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The indirect measurement of aerodynamic drag/thrust force acting on the FanWing model using Jones method
requires to obtain the dynamic pressure profile in the wake of the model. The wind tunnel set-up for the
measurement of the dynamic pressure in the wake of the FanWing model is shown in Figure A.
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Figure A. Top view of the set-up for the dynamic pressure measurement in the wake of the FanWing model

Purpose:
This study aims to investigate the flow field around the FanWing model and the effects of parameters TSR and
Reynolds number on aerodynamic forces acting on it experimentally and numerically.

Theory and Methods:

In the wind tunnel tests, drag/thrust coefficients were obtained indirectly by dynamic pressure measurements
in the wake of the FanWing model and using the Jones method which depends on momentum change of the
flow in the wake of the model. Direct measurements of aerodynamic forces acting on the FanWing model were
performed by using a locally manufactured force-balance mechanism. Tufts method was used to investigate the
flow separation on the airfoil upper surface of the FanWing model. In Computational Fluid Dynamics (CFD)
study, the steady Reynolds Averaged Navier Stokes (RANS) flow model was solved using Moving Reference
Frame (MRF) or “frozen rotor” method.

Results:

According to the experimental results TSR has more significant effect on the aerodynamic force coefficients
comparing with Reynolds number and larger TSR increases the thrust and lift coefficients. While lift coefficient
decreases with increasing Reynolds number, thrust coefficient increases. For the fan-off condition, at high
angles of attack and high Reynolds numbers flow separation was observed on the FanWing model airfoil upper
surface close to the trailing edge which disappeared for the fan-on and TSR value over 1 condition. Thrust
coefficients obtained by CFD analysis for 0 degree angle of attack, TSR = 1.4 and varying Reynolds numbers
were within 12 % of experimental results.

Conclusion:

TSR has more significant effect on the aerodynamic force coefficients comparing with Reynolds number. The
increase in TSR prevents the flow separation on the airfoil upper surface of the FanWing model at high angles
of attack and high Reynolds numbers.
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Bu caligmada incelenen fan-kanat, kismen gémiilii ¢apraz akish fana (CAF) sahip olup, diisiik ugus hizlari
ve yiiksek manevra kabiliyeti gerektiren hava araglari i¢in uygundur. Bu ¢aligmanin amaci fan-kanat modeli
cevresindeki akigin ve modele etkiyen aerodinamik kuvvetlerin ug¢ hiz oran1 (UHO) ve Reynolds sayisi (Re)
parametreleri ile degisiminin deneysel ve sayisal yontemlerle incelenmesidir. Hesaplamali akigkanlar
dinamigi (HAD) analizinde daimi akis kabuliiyle Reynolds Ortalamali Navier Stokes (RANS) modeli
¢cOziilmiistir. Hava tiinelinde modelin iz bolgesinde basing Olgiimleri yapilarak Jones yOntemi ile
siriikleme/itki katsayilar1 elde edilmigtir. Aerodinamik kuvvetlerin direkt Ol¢limii kuvvet-denge
mekanizmasinda gergeklestirilmistir. Model ylizeyindeki akis ayrilmasi iplik yontemi kullamilarak
incelenmistir. Deney sonuglarina gore aerodinamik kuvvet katsayilari tizerindeki UHO etkisi Reynolds sayis1
etkisine gore daha fazladir ve yiikksek UHO degerleri itki ve tasima katsayilarmi arttirmaktadir. Artan
Reynolds sayisi ile tasima katsayisi azalirken, itki katsayisi artmaktadir. Fan ¢alismiyor iken, model iist
yiizeyinin firar kenarma yakin bolgesinde yiiksek hiicum agisi (o) ve Re degerlerinde akis ayrilmasi
goriilmis, fan ¢alisip UHO degeri 1’in {istiine ¢iktiginda ortadan kalkmistir. HAD analizinde a = 0° ve UHO
= 1,4 i¢in farkli Reynolds sayilarinda deney sonuclarindan en fazla %12 farkli itki katsayilari elde edilmistir.
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FanWing which was investigated in this study has a partially embedded cross flow fan (CFF) and is
appropriate for low speed air vehicles that require high maneuverability. The aim of this study is to
investigate experimentally and numerically the flow field around FanWing model and the effects of tip speed
ratio (TSR) and Reynolds number (Re) parameters on aerodynamic forces acting on the model. In
computational fluid dynamics (CFD) study, the Reynolds Averaged Navier-Stokes (RANS) model was
solved for steady flow. In the wind tunnel, drag/thrust coefficients were obtained by pressure measurements
in the wake of the model using the Jones method. Direct measurements of aerodynamic forces were
performed on force-balance mechanism. Tufts method was used to investigate flow separation on the model
surface. According to the experimental results TSR has more effect on the aerodynamic force coefficients
comparing with Reynolds number and larger TSR increases the thrust and lift coefficients. While lift
coefficient decreases with increasing Reynolds number, thrust coefficient increases. For the fan-off
condition, flow separation was observed on model upper surface close to trailing edge at high angle of attack
(a) and Re values which disappeared for the fan-on and TSR value over 1 condition. Thrust coefficients
obtained by CFD analysis for a = 0°, TSR = 1.4 and varying Reynolds numbers were within 12% of
experimental results.
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1. Giris (Introduction)

