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The aerodynamic shape optimization (ASO) framework, which was developed in this work, is presented in
Figure A. The framework basically consists of four steps: first, a parametric model and surface mesh for the
aircraft are created using the OpenVSP software. Second, the surface mesh is used to generate the volume
mesh with SUMO and TetGen softwares. Next, the global force coefficients are calculated for the aircraft by
performing inviscid computational fluid dynamics (CFD) analysis in the transonic regime using the
OpenFOAM based CFD solver HiSA (High Speed Aerodynamic Solver). Finally, the results obtained using
the CFD analysis are read by the optimization tool DAKOTA (Design Analysis Kit for Optimization and
Terascale Applications), and new shape parameters are calculated for the next evaluation step to maximize

the objective function using the genetic algorithm.
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Purpose:
The aim of this study is to present a practical optimization framework that performs parametric ASO based
on open source CFD which is suitable for the aerospace applications.

CFD Solver

OpenVFOAM®

= 3 Vaolume
\J) \j_) " Mesh

[}
3

Figure A. Schematic workflow for the proposed aerodynamic shape optimization framework

Theory and Methods:
Gradient-free optimization procedure with relevant methods and formulations are described in this study.

Results:

The results obtained by optimizing the common test case ONERA M6 wing are evaluated and compared with
similar studies in the literature to check the performance of the proposed optimization framework. As a result
of ASO in transonic flow conditions, wave drag is reduced by shrinking the supersonic regions on the
aerodynamic surfaces.

Conclusion:

The results obtained by the proposed ASO workflow is thought to be accepted considering the targeted fidelity
level. All components of the framework are interchangeable with another tool for multi-fidelity analyses. This
framework can easily be used for aerodynamic applications for other aerodynamic geometries and flow
conditions without the need for any commercial license.
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o Acik kaynak tabanli parametrik bir acrodinamik sekil optimizasyon ¢ergevesi tasarimi
e  Gradyan tabanli olmayan aerodinamik sekil optimizasyonu
e Algilmadik konsept ugaklar i¢in yeni bir tasarim araci gelistirilmesi
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Bu ¢alismada, transonik rejimde aerodinamik yiizeylerin sekillerini optimize etmek i¢in agik kaynakli araglar kullanilarak
hesaplamali akigkanlar dinamigi (HAD) tabanli parametrik bir aerodinamik sekil optimizasyonu (ASO) gergevesi
tasarlanmugtir. ilk asamada HAD matematiksel modeli dogrulandiktan sonra literatiirde yaygin olan jenerik ONERA M6
kanadi i¢in ASO gergeklestirilmistir. Sunulan ASO gergevesi kullanilarak elde edilen sonuglar, ONERA M6 kanadinin
tagima-siiriikleme oraninda maksimum olarak %17,92’lik goreceli iyilestirme elde edildigini gostermistir. Optimize
edilmis aerodinamik yiizeylerin izerindeki basing dagilimi ve siipersonik bolgelerin baslangic geometrisi ile kiyaslanmas:
sonucunda yapilan goreceli iyilestirmenin nedenleri ortaya konmustur. ASO sonucunda N2A-EXTE hava aracinin tagima-
stirikleme oraninda maksimum %10’luk géreceli iyilestirme elde edildigini gostermistir. Optimizasyon ile olusturulan
yeni tasarimlar i¢in hacim, yiizey alani ve boylamsal statik kararlilik karakteristigi agisindan N2A-EXTE hava araci
geometrisi ile kiyaslanmistir. Gergek bir hava aract iizerinde yapilan optimizasyon g¢alismalari mevcut ¢aliymada nerilen
ASO gergevesinin yeterince kararl ve iyi calistigini ortaya koymustur. Onerilen optimizasyon cergevesi, genel kara kutu
mantigryla tasarlanmis olup igerisindeki tasarim araglari farkli segeneklerle degistirilebilme imkanina sahiptir. Bu
¢aligmada tasarlanan ASO gergevesinde yer alan agik kaynak yazilimlar baska tasarim araglari ile yer degistirilebilir olup
farkli havacilik uygulamalarinda ve hava araglarinin 6n tasarim asamalarinda kolaylikla kullanilabilmektedir. Sunulan
ASO cergevesi gelecekte yapilacak ¢ok disiplinli ASO galigmasinin ilk adimi olarak diisiiniilebilir.

Development of an open-source parametric aerodynamic shape optimization framework
for aerospace applications
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In this study, a parametric ASO framework based on computational fluid dynamics (CFD) is designed using open-source
tools to optimize the shapes of aerodynamic surfaces in the transonic regime. After validating the CFD mathematical
model in the first stage, acrodynamic shape optimization (ASO) is performed for the generic ONERA M6 wing, which is
common test case in the literature. The results obtained using the presented ASO framework showed that a maximum
relative improvement of 17.92% in the lift-to-drag ratio of the ONERA M6 wing was achieved. The pressure distribution
over the optimized aerodynamic surfaces and the comparison of the supersonic regions with the baseline geometry reveals
the reasons for the relative improvement. The ASO result showed that a maximum relative improvement of 10% was
achieved in the lift-to-drag ratio of the N2A-EXTE aircraft. The new optimized designs were compared with the N2A-
EXTE aircraft geometry in terms of volume, surface area and longitudinal static stability characteristics. The optimization
studies performed on a real aircraft revealed that the ASO framework proposed in the present study is sufficiently stable
and works well. The proposed optimization framework is designed with a general black box logic and the design tools
within it can be replaced with different options. The open-source software in the ASO framework designed in this study
is interchangeable with other design tools and can be easily used in different aerospace applications and preliminary design
stages of aircraft. The ASO framework presented in the present study can be considered as the first step towards future
multidisciplinary ASO framework.
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1. Giris (Introduction)

Giinlimiizde hava araci tasariminda kullanilmak iizere sayisal analiz
araglarinin gelistirilmesi, miihendislerin aerodinamik tasarim ve
optimizasyon problemlerine, riizgar tiineli deneylerine ihtiyag
olmadan ¢6ziim bulabilme olanagi saglamaktadir. Bu nedenle,
literatiirde geleneksel hava araglarinda aerodinamik verimi yiiksek ve
uzun menzile daha fazla yiikii daha az maliyetle tasiyabilecek
tasarimlar {izerine yogun aerodinamik sekil optimizasyon (ASO)
caligmalar1 yapilmaktadir [1].

Hicks vd. [2, 3] kullanilabilirlik agisindan aerodinamik optimizasyon
konusunda ilk Ornegi temsil etmektedir. Bu caligmada tasarim
teknigini gostermek igin ii¢ tasarim problemi secilmistir. Ilk
problemde kanat hacmini kisitlayip kanadin st yiizeyi %50
degistirilerek sok direnci azaltilmaya calisilmustir. Tkinci problemde
ise kanat hacmi ve tagima kuvveti katsayisini sabit tutarak kanadin {ist
kismmin degistirilmesi ile kanadin tagima-siirikleme oranini
arttirmay1 hedeflemislerdir. Son problemde diisiik hizlarda kanadin
hacmini %50 oranda degistirerek daha iyi bir perddvites (stall)
performanst elde etmek amaglanmistir. Viskoz olmayan c¢oziicii
aerodinamik analiz araci kullamilarak transonik akis rejiminde elde
edilen sonuglarin, tasarim hedeflerinde Onemli bir iyilestirme
yaratacak kadar dogru oldugunu gostermistir. Jameson [4] kontrol
teorisini aerodinamik tasarima uygulayarak gradyan tabanli ASO
stratejisinin en 6nemli pargasi bitisik (Adjoint) metodunu gelistirmis
ve bu sayede aerodinamik yiizeylerin geometrik sinirlarini kontrol
ederek hesaplama maliyeti en az olacak sekilde optimizasyon
problemlerini formiile etmek i¢in bu metodun kullanilabilecegini
gostermigtir. Drela [5] tarafindan tasima ve yunuslama momenti
kisitlarina gore bir kanat profilinin siiriikleme katsayisini en aza
indirme problemi, bir sinir tabaka modeli ve Euler ¢oziicii kullanilarak
¢oziilmiistiir.

