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Oz: Bu arastirmada, jet iiflemeli bir kanat kesitinin hesaplamali aeroakustik analizi yapilmistir. Kanat
kesit sekli NACAO015 olarak se¢ilmistir. Kanatin st yilizeyinde jet tifleme mekanizmasi1 bulunmaktadir.
Hesaplamalar sonlu hacim ¢oziicii ticari yazilim programu kullanilarak yapilmistir. Tiirbiilans
modellemesinde k-& modeli kullanilmigtir ve akustik sinyalin belirlenmesinde Ffowcs Williams-Hawking
akustik analoji modeli kullanilmustir. Jet iiflemesi olmaksizin hesaplanan Ses Basing Seviyeleri, deneysel
verilerle karsilastirilmis ve iyi bir uyum gézlemlenmistir. Jet {iflemeli durumlarda, jet ¢ikis agilarinin, jet
¢ikis hizi oranlarinin ve hiicum agisinin kanat iizerine etkisi incelenmistir ve jet liflemesi olmayan
durumlar ile karsilastirilmistir.

Anahtar Kelimeler: Aeroakustik, Jet Ufleme, Hesaplamali Akiskan Dinamigi
Investigation of Airfoil Aeroacoustics with Blowing Control Mechanism

Abstract: In this investigation, it is dealt with computational aero-acoustic analysis of an airfoil with jet
blowing. The airfoil shape is selected as NACAO0015 profile with jet blowing on upper surface. The
calculations of analysis are done by using commercial finite volume solver. The k-g turbulence model is
used for the turbulence modeling and the Ffowcs Williams and Hawking acoustic analogy model is run
for determination of acoustic data. The numerical results are compared with experimental data for
computed Sound Pressure Level without jet blowing and well agreement is observed. In the case of jet
blowing, the effects of different jet angle, velocity ratio and angle of attack on airfoil are investigated and
noise levels of non jet cases and jet blowing cases are studied.
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1. GIRIS

Akis kontrol teknikleri 20. yiizyiln basinda Prandtl tarafindan yapilan smir tabaka
deneylerine kadar geri gittigi genel olarak kabul gormektedir. Son yillarda yapilan basarili
uygulamalar ile akis kontrolii tekniklerinin giinliik ug¢uslarda kullanilmasinin yakin gelecekte
miimkiin oldugu diigiiniilmektedir. Genel olarak, deneysel ve sayisal ¢alismalar ¢ok fazla
olmasina ragmen giinlilk hayat i¢inde siirekli bagimizin lizerinden gegen ugaklarda teorik
diizlemde kalan kontrol tekniklerinin bir¢ogu kullanilamamaktadir. Hem tiretim siireglerinin
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hassas olmasi hem de bircok kontrol tekniginin harici enerji kaynagina ihtiyac duymasi
nedeniyle uygulamaya gecmemislerdir. Ancak aerodinamik alaninda ortaya konulan ¢aligmalar
ile 6zellikle akim ayrilmasi, sinir tabaka ve kayma gerilme tabakasi olusumunun kontroliinde
onemli ilerleme kaydedilmistir (Cattafesta III ve Sheplak, 2011). Bu son yillara ait tekniklerin,
aragtirma alanini glinlimiizde de aktif kildig1 goriillmektedir.

Ozellikle diisiik Reynolds sayili (Re < 20.000) akis alanlarma ait kullanim gesitliliginin
mikro hava araglarindan kiigiik enerji iiretim kapasitesindeki riizgar tiirbinlerine ve diisiik hizli
ucaklara kadar birgok farkli uygulama ile zenginlesmesi, kanat kesiti etrafindaki akis yapilarinin
daha yakindan incelenmesini gerektirmektedir (Zhang ve Samtaney, 2015). Teknolojinin daha
hafif ve dayanimi yiiksek kanat yapimina uygun olmasi ile birlikte aerodinamik tasarim kendini
farkli kanat kesitini denemeye yoneltebilmistir. Bu yeni nesil kanatlar genel olarak yiiksek
hiicum agilarinda ¢alisirken kanat tizerinde meydana gelen ayrilma bolgelerinin olusumu ve
yeniden yiizey iizerine yapismasi, tasima ve siirilkkleme i¢in gerekli kuvveti etkileyeceginden
onem verilen konularin basinda gelmektedir. Bu akis yapilarinin etkilerini azaltmak kontrol
tekniklerinin temel amacini olusturmaktadir (Postl ve digerleri, 2011).

Genel olarak kontrol teknikleri ikiye ayrilabilir: pasif ve aktif. Pasif kontrol teknikleri
adindan da anlasilacagi gibi enerji harcamayan yaklagimlar iken genellikle geometri iizerinde
yapilan degisiklikler ya da kanat kesiti iizerine eklenen aksamlar ile saglanir. Vorteks olusturucu
aksamlar bu alanda en sik kullanilan alettir (Vasile ve Amitay, 2015). Ancak pasif kontrol
tekniklerinin sadece tasarim sartlarinda kullanilabilmesi ve operasyon sirasinda karsilagilacak
baska sartlara uyumlu olmamasi en bilyilik dezavantajidir. Bu olumsuz noktay1 engellemek i¢in
gelistirilen kontrol yaklasimlar1 genellikle aktif kontrol teknikleri olarak adlandirilir. Aktif
kontrol tekniklerinde ¢ogunlukla kanat kesiti yiizeyinde ufak bir delik iizerinden akis alanina
hava tiflenir ya da emilir. Bu delik asagida konumlanmis bir kavite ile baglantilidir. Bu kaviteyi
besleyen piston ya da boru araciligiyla iifleme ya da emme hareketi kontrol edilir (Packard ve
digerleri, 2013). Packard ve arkadaslarinin belirttigi gibi aktif kontrol sistemleri iifleme ve
emmenin siddetini ve yoniini kontrol edebildikleri i¢in esnek bir kullanima da sahiptirler. Bu
yaklagim tipi ii¢ kisimda incelenebilir: i) daimi tfleme/emmeli jet, ii) zamana bagh jet ve son
olarak iii) sentetik jetler (Packard ve digerleri, 2013).