Son yillarda insansiz hava araglari (IHA) igin ar-ge caligmalart
giderek artar ve farkli tasarimlar ortaya ¢ikarken ayni zamanda bunlar
icin uygun itki segenekleri de arastirilmaktadir. Dagitilmis veya
kanada gomili itki yontemi uygun segeneklerden biri olup bu
yontemin diigiik hizli hava araglari i¢in dne ¢ikan uygulamasi ¢apraz
akigh fan (CAF) gomiilii kanatlardir [1]. Bu tiir kanatlara sahip hava
araglari, pervaneli motor kullanan hava araglarina gore cesitli teknik
avantajlara sahiptir. Bu avantajlardan en 6nemlileri olarak: ek tasima
kuvveti vasitasi ile tasima kaybi olmaksizin yiiksek hiicum agis1 ve
kisa mesafede kalkis ve inis yetenegi, daha diigiik siiriikleme ve daha
yiiksek itki verimi, tagima ve itkinin farklilik kontrolleri vasitasi ile
daha etkin ugus kontrolii sayilabilir [1, 2]. Kanatlarda ek tasima ve itki
kuvveti elde etmede CAF’1n temel iglevleri sinir tabaka ve sirkiilasyon
kontrolii, kanat profili {ist yilizeyinde akis1 hizlandirarak statik basinci
diistirme ve akiga momentum artig1 saglamak, akisi kanat profili tist
yiizeyinden arkaya iz bolgesine yonlendirerek iz bolgesini doldurmak
suretiyle iz bolgesindeki momentum kaybini gidermektir [2].
CAF’larda akig bolgesi temelde iki boyutludur. CAF’a giristeki hava
akisinin hiz vektorii fan rotorunun donme eksenine dik olup, hava
akist ayni kanatgik kaskatlarinin olusturdugu akis kanallarmdan iki
kez gegmektedir. Sekil 1°de gosterildigi gibi hava akisi giriste radyal
yonde fan rotorunun merkezine dogru bir yon izlemekte, ¢ikista ise
yine fan rotorunun merkezine gore radyal yonde bir akis olmaktadir.
Bu sekilde akis ayni kanatgiklar tarafindan iki kez hizlandirilmaktadir.
CAF’lar iki boyutlu akis o6zellikleri sayesinde fan rotor ekseni
boyunca istenildigi kadar uzun tutulabilir [2, 3].

Sekil 1. Capraz akisl fan (Cross flow fan)

Sahip oldugu akis 6zellikleri ve uygun geometrik yapisi nedeniyle
CAF’1ugak kanatlarina adapte ederek ek tagima ve itki kuvvetleri elde
etme yoniinde cesitli calismalar yapilmistir. Ackeret [4] 1938 yilinda
CAF’1mn ugaklarda kullanilmasini ilk defa glindeme getirerek sinir
tabaka kontrolii yardimiyla itki kuvveti elde edilmesini 6nermistir.
Dornier [5] 1962 yilinda CAF’1n ugak kanatlarinda kullanimu ile ilgili
ilk patenti almis ve Sekil 2°de gosterilen konfigiirasyonda kanat
profilinin orta bolimiine monte edilmis CAF’larla tasima ve itki
kuvvetleri elde etmeyi hedeflemistir. Ancak yapilan deneysel
caligmalarm  sonucunda  Sekil ~ 2’dekine  benzer  kanat
konfigiirasyonunun tagima ve itki kuvvetleri bakimindan verimli
olmadigi goézlemlenmistir [6]. ABD’de 1970’lerde havacilik
endiistrisinde baglatilan VTOL ozellikli ugaklarda inis ve kalkista ek
itki kaynagi olarak kullanilmak iizere gdvdeye gomiilii yiiksek verimli
CAF gelistirilmesi ¢aligmalar1 sonraki donemlerde NASA projesi
kapsaminda Naval Post Graduate School’da deneysel ve sayisal
caligmalar olarak devam ettirilerek itki veriminin ve itki/agirlik oranin

iyilestirilmesi hedeflenmigtir [7]. Aynt NASA projesi kapsaminda
Syracuse tiniversitesinde CAF’1n hava araci itki ihtiyacinin tamamini
karsilamasi icin yapilan aragtirma ¢aligmalarinda itki 6zellikli kanat
(Propulsive Wing) konfigiirasyonu gelistirilmistir. S6z konusu
konfigiirasyonda CAF kanat profilinde firar kenarina yakin bir
bolgede kanat gdvdesi ile hareketli akig-yonlendirici arasinda yer
almakta ve sinir tabakay1 emerek akis ayrilmasini geciktirme gorevi
gormektedir [8]. Kummer vd. [9] itki 6zellikli kanadin kalin profilli
versiyonu i¢in iki boyutlu daimi olmayan akis yaklagimi ile HAD
analizi calismasi, Dygert vd. [10] ise hava tiinelinde deneyler
yapmuslardir. Golagan vd. [11] ise aymi konfigilirasyonun ince kanat
profiline sahip versiyonu ile ilgili olarak iki boyutlu daimi olmayan
akis yaklagimi ile HAD analizi ¢aligmasi yapmuslardir. Phan [12]
kanat profilinin hiicum kenarina gomiilii fan konfigiirasyonunu
gelistirerek iki ve ii¢ boyutlu akis icin HAD analizi ve akig gortiniirliik
calismalar1 yapmistir. S6z konusu konfigiirasyonda CAF seyir aninda
kanadin ve hiicum kenar1 kanatgiklarinin i¢ine tamamen gémiilii olup
sadece kalkis ve inislerde aktif hale gelmektedir.