Bu oncii caligmalar aerodinamik sekil optimizasyonu igin sayisal
modellemenin zorluklarin1 da ortaya koymustur. Son ¢eyrek asirda
donanim ve yazilim alanlarinda kaydedilen biiyiik gelismeler ve yeni
sayisal metotlarin entegre edilmesi sayesinde ¢ok disiplinli
optimizasyon, ¢ok disiplinli tasarim optimizasyonu
“Multidisciplinary Design  Optimization (MDO)” ve ASO
aragtirmalari artig gostermistir. Bu alandaki transonik ve ses alt1 ugus
kosullarinda yapilmig bir dizi ¢alisma ve en son gelismeler burada
sunulmugtur. Hicken ve Zing [6, 7] tarafindan egri tabanli ag
deformasyon araci kullanarak ses alti hizlarda viskoz olmayan akis
kosullarinda yiiksek dogrulukta gradyan tabanli bir optimizasyon
aract gelistirilmistir. Bu yaklasgim ile oldukca kaliteli ag yapilari
tireterek hizli bir sekilde sonug elde etmislerdir. Gagnon ve Zingg [8]
baglangic geometrisi olarak kiireden baglayip sonucta ugan kanat
konfigiirasyonu elde edilebilecegini géstermislerdir, viskoz etkiler bu
caligmada ihmal edilmistir. Nadarajah ve Tatossian [9] gelistirdikleri
gradyan tabanli optimizasyon araci ile zamana bagl viskoz akislar
icin hem iki boyutta hem de ii¢ boyutta transonik akis rejiminde
“NASA Rectangular Supercritical Wing” kanadim1 yeniden
tasarlamiglardir. Kullandiklart yontem ile hem yunuslama agis1 hem
de Mach sayisi siniizoidal olarak degistirildiginde faydali sonuglarin
ortaya ¢iktigini bulmuslardir.

Michigan Universitesinde olusturulan arastirma grubu “MDOLab”,
“MACH” adinda hibrit duyarlilik analizi yapabilen ve gerekli kismi
tiirevleri etkin bir sekilde hesaplayip otomatik tiirev alabilen, yiiksek
dogrulukta ve istikrarli bir sekilde ¢alisan aerodinamik ve yapisal
optimizasyon araci gelistirmislerdir [10]. Boylece Adjoint yontemi ile
viskoz olmayan Euler tabanli HAD ¢dziiciisiinii birlestirip
aerodinamik optimizasyon aracinin gerekli hesaplama giicii ve bellek
ihtiyaci azaltilmigtir. Sonrasinda, Lyu vd. [11] Euler tabanli ¢oziicii

yerine “Reynolds-Averaged Navier-Stokes (RANS)” [12] tabanl
“TAPENADE” c¢oziiciislinii ve tiirbiilans modellerini ekleyerek
optimizasyon araci lizerinde iyilestirmeler yapmiglardir. Lyu vd. [13]
bagka bir ¢alismasinda “NASA Common Research Model (CRM)”
ucak kanadini kullanarak ASO {izerinde ¢alisan arastirmacilarin
sonuglarini birbiriyle kiyaslamasina firsat taniyan bir dizi problemden
olusan bir vaka calismasi yapmiglardir. Bu vaka ¢alismasinda tek
nokta optimizasyon metodu ile farkli hiicum agilarinda 720 adet
serbest bigimli deformasyon “Free Form Deformation (FFD)” kontrol
noktalarin1 tasarim degiskeni olarak kullanarak CRM kanadinin
stiriikleme katsayisini %8,5 oraninda azaltmayr basarmislardir.
Sonrasinda, Mader ve Martins [14] kararlilik kisitlamalari ve biikiilme
momenti kisitlamalarina goére Euler tabanli ¢oziicii kullanarak
aerodinamik agidan en optimum kanat seklini bulmaya ¢aligmiglardir.
Diisik hizlarda kanat profil seklinin kararlilik kisitlamalarimi
karsiladigini, ancak yiiksek hizlarda yetersiz oldugunu ortaya
koymuslardir. Ning ve Kroo [15] tasima kuvveti, agirlik, yunuslama
momenti ve perddvites (stall) hizini igeren kisitlamalara gore kanadin
stirikleme katsayisim1 minimum yapacak sayisal optimizasyon
metodu iizerinde ¢alismislardir. Bons vd. [16] bir bolgesel jet ugagimin
tasarimini 3 farkli gérev profili ig¢in optimize etmislerdir. Ugagin
tirmanma hizi, kalkis mesafesi ve motor bilyiikligiinii igeren
kisitlamalar ile baslangigtaki tasarima gore yakit tiiketiminde %2
iyilestirme elde etmislerdir. Gov vd. [17] caligmalarinda kanat
profilini ugus esnasinda degistirerek farkli hiicum agilarinda en
yiiksek performansi elde etmeyi amaglamiglardir. Canlioglu ve Kara
[18] sayisal ¢caligmalarinda kanat profilinin aecrodinamik 6zelliklerinin
gelistirilmesi amaciyla sentetik jet eyleyici kullanmiglardir. Bu
kapsamda, en uygun frekans ve jet orifis ¢apinm bulunmasini
amaclamiglardir. Cirpan kanatli hava araglarinin daimi olmayan akigt
Yimaz vd. [19] tarafindan deneysel olarak incelenmistir. Bu
kapsamda, farkli hava hizlari, hiicum agis1 ve ¢irpma frekanslarinda
aerodinamik parametreleri ele almislardir.

MDO ve ASO teknikleri geleneksel olmayan ugan kanat hava araci
konfigiirasyonunun tasarim uzaymi kesfetmek amaciyla etkili bir
sekilde kullanilmaktadir ve bu alanda gelistirmeye agik biiylik bir
potansiyel vardir. Geleneksel hava aract konfigiirasyonlarina goére
aerodinamik olarak daha verimli olan ugan kanat konfigiirasyonunu
daha verimli hale getirmek i¢in Lyu ve Martins [20] “MACH”
optimizasyon aracini kullanarak transonik rejimde, Boeing tarafindan
iretilmis ugan kanat hava araci [1] lizerinde siiriikleme kuvvetini en
aza indirmek i¢in bir dizi optimizasyon c¢aligmasi yapmislardir.
Sonuglar, ugan kanat hava araglarmin  geleneksel ugak
konfigiirasyonlarindan daha verimli olma potansiyelini gdstermis ve
bu alanda daha fazla aragtirma ve gelistirme i¢in bir temel saglamistir.
Liou vd. [21] gomiili tahrik sistemine sahip N3-X hibrit ugan
kanadinin aerodinamik tasarimim1 ve motor yuvalarmin ASO
caligmalarmi sunmuglardir. Ses alti hizlarda g¢alisan sivil ulasim
ucaklarinda siiriikleme katsayisinda virgiilden sonraki dordiincii
basamakta yapilan 1 sayilik azalmanin, ugaga yaklasik olarak 90 kg
fazla faydali yiik tagima kapasitesi saglayabilecegini gostermislerdir.