Hava araglan etrafinda olusan akis yapilarina bagh olarak géz Oniinde bulundurulmasi
gereken bir diger 6nemli konu ise giiriiltiidiir. Son yillarda sehirlerin genislemesine bagl olarak
diinya iizerindeki bir¢ok havaalam sehir merkezlerine dogru kaymis goériinmektedir. Ayrica
hava trafiginin artmasina bagli olarak havalimanlar etrafindaki yasam alanlaria etkiyen hava
araclarinin drettigi giiriiltii son yillarda siklikla giindeme gelen arastirma konularindan biri
olmustur (Ozkurt ve digerleri, 2014). Giiriiltii, bir ortamdaki basing salimimi olarak
tanmimlanabilir. Herhangi bir ylizeyle temas eden aerodinamik kuvvetler ya da tiirbiilansli ve
zamana bagli akis alami tarafindan liretilen basing bozuntusu (pressure fluctuation) giiriiltii
olusumunun temel nedenidir. Aerodinamik temelli giiriiltitye, bir u¢agin inig takimlar
etrafindaki hava akisi, kanat kesitinin firar kenarinin ardinda olusan vorteks bolgesi ya da
yiiksek hizlarda ugan araglarin itki sistemleri 6rnek gosterilebilir.

Guriltii seviyesinin azaltilmasi havayolu tagimacilari tarafindan 6nemli bir miihendislik
problemi olarak goriildiiglinden ses iiretiminin tahmin edilmesi havacilik endiistrisi agisindan
oncelik arz eder. Havayolu tasgimaciligimin gelisimine bagli olarak inis-kalkislarda giiriiltii
seviyesinin azaltilmasi son yillarda yapilan aeroakustik arastirmalarda 6nemli bir g¢evresel
konudur (Wagner ve digerleri, 2007). Havaalanlarina yakin yerlesim yerlerindeki, ucak giiriiltii
seviyesi rahatsiz edici diizeyde olmasi endise vermektedir. Istanbul niifusunun %4’iiniin ugaklar
ve havaalan1 sebebiyle bir giin igerisinde 55 dB ve daha fazlasi giiriiltiiye maruz kaldig
saptanmustir. Cok sayida insanin ortalama degerlerden daha fazla aecrodinamik nedenli giiriiltiiye
maruz kalma potansiyelinde oldugu belirlenmistir (Ozkurt ve digerleri, 2014). Havacilik
endiistrisinin uzun vadeli hedefi (2030’lu yillar) tasarimdan iiretime ge¢mis olan hava
araclarinda giiriiltii seviyesinin 20 dB civarinda azaltilmasidir (Lockard ve Lilley, 2004).
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Girilti kirliliginin yani sira insan saglhigi agisindan da ugak seslerinin etkisi énemli bir
problemdir. Yiiksek seviyede giiriiltiiniin duyma bozukluklari, hipertansiyon ve okul
performansinda azalma gibi saglik problemlerine neden oldugu belirlenmistir. Yiiksek ses
seviyesi stres olusumuna, isyerlerindeki kaza oranlarinin artmasina ve diger anti sosyal
davraniglara sebep olabilmektedir (Kryter, 1994). Bir is yerinde c¢alisanlarin duyma
hassasiyetleriyle is kazalar1 arasinda bir baglanti oldugu gozlemlenmistir. 20 dB’lik ses kayb1 is
kazalarinda 1.14 oraninda bir artisa neden olmustur (Picard ve digerleri, 2008). Hava araglari
tarafindan olusturulan giiriiltli sadece yerdeki insanlart degil ugus sirasinda ugagin iginde
bulunan yolculari da etkilemektedir. Ugak kalkis-inis aninda kabin igi ses seviyesinin 80-85 dB
araliginda oldugu tespit edilmistir (Moleswortha ve Burgess, 2013). Bu denli saglik problemleri
ve cevresel kirlilige neden olmasindan dolayi, hava araglart kaynakli giiriiltiiniin incelenmesi ve
sayisal analizlere bagli ses seviyelerinin azaltilmasi iizerine ¢aligmalar yapilmasi 6nem arz
etmektedir.

Bu ¢aligmada akis alani kontrol tekniklerinin kanat kesit profili tizerindeki zamana bagl
akis alam degiskenlerinin akustik sinyali nasil etkiledigi incelenmistir. Iki boyutlu kanat kesiti
iizerindeki sabit siddetli ve yonlii iiflemeli jet kontrol mekanizmasinin akis alaninda olusan
zamana bagli yapilara olan etkisi ve buna bagli olarak aerodinamik etkiler nedeniyle olusan
giiriiltii seviyesi akustik analoji yaklasimi kullanilarak hesaplanacaktir. Sabit Reynolds Sayisi
altinda jet iiflemesine ait ¢ikis acisi, serbest akim ile hiz oran1 ve kanat kesitinin hiicum agisinin
ses basing seviyesini (SPL) nasil degistiginin tespiti amaglanmustir. Ticari sonlu hacim ¢oziiciisii
kullanilarak zamana bagl k-¢ tiirbiilans (uURANS) modeliyle akis alani incelemesi yapilmistir.
Hesaplanan aerodinamik sonuglar ile deneysel veriler karsilastirilarak dogrulama calismast
gergeklestirilmigtir. Ffowcs William-Hawkings (FW-H) yaklasimi ile Hesaplamali Akiskanlar
Dinamigi (HAD) ve Akustik Analoji (AA) yaklagimi bir arada kullanilarak tiim akis alaninin
¢Oziilmesine ihtiyag duyulmaksizin jet {iflemesinin ses basing seviyelerine etkisi
gozlemlenmistir.