Yukarida verilen ¢aligmalar Gradyan tabanli optimizasyon
metodlarin1  kullanmiglardir.  Ancak, literatiirde yapilan ASO
caligmalarinda Genetik Algoritma (GA) gibi Gradyan tabanli olmayan
optimizasyon metotlar1 da siklikla kullanmilmaktadir. Zingg vd. [22]
tarafindan yapilan caligmada GA ile tasarim uzayindaki optimal
bolgelerin ¢abuk bir sekilde bulunabildigini ancak en iyi ¢oziime
yaklastikca yakinsama hizinin diisiik oldugunu ortaya koymuslardir.
Obayashi vd. [23, 24] tarafindan transonik akis rejiminde ii¢ boyutlu
bir kanadin sekil optimizasyonunu Evrimsel Algoritma (EA)
kullanarak yapmuglardir. Bu c¢alismada transonik seyir halinde
minimum kanat kalinhigim koruyarak kanadin tasima-siiriikleme
oraninin maksimize edilmesini amaglamiglardir.
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Sasaki ve Morikawa [25] ¢ok amaclh ayarlanabilir aralikli GA
(ARMOGA) kullanarak sesiistii hizlarda optimizasyon yapmiglardir.
Geligtirilen ARMOGA’ nin genis tasarim uzayinda uyumlu sonuglar
verdigini dogrulamislardir. Hashimoto vd. [26] RANS ¢oziicii ile
ARMOGA’y1 kullanarak yiiksek kanatli ugak konfigiirasyonlari igin
govde ve kanat igin tagima kuvvetinin optimize edilmesi iizerine
caligmiglardir. Chiba vd. [27] ARMOGA ile yiiksek dogrulukta ¢ok
disiplinli optimizasyon i¢in GA kullanarak bir dizi optimizasyon
caligmast yapmustir. Bu ¢aligmada kanat yiizeyinin sekli korunurken
kanat profilini, biikiim ve dihedral dagilimlarini degistirerek transonik
bir bolgesel jet ucaginin kanadimi aerodinamik, yapisal ve
aeroelastisite agisindan ¢ok disiplinli olarak optimize etmeye
caligmiglardir. Aerodinamik hesaplar i¢in hem Euler hem de RANS
¢oziciileri kullanilmigtir. Yapisal ve aeroelastisite degerlendirmesi
icin NASTRAN ticari yazilimi HAD ¢oziiciisii ile entegre edilmistir.
Geleneksel olarak tasarlanmis orijinal hava aracina gore optimizasyon
sonucu ortaya ¢ikan tasarimin yakit tiketiminde %3,6 daha iyi
oldugunu ortaya koymuslardir. Peigin ve Epstein [28] bir govde kanat
ucagmin siiriikleme katsayisim1 minimum yapmak i¢in tek ve g¢ok
noktali birden fazla kisitlama kullanarak bir optimizasyon ¢aligmasi
yapmuglardir. Kullandiklar1 optimizasyon tekniginde GA igin lineer
olmayan kisitlamalarin verimli bir sekilde ¢aligmasi i¢in “Diigiik
Mertebe  Metodu”  (“Reduced Order Method (ROM)”)
kullanmuslardir. Ug noktali optimizasyon yaklasimu ile hava aracinin
tagima kuvvet katsayisini istenilen seviyede sabit tutup yiiksek Mach
sayilarinda siiriikleme katsayisint %20 azaltmiglardir. Sonuglar
onerilen yontemin farkli ugus kosullarinda disiik siirtinmeye sahip
aerodinamik ylizeylerin elde edilebilecegini gostermigtir. Ayrica
verimli ASO i¢in istikrarli ve dogru sekilde ¢alisgan HAD
¢oziliciistiniin gerekliliginden bahsetmislerdir. Peifeng vd. [29] hem
diisiik hem de yiiksek dogrulukta aerodinamik analizler ger¢eklestirip
optimizasyon ve ters tasarim yontemlerini birlestirerek ugan kanat
hava aract i¢in yeni bir tasarim metodu gelistirmiglerdir. Tagima-
siiriikleme oranina ve yunuslama trimine gore 300 yolcu kapasitesine
sahip ugan kanat hava araci tasarimlari yapmislardir. Optimizasyona
baglamadan biiyiik tasarim uzayinda 13 tasarim degiskeni ile latin
hiperkiip 6rneklemesi “Latin Hypercube Sampling (LHS)” [30]
kullanarak ¢ok sayida Ornek nokta olusturmuslar ve yiiksek
dogrulukta yapilan ¢oziimlerde bu noktalardan yararlanmiglardir. Bu
caligmada ucan kanat geometrisinin planform seklini optimize etmek
icin yanit yiizeyi metodolojisi “Response Surface Method (RSM)”
[31] ve GA’y1 birlikte kullanmiglardir. Tersine tasarimda dogrudan
iteratif ylizey egriligi “Direct Iterative Surface Curvature (DISC)”
metodu [32, 33] ile RANS ¢oziislinii birlestirmiglerdir. Sonucta elde
edilen tasarimin statik stabilite, seyir halinde yiiksek tasima-
siiriikleme orani ve yunuslama trimi i¢in tasarim gereksinimlerini
sagladigim gézlemlemislerdir. Maksimum kalkis agirlifi ve menzile
gore yakit tiketimini hesaplaylp diger yolcu wucaklarn ile
kiyasladiklarinda tasarlanan ugan kanat hava aracimin %13 ile %37
daha iyi performans gosterdigini ortaya koymuslardir. Staub vd. [34]
200 yolcu kapasiteli 3 farkli ugan kanat hava aracinin parametrik
geometrisini olusturup aerodinamik olarak optimizasyonu {izerine
caligmislardir. Parametre galigmasi yaparak her tasarim degiskeni
(kanat ag¢ikligi, kanat ok agisi, kanat biikkme agisi, sivrilme orani ve
cesitli kanat profilleri) i¢in duyarlilik analizleri yaparak parametre
sayisint azaltmiglardir.

Mevcut caligmada verilen genis literatiir ozeti, geleneksel tasarim
yontemleriyle karsilastirildiginda ASO yontemlerinin tasarim siiresini
ve maliyetini azaltarak gelecegin hava araglarinin kavramsal tasarim
siireglerine ¢ok biiyiik katkilar sagladigini goéstermektedir. Agik
kaynakli ¢oziiciiler ile yapilan ASO calismalar literatiirde mevcuttur
[10, 11, 13, 14, 16, 20, 27, 49, 50, 51, 56]. Ancak hem optimizasyon
cergevesi olarak hem de ASO gergevesindeki tiim bilesenlerin agik
kaynakli oldugu caligmalara literatiirde pek fazla rastlanmamaktadir.
Literatiirdeki acik kaynaklt ASO ¢aligmalarindan farkli olarak bu
caligmada, Onerilen optimizasyon gergevesi, genel kara kutu (black
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box) mantigiyla tasarlanmis olup farkli seceneklerle degistirilebilme
imkanina sahiptir. Ornegin bu calismada gosterilen yiiksek dogrulukta
HAD analizleri panel metot ¢Oziimii yapan bir ¢oziici ile
degistirilerek, ayni optimizasyon ¢ergevesi calistirilabilir. Bu
durumda da ayn1 optimizasyon ¢ercevesi diisiik dogrulukta bir ASO
yapabilen (kavramsal tasarim) bir araca doniisebilmektedir. Bu
caligmada tasarlanan ASO ¢ercevesinde yer alan acik kaynak
yazilimlar bagka tasarim araglar ile yer degistirilebilir olup farkli
havacilik uygulamalarinda ve hava araglarmin On tasarim
asamalarinda kolaylikla kullanilabilmektedir. Bu konuda literatiirde
bulunan ag¢181 kapatmak amaciyla mevcut ¢aligma yiiriitiilmiigtiir. Bu
kapsamda, mevcut ¢aligmanin asil amaglar agagidaki gibidir:

e Ticari lisans kullanilmasim gerektirmeyen agik kaynakli bir
parametrik ASO ¢ergevesi gelistirmek;

o Gelistirilen bu ASO g¢ergevesinin her bilesenin nasil ¢aligtigini
gostermek;

o Gelistirilen bu ASO ¢ergevesini gercek bir kanat (ONERA M6) ve
ucak geometrisinde (N2A-EXTE) test etmektir.

2. Yontem (Method)

Bu calismada tasarlanan optimizasyon c¢ercevesi Sekil 1’de
sunulmustur ve 4 basamaktan olugmaktadir. ilk adimda OpenVSP
[35] yazilimi kullanilarak hava araci igin bir parametrik model ve
sonrasinda yiizey ag yapist olusturulmustur. Ikinci adimda ise
olusturulan yiizey ag yapisi kullanilarak SUMO (Surface Modelling)
[36] ve TetGen [37] yazilimlari ile hacim ag yapisi olusturulmustur.
Sonrasinda agik kaynak OpenFOAM [38] tabanlt HAD ¢dziiciisii olan
“High Speed Aerodynamic (HiSA) solver” [39, 40] kullanilarak
viskoz olmayan HAD analizleri transonik rejimde gerceklestirilerek
ilgili hava arac1 i¢in tagima katsayis1 (Cvr) ve siiriikleme katsayis1 (Cp)
hesaplanmistir. Son adimda ise aerodinamik analizlerden elde edilen
sonuglar optimizasyon aract DAKOTA (Design Analysis Kit for
Optimization and Terascale Applications) [41] tarafindan okunmakta
ve genetik algoritma kullanarak amag¢ fonksiyonunu (CL/Cp)
maksimum yapmak i¢in bir sonraki ¢evrim adimi igin yeni sekil
parametreleri hesaplamaktadir. Optimizasyon dongiisi durma
kriterine ulagana kadar devam ettirilmistir. Ayrica bu g¢alismada
tasarlanan optimizasyon c¢ergevesine benzer bir metodoloji
kullanilarak serbest bi¢im deformasyonu (FFD) ile bir insansiz hava
arac1 pervanesinin optimizasyonu Yigit vd. [42] tarafindan yapilmis
ve optimizasyon c¢ercevesinin iyi bir sekilde calistigi ortaya
konmustur. Mevcut ¢alismada, Yigit vd. [42] tarafindan yapilan
caligmadan farkli olarak tasarim uzayim kiigiiltmek i¢in parametrik
modelleme yontemi kullanilmstir.

2.1. Parametrik Model ve Yiizey Ag Olusturma
(Parametric Model and Surface Mesh Generation)

OpenVSP (Open Vehicle Sketch Pad) NASA tarafindan 2012 yilinda
gelistirilmig, tasarimcilarin ~ ¢esitli  havacilik  ¢aligmalarinda
kullanabilecekleri ii¢ boyutlu ugak modellerini hizli bir sekilde
olusturmasina imkén taniyan bir parametrik geometri olusturma
aracidir [35]. OpenVSP’de kanat ve govde gibi ugagin ana bilesenleri
onceden tanimlanmis sekilde parametrik olarak modellenebilir ve
ucak geometrisine kolaylikla birlestirilebilir. Bu parametrik
modelleme kabiliyeti OpenVSP aracina kararlilik kazandirmaktir.
Sekil 2°de OpenVSP kullanilarak iiretilmis olan N2A-EXTE ugaginin
parametrik modeli sunulmustur. OpenVSP nin énemli bir 6zelligi ise
olusturdugu parametrik model i¢in yiizey agini da iiretebilmesidir.
Sekil 3’te N2A-EXTE ugagi i¢in OpenVSP ile liretilmis yiizey agi
goriilmektedir.

2.2. Hacim Ag Yapisi Olusturma (Volume Mesh Generation)

SUMO [36] yazilmi igerisinde yiizey modelleme ve
yapilandirilmamis  ag  olusturmak igin geometri bilesenleri
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Sekil 1. Optimizasyon ¢ergevesinin sematik gosterimi (Schematic representation of the optimization framework)

(a)

Lo L
X

X

Sekil 2. OpenVSP yaziliminda olusturulmus N2A-EXTE hava araci parametrik modeli (a) firar kenar1 (b) ve kanat ucu detay1 (c)
(N2A-EXTE aircraft parametric model created in OpenVSP software (a) trailing edge (b) and wing tip detail (c))

Hacim Ag: SUMO
Ureticisi Te 1 Geﬂ

(c)

bulunmaktadir. Egri ve yiizey geometrisine sahip nesnelerin ayni anda hem yiizey hem de hacim hiicre yapisi olusturabilmektedir. Sekil 4’te
N2A-EXTE ugagmin dis akis aerodinamiginin modellenebilmesi i¢in

birden fazla yiizeyleri i¢in kesismeleri verimli bir sekilde
hesaplayarak ag olugturmay1 kolaylastiran temel igleve sahiptir. Farkli
dosya formatlarinda ¢esitli HAD problemleri i¢in verimli bir sekilde

gerekli SUMO ve TetGen [37] kullanilarak atilmis hacim ag:
gortilmektedir.
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(a)

(b)

(c)

- &
(d)

Sekil 3. N2A-EXTE hava araci igin OpenVSP yaziliminda olusturulmus bir yilizey ag1 (a) kanat (b) firar kenari (c) ve kanat ucu detay1
(d) (A surface mesh created in OpenVSP software for the N2A-EXTE aircraft (a) wing (b) trailing edge (c) and wing tip detail (d))

Sekil 4. Y ekseni normalinde (y=0) i¢in hacim ag1 kesiti (Volume mesh slice at y =0 normal to the y-axis (y=0))

2.3. Matematiksel Model (Mathematical Model)

Kartezyen koordinatlarda zamandan bagimsiz sikigtirilabilir akig igin
stireklilik, momentum ve enerjinin korunumu denklemleri
diferansiyel formda bu kisimda sunulmustur. Navier-Stokes
denklemleri viskoz bir akigkanin davranigini tanimlamaktadir. Viskoz
etkiler ihmal edildiginde, korunum denklemlerinin bu basitlestirilmis
formuna Euler denklemleri adi verilmektedir. Euler denklemleri Es.
1'de oldugu gibi konservatif formda kapali sekilde formiile edilirse;
soklarin, genigleme dalgalarinin ve delta kanatlar1 {izerindeki
girdaplarin dogru bir sekilde temsil edilmesine izin vermektedir [43].
Es. 2°de verildigi gibi aki vektorii (ﬁ ), konvektif ak1 (FC)) ve viskoz aki1

(E;) olarak ikiye ayrilmaktadir [42]. Mevcut ¢alismada viskoz etkiler
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ihmal edildigi igin aki vektorii Es. 3°deki gibi konvektif aki vektoriine
esit hale gelmistir. Ayrica konvektif aki vektorii (F,) kartezyen
koordinat sisteminde Es. 4'deki gibi yazilabilmektedir. Konservatif

degiskenler vektorii (W), Es. 5°de verilen ug boyutta bes bilesenden
olusmaktadir.

W VEW) = 3(W) 0
F(W) = E(W) + F,(W) @)
F(W) = F(W) 3)
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pu pv pw
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[(pE + p)uJ [(pE +p)v l(pE +p)w
()
(5)

T

Kiitle, momentum ve enerji korunum denklemlerini temsil eden Euler
denklemleri ve Es. 6’da verilen ideal gaz denklemi [43] Sekil 5°te
gosterilen ilgili sinir kosullar1 kullanilarak sikistirilabilir akis igin
kararli durumda es zamanl olarak ¢oziilmiistiir.

P = pRT (©)

Burada t, W, ﬁ,i, F,;, 6, p,u, v,w, E, p, P, R, T srastyla zaman,
konservatif degiskenler, aki vektorii, konservatif aki vektorii, viskoz
aki vektorii, kaynak terimi, yogunluk, x yoniindeki hiz bileseni, y
yoniindeki hiz bileseni, z yoniindeki hiz bileseni, birim kiitle bagina
toplam enerji, basing akis1 vektdriinu, statik basinci, ideal gaz sabitini
ve sicakligi ifade etmektedir.

Hesaplama hacmi Sekil 5’te goriildiigii tizere kiiresel bir sekilde ve
N2A-EXTE hava aracinin boyunun 30 kati biyiikligiinde
olusturulmustur. Standart sikistirilabilir OpenFOAM ¢oziiciilerinin
kararlilik ve dogruluk sorunlari bulunmaktadir [44]. Fakat ASO
caligmalar1 oldukga kararli bir ¢oziicii gerektirmektedir. Bu nedenle
mevcut ¢alismada HAD analizleri transonik rejim i¢in HiSA [39, 40]
¢oziicisii  kullanilarak  gergeklestirilmistir. Konvektif terimin
ayriklastirilmasinda ikinci dereceden “AUSM+-up” semasi [45],
gradyan terimleri i¢in ise ikinci dereceden “Gauss linear”
kullanilmigtir [45]. Yiiksek hizlarda (0.8 Mach gibi) atalet kuvvetleri
viskoz kuvvetlere gore daha baskin hale gelmektedir. Transonik
rejimde sok dalgalarinin olusumundan kaynaklanan dalga siiriikleme
bileseninin olusmasi ile basing siiriiklemesini artmaktadir. Buna ek
olarak artan serbest akis Reynolds sayist sonucunda simnir tabakanin
incelmesi ile yilizey siirtiinmesi katsayisi azalmaktadir. Diiz ve

Uzak Bolge

Adyabatik Kavan
Kati Duvar

;' \

pliriizsiiz levha iizerinde hem laminer hem tiirbiilansli akig igin
Reynolds sayis1 arttikga ylizey siirtiinme katsayisinin azaldig:
literatiirde acik¢a ortaya konmustur [47]. Ayrica Navier-Stokes
denklemleri boyutsuz formda yazildiginda artan Reynolds sayist ile
viskoz terimlerin denklemdeki etkisi azalmaktadir [47]. Mevcut
calismada viskoz etkilerin ihmal edilerek sinir tabaka olmadan daha
az hiicre sayisina sahip aglar olusturulup Euler HAD ¢oziiciisii ile
hesaplama maliyetinin azaltilabilecegi ihtimali arastirilmistir.
Ayrintilart Tablo 1°de verilen 3 farkli Euler agi kullanilarak Tablo
3’de belirtilen ugus kosullarina ek olarak hiicum agisi 1°-6,5° arasinda
her 0,5° igin bir dizi HAD analizi yapilmistir ve Sekil 6’da verilen
stirlikleme polari grafigi olusturulmustur. Sekil 6°da agik¢a goriildigi
gibi hiicre sayis1 arttikga mevcut sonuglar Boeing [48] tarafindan elde
edilen sonuglara yakinlik gostermektedir.

Tablo 1. Euler ag yapilarinda kullanilan hiicre sayilari
(Mesh numbers in Euler mesh structures)

Agyapist  Yiizey Hiicre Sayisi Hacim Hiicre Sayisi
1 290.032 3.827.048
2 520.412 5.891.118
3 981.630 9.904.726

0,8 Mach gibi yiiksek hizlarda yiiksek hiicum agilarinda hava aracinin
ist yiizeyinde giiclii soklar meydana gelmektedir ve bunlar akig
ayrilmalarma yol agmaktadir. Bu bilgi dogrultusunda, hiicum agisi
arttikga mevcut sonuglar ile Boeing [48] sonuglari arasinda farkliliklar
oldugu Sekil 6’da goriilmektedir. Sekil 6’daki siiriikleme polar
grafiginde ozellikle A§ Yapisi 3 ile elde edilen sonuclar, Boeing
tarafindan yapilan c¢aligmadaki sonuglar ile genel olarak bir
uyumluluk gostermektedir. Bu bilgiler 1s18inda aerodinamik
katsayilar agisindan dogrulama galismast N2A-EXTE hava araci igin
tamamlanmigtir.