2. SAYISAL YAKLASIM

Akis alanima ait zamana bagli biinye denklemlerinin sayisal ayriklastirmasi ticari Fluent
Hesaplamali Akigkanlar Dinamigi (HAD) ¢oziiclsii ile gergeklestirilmistir. Mekansal
ayriklastirma igin sonlu hacim yaklagimi kullanilirken zamansal ayriklastirma i¢in kapali basing
temelli ¢Oziiclisli ile hem mekansal hem de zamansal ayriklastirmada ikinci mertebeden ileri
gidisli sema (second order upwind scheme) kullanilmistir. Akis alanina ait korunum
denklemleri integral formunda Denklem 1°de verilmistir (Fluent, 2011).

%IVWdV +¢ (F—G).dA = [, HdV 1)

¢Oziim vektorii W, konvektif aki matrisi F ve viskoz aki matrisi G;

v 0 0
{ppu\ |r pV5+ pi \l { Tyi ] I[ fx \I
W=!PUL,F= pVv + pj ,G=4 Ty ¥veH= fy 2
lpwJ pVw + pk 7z | fz
pE V(pE + p) kTijvij +4q) p(fivj6i;) + Gn

seklinde tamimlanmustir. Sirasiyla akiskanin yogunlugu p, hiz vektorii ise v = ui + vj +
wk bagmtis1 ile tanimlanmistir. Denklem 2’de verilen V Kkontravariant hiz tamim iken,
V =V-N olarak verilmistir ve M yiizey normali olarak tanimlanmustir. E birim kiitledeki

toplam enerji, p basing iken 7;; viskoz gerilim tansorii ve q 1s1 akisi olarak tanimlanmistir. H
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kaynak teriminde ise f; hacmi etkiyen kuvvetleri (yergekimi, Coriolis ivmesi v.b.) ve g,

terimi ise hacim i¢inde {iretilen zamana bagh 1s1 kaynagim gostermektedir. Diisiik Mach sayili
akislar i¢gin siireklilik bagintisinda, zamana bagl terimde yogunluk sabit oldugundan momentum
denkleminin ¢6ziimiinde zorluk ortaya c¢ikmaktadir. Navier-Stokes denklemlerinin sayisal
formunda ilgili sorun 6n-kosullandirma (preconditioning) ile ortadan kaldirilir. Zamana goére
tiirev terimi, 6n kosullandirma matrisi ile carpilirsa,

ow o

aQatf QdV + ¢ (F—G).dA = [ HadV (3)

Q ¢oziim vektorii, basincinda tanimlandigi birincil degiskenlere gore yeniden yazilir ve 6n-
kosullandirma matrisi:

(P [ o 0 00 pr ]
ul oy | ppu p 0 O pru |
Q=<v '_Q =| Ppv 0 p 0 prv 4)
LWJ ppW 0 0 p prw
T lo,H—6 pu pv pw prH +pc,)
Pp = a , Pt = a—? tammlanirken, sikistirllamaz akis i¢in § =0 alimir. Boylece

51k1$t1r11amaz akis alan1 ¢6ziimlerinde kullanilan ayriklagtirma semasi elde edilir. Denklem 1 ve

2’de 1j ise tiirbiilans kayma (Reynolds stress) gerilmesi Boussinesq yaklasimina gore asagidaki
gibi ifade edilir.

S ou; Jw;\ 2

Tij = —PUWUy = [t <6_xl tox) 3 8ipk (5)

denklemdeki u'; ve u'; ise tiirbiilans hiz ani degisimlerini (fluctuation), u, tiirbiilans

viskozitesi, &;; ise Kronecker Delta'dir. Bu ¢alismada k-¢ tiirbiilans modeli, kanat kesitine ait

akis alanmin ¢6ziimiinde zamana bagli degiskenlerin davranisini belirleyen ana etken duvar

oldugundan kullanilmustir.

a ot - Jet Hizi
— ///
SN o SO D
JetCIkI$I

Sekil 1:
Kanat kesiti ve jet iifleme mekanizmast taslag

Sekil 1°de, kanat kesiti ve jet tifleme mekanizmasinin taslagi gosterilmistir. V., serbest akis
hizini, o hiicum agisini, 0 jet ¢ikis agisini, R = % jet ¢ikis hizinin serbest akis hizina oranini
o0

gostermektedir. Uflemenin yapildig1 yarik hiicum kenarina yakin tarafta veter boyunun %10’u
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uzakliginda konumlanmistir. Tiim veter uzunlugu, ¢ = 0.381 m iken iifleme yarik genisligi,
w = 0.009525 m olarak almmustir. Giris hiz1 V,, = 17.44 m/s, tim hesaplama alani 6n
tarafinda sabit degerli olarak verilmis iken veter uzunluguna bagli Reynolds sayis1 Re =
4.55x10° iken Mach sayis1 0.05 olarak almmustir. Sayisal ¢oziim igin olusturulan hesaplama
alanm1 Sekil 2'de gosterilmistir. Hesaplama alani sonlu hacim elemanlari ile ayriklastirilmigtir,