2.4. Optimizasyon Problemi (Optimization Problem)

Optimizasyon islemleri agik kaynak tabanli optimizasyon ¢oziiciisii
DAKOTA kullanilarak gergeklestirilmistir. N2A-EXTE hava araci
icin tasima katsayisinin siiriikleme katsayisina orani (C;/Cp) amag
fonksiyonu olarak secilmistir. Sekil 7’de genel aerodinamik
optimizasyon problemi i¢in iteratif bir akis gemast sunulmugtur. N2A-

Sekil 5. Hesaplama hacmi ve sinir kosullart (Computational domain and boundary conditions)
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Sekil 6. Mevcut sonuglar ile Boeing [48] siiriikkleme polar1 karsilagtirilmasi
(Comparison of drag polar of the present and Boeing [48] results)

Tablo 2. N2A-EXTE optimizasyon problemindeki tasarim degiskenleri (Design variables of the N2A-EXTE optimization problem)

Amag fonksiyonu: Tagima-siiriikleme oranint maksimum yapmak

Kisaltmalar Alt stir Tasarim degiskenleri Ust siir
td1 61,745 < Kanat aciklig1 (m) <68,245
td2 -2,0< Kanat biikiim ag1s1 (°) <20
td3 21,78 < Kanat ok agist (°) <33,79
td4 5,46 < Baglanma agis1 (°) <819
td5 3,28< Baglanma agis1 (°) <492
td6 52,25 < Ok agisi1 (°) <7838
td7 56,50 < Ok ag1s1 (°) < 84,75
td8 58,26 < Ok ag1s1 (°) <87,39
td9 58,01 < Ok agis1 (°) <87,13

EXTE hava araci i¢in tasarim degiskenleri; kanat agikligi, kanat
biikiim agis1, kanat ok agisi, 2 farkli kanat baglanma agis1 ve 4 farkl
govde ok acis1 olmak iizere Sekil 8°de goriildiigii iizere toplamda 9
adettir. Bu degiskenlerin alt ve st smurlar1 (orijinal geometri
degerlerinden £%10 olacak sekilde) Tablo 2’de verilmistir.
Optimizasyonda amag¢ fonksiyonu ve tasarim degiskenleri
literatiirdeki benzer optimizasyon caligmalar1 [29, 34, 49-51] goz
oniinde bulundurularak belirlenmistir. Mevcut c¢alismada, N2A-
EXTE hava arac1 Tablo 3’te verilen seyir ugus kosullarinda 9 farkli
tasarim degiskeni i¢in gradyan tabanli olmayan tek amagl genetik
algoritma kullamlarak optimize edilmistir. DAKOTA bu ¢alismada
kara kutu olarak kullanilmistir.

Optimizasyon  probleminin  genetik  algoritma  kullanilarak
¢oziilmesinde etkili olan parametreler asagida maddeler halinde
verilmistir;

o GA popiilasyon biiytikligii,

e Secim yontemleri,

o Genetik iglemler (¢caprazlama ve mutasyon)

o Genotip-fenotip eslemesi,

e Problem tanimui i¢in yeterli tasarim kisitlamalari
e Hesaplama kaynagi
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Genotip-fenotip eslestirmesi GA'larin performansinda 6nemli bir
etkendir [52]. Genotip birey se¢iminde kullanilan kurallar belirleyen
genetik planlar1 temsil eder ve tasarim uzayinin kesfedilmesinde
anahtar bir roldedir. HAD analizlerinden elde edilen sonuglardan
yararlanarak ¢oziim fenotipi DAKOTA tarafindan olusturulur.
Genotip daha sonrasinda fenotip ile eslestirilerek aerodinamik amag
fonksiyonunun performansini arttiracak veya azaltacak sekilde
degistirilmektedir. Optimizasyon aract DAKOTA ve optimizasyon
algoritmalar1 hakkinda detayl bilgi [41]'da verilmistir.

Optimizasyon dongiistiniin  her adiminda belirlenen tasarim
degiskenlerine ve geometrik kisitlamalara gére amag fonksiyonunun
(CL/Cp) maksimize edilmesi amaglanmaktadir. Tagima katsayis1 (Cy)
ve siirikleme katsayisi (Cp) sirasiyla Es. 9 ve Es. 10 kullanilarak
hesaplanmustir [43].

FL

“ T L ®
Fp
© = Lovis 1o
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Sekil 7. Bu calismada kullanilan aerodinamik sekil optimizasyonu igin genetik algoritma yapisinin sematik diyagrami
(Schematic diagram of the genetic algorithm structure for aerodynamic shape optimization used in the present work)

Burada F;, Fp, po, U, S, sirasiyla tasima kuvveti, siiriikleme
kuvveti, serbest akis bolgesindeki akigkanin yogunlugu, akiskanin
hizi ve ylizey alanim ifade etmektedir. Aerodinamik kuvvetler
OpenFOAM yaziliminda kanat yiizeyindeki basing degerlerinin Es.
11'deki gibi integrali alinarak hesaplanmaktadir [53]. Es. 11°de kalin
nokta ile belirtilen operator, vektor carpimint ifade etmektedir. Viskoz
etkiler ihmal edildigi igin viskoz stres tensorii kuvvet hesabina
katilmamistir (z = 0). Toplam aerodinamik kuvvet hesaplandiktan
sonra, tagima ve siiriikleme kuvvetleri sirasiyla Es. 12 ve Es. 13°de
verildigi sekilde bulunmaktadir [54].

o PN nf (kana 5

F= [inae(@tpDedS = 2" + pil)= §; (1D
FL) = ﬁ'ﬁtaslma (12)
F—D) = ﬁ'ﬁsurﬁkleme (13)

Burada F, 7, I, Niyagumas Msirikiemes N Geamaty’ sirasiyla toplam kuvvet,

viskoz stres tensorii, birim vektor, tasima vektort, siiriikleme vektorii
ve aerodinamik yiizeyin her bir elemanini ifade etmektedir.

Ayrica optimizasyon sonucunda elde edilen geometrilerin boylamsal
statik kararlilik karakteristigi de arastirilmistir. Havacilikta kullanilan
bir¢ok boyutsuz katsay1 vardir, hava aracinin yunuslama hareketi i¢in
yunuslama moment katsayisi (Cm) kullanilmaktadir ve formiilii Es.
14’te verilmistir [54].

M

2PoeUSE

Cn =

(14

Burada M, pg, Uy, S ve C sirastyla yunuslama momentini, serbest
akis bolgesindeki akiskanin yogunlugu, akigkanin hizini, yiizey
alanim1 ve veter uzunlugunu (Sekil 13°deki ¢ uzunlugu) ifade
etmektedir. C,, Ozellikle hiicum agisina bagl olarak degismektedir.
Ayrica havacilikta hiicum agisindaki degisiklige bagli olarak C,,’in
degisimini ifade etmek igin Gy, olarak adlandirilan kismi bir tiirev
kullanilmaktadir ve formiilii Es. 15°te verilmistir [54].

Cmg =32 <0 (15)
Es. 15°deki denklem kiigiik degisimler kabulii ile Es. 16’daki gibi
yeniden yazilabilir [54]. Hava araglarmin kararli oldugunu
sOyleyebilmek i¢in hiicum agisinda pozitif bir degisiklik oldugunda
yunuslama momentinde negatif bir degigiklik olmas1 gerekmektedir.
Dolayisiyla kararli hava araglarimin Cp, degerinin negatif olmasi
beklenmektedir.

_ dCp
Cn, = < 0 (16)
2.5. Optimizasyon Cergevesinin Dogrulanmasi

(Validation of Optimization Processes)

Dogrulama caligmalar1 kapsaminda ilk olarak literatiirde var olan
sayisal ¢aligma [48] kullanilarak, mevcut ASO gergevesi igerisinde
bulunan HAD modeli dogrulanmustir. ikinci olarak mevcut ¢aligmada
gelistirilen ASO c¢ergevesi kullanilarak, transonik seyir durumunda
literatiirde yaygin olarak kullanilan ONERA M6 kanat geometrisi
optimize edilmistir. ASO ¢aligmasinda baslangi¢ ve son geometri igin
amag fonksiyonunun degigim grafigi Sekil 9°da sunulmustur. 200
degerlendirme sonucunda, amag fonksiyonu (CL/Cp) yaklasik %17,92
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oraninda goreceli olarak maksimize edilmistir, sonuglar Tablo 4'de
sunulmustur. Buna ek olarak optimizasyon dongiisiinde ag iireticisi
her degerlendirmede basartyla ag olusturamamistir. Optimizasyon
dongiisiiniin siirekliligini saglamak i¢in ag {ireticisinden kaynaklanan
hatalarda amag fonksiyonu baglangi¢ geometrisinin tagima-siiriikleme
orani1 aliarak bir sonraki degerlendirmeye gegilmistir.

td6
td7
td8

td9
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td2

Sekil 8. N2A-EXTE ugag: i¢in kanat boyunca farkli kesitlerde
tasarim degiskenlerinin gosterimi

(Illustration of design variables at different sections along the body for the
N2A-EXTE aircraft)

Tablo 3. N2A-EXTE hava araci seyir ugus kosullari
(Cruise flight conditions for the N2A-EXTE aircraft)

N2A-EXTE Seyir i¢in Ugus Kosullar [48]

Akig Parametreleri Birimler Degerler
Mach sayist - 0,8
Reynolds sayist - 1,AE+08
Irtifa [ft] 39.000
Serbest akis hizi [m/s] 237,82
Hiicum agist [°] 3,514
Kayma ag1s1 [°] 0

Ses hiz1 [m/s] 297,28
Dinamik viskozite [kg/ms] 1,44E-05
Referans uzunluk [m] 26,5176
Referans alan [m?] 925,195
Basing [Pa] 17.860
Sicaklik [K] 219,95
Yogunluk [kg/m?] 0,2829
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Tablo 4. ONERA M6 kanadinin optimizasyon sonuglari
(Optimization results of ONERA M6 wing)

Amag Optimizasyondan Optimizasyondan Goreceli
fonksiyonu once sonra iyilestirme [%]
CL/Cp 14,707 17,342 17,92

Her dongiide yeni parametrik model i¢in toplam ag olusturma siiresi
ortalama 30 saniyede tamamlanmig ve kararli durum HAD analizi
(yakinsama i¢in 1000 iterasyon) 160 ¢ekirdek kullanilarak ortalama
240 saniyede tamamlanmustir. Toplamda bir dongii yaklasik olarak 5
dakikada tamamlanmigtir. Optimize edilmis ve baslangi¢ kanat
geometrileri i¢in tasarim parametreleri Tablo 5’de sunulmustur.
Baglangi¢ ve optimize edilmis kanat yiizeyleri i¢in elde edilen basing
katsayis1 konturlar1 ve kanat lizerindeki Mach konturlar1 $ekil 10°da
verilmistir.

Sekil 10a ile kiyaslandiginda Sekil 10b’de optimize edilmis
geometride sok giicliniin (yani hiicum kenarindaki mavi bolgede)
baglangig geometrisine kiyasla daha zayif oldugu gézlemlenmistir.
Ayrica Sekil 10d’de agikg¢a goriildiigli {lizere kanat tizerindeki
stipersonik  bolge, Sekil 10c’deki baslangic geometrisindeki
stipersonik bolgeye gore daha kiiciik oldugu gozlemlenmistir. Bu
nedenle, tasima katsayisi biraz azalmis olsa da siiriikleme katsayisi
baslangic geometrisine kiyasla yaklasik yar1 yartya azalmistir.
Optimize edilmis geometride sok giicli daha az oldugu i¢in tagima /
stiriikleme orani iyilestirilmistir. Tablo 5'de en-boy orani, kanat ok
acis1 ve sivrilme orani parametrelerinin ilk geometriye kiyasla arttigi,
kanat ucu veter uzunlugu ve biikiim parametrelerinin ise azaldigi
acikca goriilmektedir. Bu ¢alismada elde edilen kanat iistiindeki sok
giicliniin azaltilmas1 ve geometrik degisimler benzer sekilde Demir
vd. [55], Pustina vd. [56], Djeddi [57], Zhang vd. [58] ve Dam vd.
[59] tarafindan da bulunmustur.

3. Optimizasyon Sonuclar1 (Optimization Results)

Optimizasyon islemine baglamadan Once tasarim uzayinin
kesfedilmesi literatiirde Onerilen bir yaklagimdir [52]. Bu sebepten
dolay1 ilk dnce Tablo 2’de belirtilen tasarim parametreleri ve sinirlar
icin LHS yaklagimi kullanilarak optimizasyon amaci giidiilmeden
tasarim uzayindan esit dagilimli noktalar segilerek drnekleme islemi
yapilmistir. Amag fonksiyonunun degisim grafigi Sekil 11a’da,
orijinal N2A-EXTE hava arac1 geometrisi Sekil 11b’de ve tasarim
uzaymin kesfedilmesi sonucu elde edilen aerodinamik performansi iyi
olan Tasarim-1, Sekil 11b’de sunulmustur. Elde edilen bu en iyi
tasarim  degiskenleri  optimizasyon siirecinde  yakinsamay1
hizlandirmast i¢in baglangig tasarim noktalari olarak kullanilmigtir.

Sekil 12a’da N2A-EXTE hava araci i¢in her optimizasyon
degerlendirmesinde amag fonksiyonunun degisimini gostermektedir.
Degerlendirme sayisi arttikca amag fonksiyonunun iyilestigi Sekil
12a’da acikg¢a goriilebilmektedir. Mevcut 1iyilestirmeler orijinal
geometri ile kiyaslanmistir. Ayrica yaklasik 600 degerlendirme
sonrasinda problem yakinsama karakteristigi gostermektedir. Ancak
daha fazla iyilestirme olabilecegi ihtimalini arastirmak igin
optimizasyona devam edilmistir. Optimizasyon dongiisii yeterli
iyilestirme yakalandigi i¢in 1200 degerlendirme sayisina ulaginca
durdurulmugtur. 1200 degerlendirme sonucunda, amag¢ fonksiyonu
maksimum olarak %10,31 oraninda goreceli olarak maksimize
edilmistir.

Tasarim uzayindan segilen 3 Ornek tasarimin iyilestirme degerleri
Tablo 6’da sunulmustur. Boyutsuz aerodinamik katsayilar Tablo
3’deki referans alan degeri kullanilarak hesaplanmigtir. Segilen
calismalarda ilk kriter tagima-siiriikleme oraninin maksimize edilmesi
olup ikinci sart olarak CrL ve Cp degerlerinin degisimi de
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Sekil 9. Amag fonksiyonun degerlendirme sayisina gore degisimi (Variation of the objective function versus the number of evaluations)

Tablo 5. ONERA M6 tasarim degiskenlerinin karsilagtirilmast (Comparison of design variables of ONERA M6 wing)

Tasarim degiskenleri

Baslangi¢ geometrisi

Optimize edilmis geometri

Kanat en boy orani 1.90
Kanat ok agisi (°) 30.0
Sivrilme oram 0,5622
Kanat ucu veter uzunlugu (m) 0,5622
Kanat biikiim agis1 (°) 0

2,0769
31,901
0,5896
0,5210
-1,9550

incelenmistir. Bu inceleme sonucunda CL degeri yiikselirken, Cp
degeri azalmasindan dolay1 Tasarim-1 en uygun tasarimlardan birisi
olarak se¢ilmigtir. DAKOTA yaziliminda yer alan tek amagl genetik
algoritmada lineer olmayan kisitlamalar eklemek miimkiin olmadigi
i¢in tagima ve siiriikkleme katsayilari igin bir kisitlama yapilamamugtir.
Tasarim-2 ve Tasarim-3 i¢in CrL degeri ¢ok az degisirken Cp degeri
daha biiylik oranda azaltilmigtir. Bu durum tasima-siiriikleme
oraninda %5’ten fazla bir iyilestirme saglamistir. Baslangic ve
optimizasyon sonucunda ortaya ¢ikan hava araglari gorsel olarak Sekil
12°de verilmistir.

Tasarim uzaymin kesfedilmesi ve optimizasyon iglemleri sonucunda
olusturulan hava araglarinin tasarim parametrelerinin, baglangic N2A-
EXTE geometrisi ile karsilagtirilmast Tablo 7°de verilmistir. Segilen
3 Ornek tasarim i¢in de kanat agikliginin, gdvde ok agilarinin, kanat
biikiim ag¢isinin ve kanat ok agisinin arttig1 gézlemlenmistir.