Hesaplama alan1 ve sayisal ag GAMBIT programi yardimiyla olusturulmustur.
Simiilasyonlarda kullanilacak hesaplama alani igin kanat kesiti geometrisine benzerligi
sebebiyle C-tipi sayisal ag modeli tercih edilmistir. Hesaplama alani yukar1 akig alaninda veter
uzunlugunun 12.5 kat1 yaricapl bir yarim daire ve asagi akis alani i¢in 20 kat1 uzunlukta bir
dikdortgenden meydana gelmektedir. Kanat kesitine (NACA 0015) yakin bolgelerde sinir
tabaka akislarin1 daha iyi gozlemleyebilmek igin sayisal ag siklagtirilmistir. Kanat kesitinin
biitiin yiizeyinde ag yapist y* degerinin 1’e yakin olmasi hedeflenecek sekilde sayisal ag
ayriklastirmast siklastirilmistir. Sayisal ag yapilart Sekil 2’de ayrintili olarak goésterilmistir.
NACA 0015 profili iist ve alt duvarinda 100 nokta, iz bolgesinde 150 nokta ile hesaplama
alanmin giris sinir sartinin uygulandig1 yar1 cemberde toplam 484 nokta ve ¢ikis bolgesinde 200
nokta kullanilarak sayisal ag yapisi olusturulmustur. Jet ¢ikisi genisligi boyunca 10 adet sayisal
ag noktasi ile ayriklastirilmigtir. Sayisal ag yapisi, profil tizerinde siklagtirmay1 saglamak igin
siklik orant 1.02 kullanilarak diizenlenmistir. Boylece hesaplama alaninda yaklasik olarak
78,253 adet nokta kullanilmistir.
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Sekil 2:
Hesaplama alani ve C-tipi sayisal ag modeli

3. AKUSTIK ANALOJI

Aeroakustik  alamindaki ilk gelisme James Lighthill tarafindan Navier-Stokes
denklemlerinin homojen olmayan (nonhomogeneous) dalga denklemi formunda yeniden
diizenlemesi ile baglamistir (Lighthill, 1952). Navier-Stokes denklemlerinin sag tarafinda
kaynak terimi olacak sekilde yeniden tanimlanmasi ise yeni bir yaklasimda ortaya konmustur:
Akustik Analoji. Bu yaklasima gore, giiriiltiiniin olusmasinda etkin rol alan akis nitelikleri ile
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olusan sesin yayildigi akis alanindaki degiskenler birbirlerinden bagimsizdir. Boylece sesin
olusumu ile yayilimi birbirinden ayrilmistir. Ancak Lighthill denklemi tiim akis alaninda, kati
bir yiizey bulunmadiginda ya da kat1 ylizeyin etkisinin ihmal edildigi durumlarda gecerlidir.
Ffowcs Williams ve Hawkings ise, herhangi bir sekle ve harekete sahip ylizey i¢in Lighthill
akustik analojik yaklagimini genellestirmislerdir (Ffowcs Williams ve Hawkings, 1969). Ffowcs
Williams ve Hawkings Denklemleri (FW-H) asagida sirasiyla quadrupol, dipol ve monopol
terimlerini i¢erecek sekilde verilmistir.

1 dp’ ) 92 d

d (6)
+ &{[Povn + p(un - vn)]6(f)}
Tij Lighthill gerilme tensérii Denklem 7°de tanimlanmustir.
Tij = pwiw; + Pij — c§p’ ()
Pj; terimi Stokes akislar i¢in Denklem 8’de verilmistir.
P =75 aui n auj 2 auk (7)
b p H # ax] axi 36xk H

Denkleme gore, akis hizinin X; dogrultusundaki bileseni u;, yiizey normali dogrultusundaki
bileseni ise U, olarak tanimlanir. Yiizey hizinin X; dogrultusundaki bileseni v; ve ylizey normali
dogrultusundaki bileseni ise Vv, olarak tammlanir. J6¢f) Dirac Delta ve H(f) Heaviside
fonksiyonlarim belirtmektedir.

Mik.37(-0.8, 1.2) Mik.40(0, 1.2) Mik.44(0.4,1.2) Mik.48(1.2,1.2)
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1
1
1
Mik.13(-0.8,0.2) Mik.16(0,0.2) Mik.20(0.4,0.2) Mik.24(1.2,0.2)
o e o ¢oo0000e o o o o

[ ] [ ] ® , o000 ® [ ] @ [ ]
Mik.1(-0.8,-0.2) Mik4(0)-02)  Mik.8(0.4,-0.2) Mik.12(1.2,-0.2)
Sekil 3:

Kanat kesiti etrafina yerlestirilen mikrofonlarin konumlari
Genel amacgh bir Hesaplama Akigkanlar Dinamigi (HAD) kodu kullanarak, Denklem

6’deki gibi kaynak terimli dalga denkleminin ¢dziilmesiyle sesin yayilimi i¢in akustik analoji
yaklagimi Onerilmistir. Bu metot, kaynak kati1 bir yiizey olarak se¢ildigi zaman uzak alanda
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giiriiltii seviyesinin hesaplanmasinda kullanilir. FW-H integrallerinin ¢dziimiinde ileri zamanli
yaklagim (forward-time approach) kullanarak, algoritma sadece simiilasyonun sonunda degil
devam eden gecici ¢oziim sirasinda anlik olarak da belirli konumlardaki alicilar iizerinden ses
sinyallerini hesaplayabilir.

Sekil 3’de goriildiigi tizere, 12 adet mikrofon kanat kesitinin altina tek sira halinde veter
cizgisinden 0.5c uzaklikta konumlandirilmistir. Ayni sekilde iist tarafina da veter uzunlugunun
0.5, 1 ve 3 kati uzakliklara 12’ser adet ii¢ sira olarak yerlestirilmistir. Toplamda 48 adet
mikrofon kullanilarak akis onii (upstream) ve akig sonrasi (downstream) bolgelerin ses basing
seviyeleri (SPL) her a¢idan incelenmistir.