Her dongiide yeni parametrik model i¢in toplam ag olusturma siiresi
ortalama 300 saniyede tamamlanmig ve kararli durum i¢in HAD
analizi (yakinsama i¢in 1500 iterasyon) 320 g¢ekirdek kullanilarak
ortalama 1250 saniyede tamamlanmigtir. Toplamda bir optimizasyon
dongiisii yaklagik olarak ortalama 26 dakikada tamamlanmigtir.
Ayrica tasarimlarin hacim ve ylizey alami olarak karsilastirilmasi
Tablo 8’de sunulmustur. Elde edilen sonuglarda baslangig
geometrisine gore hacim ve ylizey alanlar1 arttif1 Tablo 8’de agikca
goriilmektedir. Bu durum optimize edilmis hava araglarinda yolcular

icin ayrilmig kabin bolgesinin yeterli hacim ve alana sahip oldugunu
gostermistir.

Buna ek olarak optimizasyon sonucunda elde edilen tasarimlardaki
iyilestirmelerin kaynagi arastirilmistir. Téim tasarimlar igin seyir
durumundayken hava araci lizerinde olusan siipersonik bolge Sekil
13’de verilmistir. Kanat iistiinde olusan siipersonik bdlge tiim
geometrilerde benzerlik gostermektedir. Ancak baslangic geometrisi
ile kiyaslandig1 zaman bu siipersonik bolgelerin optimize edilmis hava
araclarinda azaldigi Sekil 13°de agik¢a goriilmektedir. Sekil 13d’de
Tasarim-3 hari¢ olmak iizere diger tiim tasarimlarda gévdede sok
olustugu goézlemlenmistir. Ancak Tasarim-1 ve Tasarim-2 hava
araglarinda govde {lizerinde olusan sok bolgeleri biiyiikk oranda
azalmistir. Kanat {izerindeki siipersonik bolgenin kiiciilmesi ve
govdede sok olusmamasi durumunda hava aracinin dalga siiriikleme
bilesenini azaltmstir.

Ayrica elde edilen tiim tasarimlarda Sekil 14’te gosterilen kanat
boyunca 4 farkli kesitte Cp degerleri elde edilmistir ve bunlarin birbiri
ile kargilagtirilmasi Sekil 15°de grafik olarak sunulmustur. Bu kesitler
her tasarim i¢in kendi kanat agikligina gore hesaplanmusgtir. Sekil 15b
ve Sekil 15¢’de agikga goriildiigii lizere baslangi¢ geometrisinde daha
giiclii bir sok olusurken optimize edilmis tasarimlarda belirtilen
kesitlerde sok giiciiniin daha az oldugu goézlemlenmistir. Bu sayede
hava aracinin dalga siiriklemesi bileseninde bir azalma meydana
gelmigtir.  Boylece tagima-siiriikleme oraninda bir iyilestirme
saglanmistir.
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1 2e+00
-1.8e+00

(a) (b)

1 4e+00
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Sekil 10. Orijinal ONERA M6 kanadi (a) ile optimize edilmis ONERA M6 kanadi (b) lizerindeki basing dagiliminin karsilastirilmasi,
Orijinal ONERA M6 kanadi (c) ile optimize edilmis ONERA M6 kanadi (d) izerindeki siipersonik bélgenin karsilastirilmasi
(Comparison of the pressure distribution on the original ONERA M6 wing (a) and the optimized ONERA M6 wing (b), Comparison of the supersonic
region on the original ONERA M6 wing (c) and the optimized ONERA M6 wing (d))
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Sekil 11. LHS 6rnekleme yontemi ile amag fonksiyonun degerlendirme sayisina gére degisimi (a) Orijinal N2A-EXTE geometrisi (b)
LHS 6rnekleme yontemi ile elde edilen ugak geometrisi (c)
(Variation of the objective function according to the number of evaluations with the LHS sampling method (a) Original N2A-EXTE geometry (b) aircraft
geometry obtained with the LHS sampling method (c))

Secilen 3 Ornek tasarim igin hiicum agisinda 0,5° artirimla 3°-7°
araliginda bir dizi Euler HAD analizi gergeklestirilmistir. Tim
analizlerde hava aracinin burnu tam olarak (0,0; 0,0; 0,0) noktasina
yerlestirilmistir. Art islemde C,, hesaplamalarinda dénme noktasi
olarak Kawaii vd. [48] tarafindan yapilan ¢aligmadaki (24,33; 0,0;
0,0) referans noktasi kullanilmigtir. HAD analizleri sonucunda elde
edilen C;,’in hiicum agisina gore degisimi Sekil 16a’da, Gy, 'nin
hiicum agisina gore degisimi Sekil 16b’de verilmistir. Sekil 16a’da
goriildiigli tizere aerodinamik basing merkezi optimize edilmis
(Tasarim 1-3) geometrilerde kanadin arkasina dogru kaymaktadir. Bu
sebeple C,, degeri negatif olarak artmaktadir ve hava araci daha fazla
burun asagiya yunuslama hareketi yapmaktadir. Sekil 16b’ye

bakilarak mevcut yeni tasarimlarin baslangi¢ geometrisine gore statik
olarak daha kararli oldugu soylenebilir. Yeni tasarimlarin ayni
kararlilik davranis1 gostermesi i¢in yani Sekil 16b’de ayni egime sahip
olmasi i¢in optimize edilmis geometride agirlik merkezinin yerinin
arastirilmas1  gerekmektedir. Literatiirde N2A-EXTE ugagi ile
yapilmig bir ASO c¢alismast bulunmadigindan elde edilen sonuglar
benzer bir ¢aligma ile karsilastirilamamistir. Ancak, elde edilen en iyi
tasarim (Tasarim-3) ile Boeing [48] HAD sonuglarmin karsilagtirma
stirikleme polar grafigi Sekil 17'de verilmistir. ASO tek noktada seyir
durumu i¢in 3.514° hiicum agisinda yapilmistir. Seyir durumundaki
Boeing [48] sonuglarina kiyasla Tasarim-3 i¢in siiriikleme
katsayisinda dnemli bir diisiis oldugu Sekil 17°de agikca goriilebilir.
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Sekil 12. Amag fonksiyonun degerlendirme sayisina gére degisimi (a) optimizasyon sonucunda elde edilen Tasarim-2 (b) ve Tasarim-3
(c) ugak geometrileri (Variation of the objective function according to the number of evaluations (a) Design-2 (b) and Design-3 (c) aircraft geometries
obtained as a result of optimization)

Tablo 6. N2A-EXTE optimizasyon sonuglari (Optimization results of N2A-EXTE)

Amag fonksiyonu: Tagima-siirikkleme oranini (L/D) maksimum yapmak

Geometri L/D L/D farki [%] CL CvL farki [%] Cp Cp farki [%]
Orijinal 28,2134 - 0,262424 - 0,00930139 -

Tasarim-1 29,5683 4,80 0,267881 2,08 0,00905973 -2,66
Tasarim-2 29,7710 5,52 0,259510 -1,11 0,00871682 -6,28
Tasarim-3 29.7389 5,41 0,259598 -1,08 0,00872924 -6,15
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Tablo 7. N2A-EXTE tasarim degiskenlerinin karsilagtirilmasi (Comparison results for design variables of N2A-EXTE)

Kisaltma Tasarim degiskenleri Baslangi¢ geometrisi Tasarim-1 Tasarim-2 Tasarim-3
td1 Kanat agiklig1 (m) 64,996 68,233 67,379 66,587
td2 Biikiim agis1 (°) 0.0 0,045 0,035 1,340

td3 Ok agisi (°) 28,160 31,050 33,120 33,120
td4 Baglanma ag1s1 (°) 6,820 6,450 5,590 6,150

td5 Baglanma agis1 (°) 4,100 3,880 3,540 4,790

td6 Ok agisi (°) 65,310 69,380 68,440 69,210
td7 Ok agis1 (°) 70,630 84,040 80,480 80,200
td8 Ok agisi (°) 72,820 77,490 84,340 84,340
td9 Ok agis1 (°) 72,610 72,670 58,180 85,160

Tablo 8. N2A-EXTE tasarimlar1 i¢in hacim ve yiizey alani karsilagtirmast
(Volume and Surface area comparison for N2A-EXTE designs)

Geometri Hacim [m*]  Hacim farki [%] Yiizey alani [m?] Yiizey alani farki [%]

Orijinal 1971,35 - 925,195 -

Tasarim-1  2069,66 4,99 972,17 5,07
Tasarim-2  2043,81 3,68 960,07 3,77
Tasarim-3  2019,69 2,45 949,01 2,57

-1 Ma (a) (b)

(c) (d)

Sekil 13. Hava araglar1 lizerindeki Mach konturlarinin karsilagtirilmasi (a) Orijinal N2A-EXTE geometrisi, (b) Tasarim-1, (c) Tasarim-
2, (d) Tasarim-3
(Comparison Mach number contours on the aircrafts (a) The original N2A-EXTE geometry, (b) Design-1, (¢) Design-2, (d) Design-3)
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Sekil 14. Cp hesaplamasi i¢in kullanilan dort kesit
(The used four sections for Cp calculation)

4. Simgeler (Symbols)
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Sekil 15. Govde boyunca farkli kesitlerdeki Cp degerlerinin
karsilastirilmasi (a) y = 0,25b, (b) y = 0,50b, (¢) y = 0,75b, (d) y =
0,90b (Comparison of Cp values at different sections along the body (a) y =

0,25b, (b) y = 0,50b, (¢) y = 0,75b, (d) y = 0,90b)
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Sekil 16. Elde edilen tasarimlar igin yunuslama momenti katsayisinin hiicum agisi ile degisimi (a) ve yunuslama momentinin hiicum
acist ile degisim hizi (b) (Variation of pitching moment coefficient with angle of attack for obtained designs (a) and rate of change of pitching
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Sekil 17. En iyi tasarim ile Boeing [48] siiriikleme polar sonuglarinin karsilastirilmasi

(Comparison of the best design and Boeing [48] drag polar results)
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4.1. Yunan Harfleri (Greek symbols)

o : Hiicum agis1 (°)
P : Yogunluk (kg/m?)

4.2. Kisaltmalar (Abbreviations)

ARMOGA : Uyarlanabilir aralikli gok amagl bir genetik algoritma
(Adaptive range multi-objective genetic algorithm)
ASO : Aerodinamik sekil optimizasyonu
CRM : (Common research model)
DAKOTA  : Optimizasyon ¢oziiciisii (Design analysis
kit for optimization and terascale applications)
DISC : Dogrudan iteratif ylizey egriligi
(Direct iterative surface curvature)
EA : Evrimsel algoritma
FFD : Serbest bi¢im deformasyonu (Free form deformation)
GA : Genetik algoritma
HAD : Hesaplamali akiskanlar dinamigi
HiSA : (High speed aerodynamic solver)
LHS : Latin hiperkiip 6rnekleme (Latin hypercube sampling)
MDO : Cok disiplinli tasarim

optimizasyonu (Multidisciplinary design optimization)
OpenFOAM : (Open field operation and manupulation)
OpenVSP  : (Open vehicle sketch pad)
RANS : (Reynolds averaged navier stokes)
ROM : Diigiik mertebe metodu (Reduced order method)
SUMO : (Surface modelling)

5. Sonugclar (Conclusions)

Bu caligmada, oncelikle N2A-EXTE ug¢agi igin transonik rejimde
sayisal bir model olusturulmus ve sayisal sonug¢ kullanilarak
dogrulanmistir. Viskoz etkilerin ihmal edildigi bu sayisal model,
tagima-siiriikleme oranini iyilestirmek icin agik kaynakli bir HAD
tabanli parametrik ASO ¢ercevesi ile ONERA M6 kanadinin ASO
icin kullanilmigtir. ASO g¢ergevesi sayesinde transonik rejimde
ONERA M6 kanadmin tagima-siiriikleme orani goreceli olarak
%17,92 oraninda iyilestirilmistir. Bu optimizasyon dongiisii, herhangi
bir lisansa ihtiya¢ duymadan her tiirlii aerodinamik ylizey ve akis
kosullarinda optimizasyon uygulamalari icin kolayca
kullamlabilmektedir. Tlk asamada jenerik bir kanat iizerinde yapilan
caligmalarla ASO ¢ergevesinin yeterince kararli oldugu ve iyi ¢alistigi
ortaya konmustur.

Ucan kanat konfigiirasyonu, mevcut geleneksel ugaklara kiyasla
uygulanabilir ve daha avantajli bir segenek olma potansiyeline sahip
alternatif bir ugak konfigiirasyonudur. ASO gerc¢evesinin yeterince iyi
calistig1 ortaya konduktan sonra, gercek bir ucak geometrisi olan
N2A-EXTE hava araci i¢in transonik rejimde sayisal bir model
olusturulmus ve sayisal sonuglar kullanilarak dogrulanmistir. N2A-
EXTE ugan kanat konfigiirasyonun viskoz olmayan optimizasyon
sonuglari, baslangi¢ geometrisi ile optimize edilmis geometri arasinda
o6nemli bir siirtiinme azalmasi oldugunu gostermistir. Geometrik
kisitlamalara sahip tek noktali optimizasyon stratejisi ile baslangic
geometrisine gore tasima-siirikleme oraninda %10’a ulasan artis
gbzlemlenmistir. Segilen tasarimlar arasindan Tasarim-2 i¢in viskoz
olmayan 29,771’liik tagima-siiriikleme orani (L/D) ile sonuglanmistir.
Degisen kesitlerle %6,28'lik bir siirikleme azalmasi elde edilmistir.
Cp degeri 0,00871'e ve CrL degeri ise sadece %1 azalarak 0,2595°¢
diigmiistiir. Ugan kanat tasarimlarmin gercek degerinin anlasilmasi
icin geleneksel ugaklarla bir karsilagtirma yapilmasi gerekmektedir.
Hava aracinin kanat ve govde bolgeleri iizerinde olusan soklarin
giicliniin azalmastyla birlikte hava araci tizerindeki siipersonik
bolgenin  kiigiilmesi  sayesinde dalga siiriiklemesi bileseni
azaltilmistir. Bdoylece tasima-siirikleme oraninda goreceli bir
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iyilestirme meydana gelmistir. Ayrica optimize edilmis hava araglar
hacim ve yiizey alanlari agisindan kiyaslanmistir. Mevcut yeni
tasarimlarda kabin boliimiiniin dlgiileri yolcu tagimaciligi igin yeterli
oldugu goriilmiigtiir. Buna ek olarak optimize edilmig hava araglarinin
statik kararlilik karakteristigi de aragtirilmigtir. Orijinal geometriye
kiyasla yeni tasarimlarin statik olarak daha kararli oldugu bir dizi
HAD analizi yapilarak ortaya konmustur. Elde edilen sonuglar ile, bu
caligmada Onerilen ASO ¢ercevesinin yeterince kararlt oldugu ve iyi
caligtig1 ortaya konmustur.

Oncelikle bu ¢alismada, hava aracinin sadece aerodinamik
performansinin artiritlmasina odaklanilmistir. Giincel literatiirde ASO
caligmalar1 genellikle ¢ok disiplinli olarak gergeklestirilmektedir.
Burada sunulan ASO cergevesi gelecekte yapilacak birgok disiplinli
optimizasyon ¢aligmasinin ilk adimi olarak diisiiniilebilir. Ayrica
mevcut ¢aligmada sadece seyir durumu igin tek noktada optimize
calismalar1 yapilmistir. Havacilikta yer alan optimizasyon problemleri
genellikle ¢ok noktali ve ¢ok amagli olarak tanimlanmaktadir.
Onerilen ASO stratejisi kullanilarak farkli gorev profilleri igin yakit
tilketiminin minimize edilmesi ve gorev menzilinin maksimize
edilmesi gibi farkli amag¢ fonksiyonlar1 hedef olarak belirlenerek
mevcut c¢aligmanin kapsami genisletilebilir. Mevcut ¢aligmada
DAKOTA yaziliminin agik kaynak tabanli bdliimlerinden
yararlanildig i¢in gradyan tabanli olmayan optimizasyon yontemleri
kullanilmigtir. En gilincel ASO araglari, biiyiik tasarim uzaylarinda
verimli sekilde ¢alistig i¢in gradyan tabanli optimizasyon yontemleri
kullanmaktadir. Bu nedenle ileride DAKOTA yazilimi ikame edecek
acitk kaynak gradyan tabanli optimizasyon yoOntemleri ASO
cercevesine entegre edilerek daha biiyiik tasarim uzayma sahip
optimizasyon problemleri ¢oziilebilir. Parametrik model kullanilarak
yapilmis ASO cercevesinde her degerlendirmede yeniden ag yapisi
olusturulmaktadir. Bu durum kararl bir ag {ireticisi gerektirmektedir
ancak acik kaynak yazilim olarak ag tireticilerinin bir kararlilik limiti
bulunmaktadir. Bu sebeple gelecekte yapilacak ¢alismada ag
deformasyonu i¢in serbest bicim deformasyonu (FFD) yaklasimi
kullanilarak ASO g¢ergevesinin kararliligimin ve hizinin daha da
arttirilabilecegi ongoriilmektedir.
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