4. SAYISAL SONUCLAR

Bu incelemede, jet iiflemeli bir kanat kesiti yakin alanindaki zamana bagl akis yapilarinin
akustik sinyal iizerine olan etkileri incelenmistir. Kanat kesiti olarak, iist yilizeyinde jet tifleme
mekanizmasi konumlandirilmig NACAQ015 profili kullanilmistir. Jet ¢ikisi, bir kanat kesitinin
veter uzunlugunun %2.5 kadar genislige sahiptir ve veter uzunlugu 0.381 m olarak alinmstir.

inceleme 6 farkli hiicum agist (12° — 17° arasi) igin 4.55x10° Reynolds sayisi igin
gerceklestirilmistir. Farkli jet ¢cikis konumu, hiz1 ve acilar test edilmistir. Uflemeli jet yarigmin
konumu, hiicum kenarindan L = %10 veter uzunlugu kadar uzakta se¢ilmistir. Jet ¢ikis hizlar
olarak, serbest akig hizinin (freestream velocity) R = 1, 2 ve 6 katlari tercih edilmistir. Jet ¢ikis
agilari ise, kanat kesitinin yiizeyine gore 6 = 0°, 30° ve 45° olarak kararlagtirilmigtir. Tiirbiilans
modellemesi i¢in zamana bagli k-¢ modeli ile kullamilmis iken akustik verilerin tespitinde
Ffowcs Williams ve Hawkings akustik analoji modeli kullanilmistir. Sonuglarin dogrulanmas,
literatlirde daha once yapilmis deneysel veriler ile yapilmistir (Goodarzi ve digerleri, 2012). Her
durum igin ¢ /Cp oranlar1 dogrulanmis ve Tablo 1°de 6zetlenmistir.

Tablo 1. Goodarzi sonuglari ile hesaplanan sonuglarin ¢, /Cp agisindan

karsilastirilmasi
CL/CD
Goodarzi Hesaplanan
Jetsiz 20 21
0=0° 21 21.2
R=1 a=13"
0=30° 4 3.8
0=45° 3 2.8
a=12° 135 14.3
a=13° 13 115
R=2 0=30°
a=15° 10.5 9.7
a=16° 4 5
R=1 3 2.8
a=13" 0=45° R=2 2.5 2.4
R=6 2 1.9

M. Goodarzi’ye gore, jet tiflemesinin akis alani tizerindeki etkileri temelde iki parametreye
baglidir: jet ¢ikis agisi ve jet ¢ikis hizinin serbest akis hizina orani. Ayrica, en iyi jet ¢ikis agist
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kanat kesit yiizeyine teget olan a¢1 oldugu sonucuna varilmistir (Goodarzi ve digerleri, 2012).
Hiicum agis1 o = 13°, jet ¢ikis agis1 © = 30° ve jet ¢ikis hizi oran1 R = 1 oldugu durum igin jet
cikis agisindaki artigin tasima katsayisini (C,) azalttign Sekil 4a’de gosterilmistir. 6 = 30° durumu
icin tasima katsayisi jetsiz profilin yaklagik % 40’1 kadardir. Buna ek olarak, aym jet ¢ikis hizi
oraninda 0 = 0° durumu ile jetsiz profil icin tasima katsayilar1 neredeyse aymdir. Sekil 4b’da
goriildigi tlizere, 0 = 30° cikis agisina sahip jet iiflemesinin siiriikleme katsayisi, jetsiz
profilininkinden 1.5 kat daha fazladir. Sifir derece cikis acili durum ise jetsiz profilin hemen

altinda bir deger vermektedir.
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Akis Zamani [saniye] (a) Akis Zamani [saniye] (b)
Sekil 4:

Farkli jet ¢ikis acilart icin akis zamamna gore a) tasima katsayisi degisimi, b) stiriikleme
katsayist degisimi

5 04
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ol v v 11 - Ll | 0 EL 1 T N ] - ]
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Akig Zaman [saniye] (a) Akis Zamani [saniye] (b)
Sekil 5:

Farkly jet ¢cikis hizi oranlart igin akig zamanina gore ) tasima Katsayisi degisimi, b)

stirtikleme katsayist degisimi.
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Sekil 6:
NACA0015 profili o = 13°, R = 1, L = %10 konumunda jet iiflemesi i¢in zamana bagl hiz
konturleria) 6 = 0°, b) 6 = 30° vec) 6 = 45°

Farkli jet tifleme acilar i¢in kanat kesiti etrafinda olugan akig alanina ait hiz konturleri
Sekil 6’da verilmistir. Akis alani i¢cinde kanat kesiti arkasinda olusan ayrilma kabarcigi, 6 = 0°
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durumunda firar kenarin veter uzunlugunun %4’ kadar bir alam kusatirken diger iki durumda
veter boyunun tamamina esit ayrilma kabarcig1 olustugu goriilmektedir (Sekil 6). Ayrica 6 = 30°
icin hiicum agisina bagli olarak iifleme yoriingesi ile serbest akim birbirine paralel konumlanmis
ve akim ayrilmasinin iz bolgesine dogru diger durumlardan daha fazla yayilmasini saglamigtir
(Sekil 6b).

Hiicum acisinin akis yapilarina olan etkisi jet ¢ikis hiz1 ile serbest akim hizinin oraninin
R =2 oldugu durumda 6 = 30° icin incelendi, Sekil 7a-d. ilk iki hiicum agis1 o. = 12° ve 13° igin
akim ayrilmasina ait bolge firar kenar1 civarinda lokal olarak konumlanmigken artan hiicum
acisina baglh olarak veterin yar1 boyuna kadar genisledigi goriilmektedir. Tiim durumlar igin jet
cikis agisinin akig alani iizerinde onemli bir etkisi oldugu goriilmemistir. Akim ayrilma
bolgesinin genislemesi ve Sekil 8’de akim cizgilerinden goriildiigi gibi siddetinin artmasi
sadece hiicum acisma baghdir. Uflemeli jet mekanizmasinin olmamasi ile olmasi arasinda
onemli bir fark goriillmemistir.

10 0 10 20 30 40

* '
\

(@)
m ]
40 0 10 20 30 40
. > \
(b)
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Sekil 7:
NACAO0015 profili 6 = 30°, R = 2, L = %10 konumunda jet iiflemesi igin zamana bagli hiz
konturleria) a = 12°, b) a = 13°, ¢) a = 15° ve d) a = 16° [Hiz kontor dagilimin gosteren
olgekte en biiyiik deger 40 m/s iken en kiiciik deger -10 m/s alindi].

,

Sekil 8:
NACAO015 profili 0 = 30°, R = 2, L = %10 konumunda jet iiflemesi icin akim ¢izgileri @) o
=15%b)a=16°

Incelenen son degisken iliskisinde ise, hiicum acis1 o = 13° ve jet ¢ikis acis1 0 = 45° olarak
almmus iken jet ¢ikis hizinin serbest akim hizina orani ii¢ farkli deger (R = 1, 2 ve 6) i¢in
incelenmistir. Her ti¢ durum i¢inde akim ayrilmasina ait bolge oldukg¢a genis bir alami kaplar
iken ilk iki hiz orani i¢in iz bdlgesinden Karman vorteks yapilar1 acik olarak goriilmektedir. Son
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durumda ise, jet ¢ikis hizinin siddetine bagh olarak iz bolgesindeki akis yapisinin bozuldugu

goriilmiistiir.
0 10 20 30 40 50 60 70 80

-_—,

0 10 20 30 40 50 60 70 80

-_—,,

0 10 20 30 40 50 60 70 80

(©)

Sekil 9:
NACAO015 profili o = 13°, 6 = 45°, L = %10 konumunda jet iiflemesi igin zamana bagh
hiz konturleria) R=1,b)R=2vec)R=6
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5. AKUSTIK BULGULAR

Zamana bagli akis alami c¢oziimleri kanat kesiti yiizeyi iizerindeki basing dagiliminin
belirlenmesinde kullanilmis ve FW-H akustik analojisi yaklasiminda girdi verisi olarak
almmustir. Aeroakustik hesaplamalar igin ticari sonlu hacim ¢6ziiciisii i¢erisinde bulunan modiil
kullanilmistir. Bu modiil i¢inde kanat kesit kat1 yiizeyi kaynak terim olarak tanimlanmis ve
Denklem 6°de verilen bagintiya gére hesaplamalar gergeklestirilmistir. Aeroakustik sonuglarin
dogrulanmasi i¢cin NASA deneysel verileri ile karsilagtirma yapilmistir (Brooks ve digerleri,
1989). Deneysel ¢alismada, akustik 6l¢iimler icin mikrofonlar kanat kesitinin hiicum kenar1
merkez noktasini olusturacak sekilde 70 veter yaricapinda ¢ember {izerine yerlestirilmistir.
Deneysel calismada serbest akis hizi 71.3 m/s olarak alimis ve deney 2.3x10° Reynolds Sayisi
altinda yapilmistir. FW-H akustik analoji yaklagimi kullanilarak elde edilen akustik sinyal
verileri 1/3 oktav bandinda hesaplanmis ve deneysel veriler ile karsilagtirilmistir, Sekil 10.
Sayisal olarak hesaplanan akustik sinyal ile deneysel veriler arasinda tiim frekans araliginda
acik bir uyum oldugu goriilmiistiir. ilk 2000 Hz’lik aralikta FW-H akustik analoji ile hesaplanan
sonuclar deneysel veriye gore 10 dB kadar fazla deger vermis iken 8000 — 10000 Hz araliginda
ise aradaki fark yaklasik 5 dB olarak hesaplanmistir. Orta frekans araliginda ise sayisal akustik
sinyal degeri ile deneysel veriler arasindaki uyum oldukca iyidir. Yiiksek frekansli akustik
sinyalin genel olarak tiirbiilans etkilerine bagli oldugu diisiiniildiiginde Biiyiikk Girdap
Benzesimi (LES) gibi tiirbiilans etkileri daha iyi ¢ozecek sayisal model ile daha etkin sonug
almmasi beklenebilir.

100 s it s B e e e e B B 3 R S R
Deneysel
— — — Hesaplanan

90

SPL [dB]

2011111111111111111[1111|
2000 4000 6000 8000 10000

1/3 Oktav Frekansi [Hz]

Sekil 10:
Deneysel veriler ile hesaplanan aeroakustik sonuclarin karsilastiriimasi

Akustik sinyallerin karilagtirlmasinda kullanilan genel 6lgek Ses Basing Seviyesi (SPL)
olarak tanimlanmistir. Bu biylikligiin hesaplanmasi i¢in kullanilan baginti Denklem 9°da
verilmistir.

pref
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SPL desibel (dB) biriminden Ses Basing Seviyelerini temsil eder. p akis alani iginde
zamana bagli olarak hesaplanan basing degerinin ¢6ziim siiresi icinde alinan ortalama degeri
iken P, referans ses basinci (2)(10'5 Pa) olarak belirlenmistir. Bu referans degeri insan kulaginin
duyabilecegi en diisiik ses basincini isaret etmektedir. Bu degerin altindaki sesler insan kulagi
tarafindan duyulmamaktadir. SPL 6lgeginde baktigimizda ise kulagin duyabilecegi ses degeri
negatif dB degerleri ile ifade edilmektedir.
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Sekil 11:
NACAO0015 profili icin zamana bagl akis degiskenlerine bagli olarak hesaplanan SPL degerleri
farkly hiicum agilart icin R=2, 8 = 30°, L = %10 konumunda a) Mikrofon 6 b) Mikrofon 18 c)
Mikrofon 8 ve d) Mikrofon 20

Farkl1 hiicum agilarinin dort farkli mikrofon konumuna ait ses basing seviyeleri (SPL) Sekil
11°de verilmistir. Mikrofonlarda 6 ve 8 no’lu olanlar1 kanat kesitinin basing tarafinda ve
sirastyla veter orta noktasi ile firar kenarinda alinmistir. Diger iki mikrofon ise, emme tarafinda
ayni konumlar korunarak yerlestirilmistir. Genel olarak kanat kesiti {ist yiizeyi tarafinda
konumlanmis mikrofonlarda tiim durumlar i¢in SPL degerleri alt ylizey tarafinda konumlanan
mikrofonlara gore beklenildigi gibi daha fazla hesaplanmistir. Tiim durumlarda emme tarafinda
bulunan kat1 ylizey iizerinde akim ayrilma bolgesinin basing degerlerinde goriilen zamana baglh
degisim bu farkin temel nedenidir. Hiicum agis1 a = 15°i¢in tiim mikrofon konumlarin iiflemeli
jet mekanizmasinin oldugu ve olmadigi durumlara ait SPL degerleri aynmi seviyede
hesaplanmustir. Ayrica sadece hiicum agis1 o = 12° i¢in iiflemeli jet mekanizmasmm kullanildig
durumlarda iki mikrofon konumu i¢in (Mik. 18 ve 8) jetsiz modele gore daha diisiik SPL degeri
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gozlemlenmistir, Sekil 11b ve c. Diger tiim hesaplamalarda iiflemeli jet mekanizmasi daha
yiiksek SPL degeri vermistir.

100 - Jetsiz o= 13° 100 Jetsiz o= 13°
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Sekil 12:
NACAO0015 profili i¢in zamana bagh akis degiskenlerine bagh olarak hesaplanan SPL degerleri
farkli R degerleri i¢in o = 13°, 0 = 30°, L = %10 konumunda a) Mikrofon 6 b) Mikrofon 18 c)
Mikrofon 8 ve d) Mikrofon 20.

Farkli jet hiz1 ile serbest akim hiz1 oranlar i¢in yapilan karsilastirmada ise, kanat kesitinin
alt ya da st yiizey tarafinda bulunan mikrofon konumlari i¢in genel olarak 6nemli bir fark
gbzlenmemistir. Ayrica en yliksek SPL degeri R =2 ve R = 6 durumlarin ilk 500 Hz i¢in 85 dB
civarinda hesaplanmistir. Hiz oranlar1 R = 1 i¢in tiim mikrofon konumlarinda SPL degerleri 70
dB’den 1000 Hz frekanstan yiiksek frekanslara dogru 40 dB biiyiikliiglinde sabitlenmis
goriilmektedir (Sekil 12a-d). En yiliksek jet {ifleme oranin verildigi R = 6 durumu igin
hesaplanan akustik sinyale ait SPL degeri en biiyiikk seviyesine mikrofon 18 konumunda
ulagmustir (Sekil 12b). Bu sonug, jet iiflemesine bagli akis alaninda goriilen yiiksek hiz degerleri
ile ayn1 konumu isaret etmektedir (Sekil 9c¢).

Jet iifleme mekanizmasinin kuruldugu L = %10 konumundan hemen sonraya yerlestirilen
ve kanat kesiti iist ylizeyinden uzaklagarak konumlanan mikrofonlar hem farkli hiicum agilari,
Sekil 13a-c hem de farkl jet lifleme ile serbest akim hizi oranina gore Sekil 13d-f incelenmistir.
Kanat kesiti Ust yiizeyinden uzaklastik¢a mikrofonlarda 6lgiilen degerler beklenildigi gibi her iki
grupta bulunan durumlar i¢inde azalmaktadir.
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Sekil 13:

NACAO0015 profili icin zamana baglh akis degiskenlerine bagli olarak hesaplanan SPL degerleri
farkly hiicum agist i¢in R=2, 6 = 30°, L = %10 konumunda a) Mikrofon 17 b) Mikrofon 29 ve c)
Mikrofon 41 verilmis iken farkl R degerleri icin a = 13°, 0 = 45°, L = %10 konumunda d)
Mikrofon 17 e) Mikrofon 29 ve f) Mikrofon 41 gosterilmistir
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Sekil 14:

NACAO0015 profili icin zamana baglh akis degiskenlerine bagli olarak hesaplanan SPL degerleri
farkly hiicum agist i¢in R=2, 6 = 30°, L = %10 konumunda a) Mikrofon 22 b) Mikrofon 34 ve c)

Mikrofon 46 verilmis iken farkl R degerleri icin a = 13°, 6 = 45°, L = %10 konumunda d)
Mikrofon 22 ) Mikrofon 34 ve f) Mikrofon 46 gosterilmistir
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Mikrofon 41’ de elde edilen SPL degerleri ilk 200 Hz i¢inde insan kulaginin duyabilecegi
degerin altina inmektedir. Sekil 13 i¢inde her li¢ mikrofon konumu i¢inde R = 2 ve hiicum agis1
o = 13° durumunda jet ¢ikis agisinin degisimi incelendiginde, 6 = 45°‘lik kombinasyonda elde
edilen SPL degerleri 8 = 30°‘luk kombinasyona gore yaklasik olarak 2.5 kat daha biiyiik
degerler vermistir. Bu jet iifleme agisinin akustik sinyal tizerindeki etkisi gostermesi agisindan
bu caligmada elde edilen en 6nemli sonuctur. Her ii¢ mikrofon konumu icinde yapilan son
gozlemimiz ise, sadece R = 2 ve hiicum agis1 a = 12° i¢in iiflemeli jet mekanizmasinin olmadig:
duruma gore daha diisiik SPL degeri hesaplanmistir, Sekil 13a-c.

Kanat kesiti iz bolgesi lizerinde en uzak noktaya yerlestirilmis mikrofonlara ait hesaplanan
akustik sinyal degerleri Sekil 14’de verilmistir. incelenen her iki grup icinde ortalama SPL
degerleri Sekil 13’de verilen en uzak mikrofon iizerinde hesaplanan degerler ile aym
mertebededir. Bu durumda kanat kesiti iist tarafi ve iz bolgesinde 1.2 veter uzunlugu iginde
zamana bagl akis alani degiskenlerine bagli akustik sinyal biiyiikliiklerinde 6nemli bir
degisiklik olmamakta ve akis alaninda jet iiflemesine bagl akis yapilarinin etkisi azalmaktadir.
Bu sonuca bagl olarak birgok durumda ilk 1000 Hz araliginda hesaplanan akustik sinyal degeri
negatif SPL degerine diismektedir. Mikrofon 46 konumunda jet ¢ikis ile serbest akim hizi
oranin R = 6 oldugu durumda 1000 Hz’den sonra yiiksek frekans degerleri icin SPL degerinin
hizla diistiigii goriilmektedir, Sekil 14f.

6. SONUC

Bu ¢alismada kanat kesiti iist ylizeyinde hiicum kenari tarafina konumlandirilmig tiflemeli
jet mekanizmasinin akustik sinyal {izerine etkisi Hesaplamali Akiskanlar Dinamigi (HAD) ticari
sonlu hacim ¢oziicii programn FLUENT ile sayisal olarak incelenmistir. incelemede akis
alaninda olusan yapilar ile {iflemeli jet akisinin etkilesimi farkli jet ile serbest akim hizi oranini,
jet ¢ikis agisini ve hiicum agisini igerecek sekilde Re = 4.55x10° igin zamana bagli k-¢ tiirbiilans
(uURANS) modeli kullanilarak gerceklestirilmistir. Akis alanindaki zamanda ortalamasi alinmig
akim cizgileri, hiz biiyiikliigii ve akis alan1 degiskenlerine bagl olarak hesaplanan ses basing
seviyesi (SPL) degerleri hesaplanmistir. Kanat kesiti {izerinde hesaplanan aerodinamik
kuvvetler ile deneysel veriler karsilastirilarak akimin yapisi irdelenmistir. Tagima ve siiriikleme
kuvvetleri i¢in yapilan hesaplamalarda, bir durum hari¢ hepsi igin sayisal sonuclar deneysel
verilere gore oldukga iyi sonu¢ vermistir.

Kanat kesiti iizerinde jet mekanizmasindan sonra konumlanan her ii¢ mikrofon i¢in R = 2
ve hiicum agis1 a = 13° durumunda jet ¢ikis agisimn de@isimi incelendiginde, 0 = 45° ‘lik
kombinasyonda elde edilen SPL degerleri 8 = 30° ‘luk kombinasyona gore yaklasik olarak 2.5
kat daha biiylik degerler vermistir. Bu jet {ifleme acgisimin akustik sinyal iizerindeki etkisi
gostermesi acisindan bu ¢aligmada elde edilen en 6nemli sonugtur. Ayni mikrofon grubuna ait
son gozlemimiz ise, iiflemeli jet mekanizmasi sadece R = 2 ve hiicum acis1 a = 12° i¢in iiflemeli
jet mekanizmasinin olmadig1 duruma gore daha diisiilk SPL degerini vermistir.

Kanat kesiti {ist tarafi ve iz bolgesinde 1.2 veter uzunlugu i¢inde kalan hesaplama alaninda,
zamana bagli akis alan1 degiskenlerine gore hesaplanan akustik sinyal biiyiikliiklerinde énemli
bir degisiklik olmamakta ve akis alanminda jet iiflemesine bagli akis yapilarinin etkisi
azalmaktadir. Bu sonuca bagl olarak bir¢ok durumda ilk 1000 Hz araliginda hesaplanan akustik
sinyal degeri negatif SPL degerine diismektedir.

Hesaplanan sonuglar 1siginda, bir¢ok durumda jet ¢ikis agisinin artmasi aerodinamik
kuvvetlerin artmasina neden oldugu gdzlenmistir. Ozellikle siiriikleme kuvveti yiizey iizerinde
etkili olan kayma gerilmeleri akim ayrilmasina ve vorteks olusumuna neden olur. Kanat kesiti
yiizeyi yakin bdlgesinden olusan zamana bagli vorteks yapilar1 akustik sinyal hesaplanmasinda
belirleyicidir. Bu nedenle giiriiltii {iretimini azaltmak i¢in siiriikleme kuvvetinin azaltilmasi
gerekmektedir. Bu calismadan elde edilen sonuglara gore daha sonraki c¢aligmalarda jet ¢ikis
ag1s1 0° < 0 < 30°aralig1 igin inceleme yapilacaktir. Aerodinamik kuvvetlerin ses iiretimi iizerine
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etkisine dair yapilabilecek bir diger ¢ikarim ise, aerodinamik kuvvetler artmasina ragmen ayni

jet

cikis acist icin, jetsiz durum ile farkli jet cikis oranlarima sahip kombinasyonlar

karsilastirildiginda SPL degerlerinin ayn1 kaldigidir.
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