Sekil 2. CAF gomiilii ugak kanadi [S] (CFF embedded aircraft wing)

Peebles [13], CAF’in hava araci itki kuvveti ihtiyacinin tamamini
karsilamak amaciyla tasarladigi ve Sekil 3’de gosterilen fan-kanat
konfigiirasyonunda kanat profilinin hiicum kenarinda kismen gomiilii
CAF ile diisiik hizli uguslarda yiiksek itki ve arttirilmig tasima kuvveti
elde etmeyi hedeflemigtir. Peebles tarafindan gerceklestirilen prototip
ugus testleri Ingiltere’de Imperial College’da hava ve su tiinellerinde
model tizerinde yapilan deneysel ¢aligmalarla da desteklenerek kanat
profili ve fan rotor kanatcik geometrilerinde gesitli iyilestirmeler
yaptlmistir. Hava tiinelinde fan-kanat modeli iizerinde yapilan
aerodinamik kuvvetlerin Ol¢imlerinde, fan-kanat ic¢in kritik
performans parametresinin ug hiz oran1 (UHO) oldugu belirlenmis ve
10 degerini agan maksimum tasima kuvveti katsayilar1 elde edilmigtir
[14]. Ahad vd. [15] gelistirdikleri fan-kanat simiilasyon modelinde
daha 6nce Imperial College’daki deneysel ¢aligmalarda elde edilen
aerodinamik verileri kullanarak fan-kanatin ugus performansi
incelemiglerdir. Sonugta fan-kanatin ¢ok kisa kalkis ve inis
mesafelerine, ¢ok yiiksek tirmanma oranina sahip oldugu, motor
giiciinii tagima kuvvetine doniistiirme veriminin yilksek oldugu ve
tasima kuvveti iizerinde direkt kontrol 6zelligine sahip oldugu
saptanmistir. Duddempudi vd. [16] tarafindan fan-kanat modeli igin
iki boyutlu daimi olmayan akis yaklasimu ile yapilan sayisal ¢alismada
rotor igerisindeki merkezden kagik girdabin hareketi ve rotor
cikigindaki kanat¢iklarin yakimindaki jet akist Onceki deneysel
sonuglara biiyiik bir yakinlkla yeniden gozlemlenmigtir. Ayni
calismada aerodinamik kuvvetlerin hesaplama sonuglarmin Imperial
College’daki deneylerin sonuglarina gore sapmasi kabul edilebilir
diizeyde bulunmustur.
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Sekil 3. Fan-kanat [13] (FanWing)

Tahran iniversitesinde iki boyutlu daimi ve sikistirilamaz akig
yaklagimryla yapilan sayisal ¢alismalarda fan-kanat modeline etkiyen
aerodinamik kuvvetlerin ve yunuslama momentinin, model
iizerindeki statik basing dagiliminin akis hizi ve fan hizina goére
degisimi incelenmistir [17] ; ayrica performans artisi i¢in farkli kanat
profili geometrileri gelistirilmigtir [18]. Ayni {niversitede hava
tinelinde 1{i¢ bilesenli balans kullanilarak yapilan deneysel
caligmalarda ilkin modelin tagima kaybi hiicum agist incelenmigtir
[19] ; sonra modele etkiyen aerodinamik kuvvetlerin ve yunuslama
momentinin fan hiz1 ve Reynolds sayist ile degisimi incelenmistir [20]
; son olarak fan-kanatta firar kenarma eklenen flap etkisi incelenmistir
[21]. Deney sonuglaria gore fan hizindaki artig tasima kaybi hiicum
acisinda, tagima kuvveti ve yunuslama momenti katsayilarinda artisa,
stiriikleme kuvveti katsayisinda azalmaya yol agmug; Reynolds
sayisindaki artig ile tasima kaybi hiicum agisinda ve aerodinamik
kuvvet katsayilarinda azalma saptanmustir [19, 20]. Deney sonuglari
ile kiyaslama i¢in yapilan tamamlayict sayisal incelemelerin
sonucunda sayisal farkliliklara karsin deney sonuglart ile aym
egilimler gozlemlenmistir [20, 21].

FanWing Ltd. sirketinin yam sira Alman Havacilik ve Uzay Merkezi
ve von Karman Enstitlisii’niin de yer aldig1 SOAR projesi kapsaminda
fan-kanat modeli iizerinde ¢esitli caligmalar yapilmistir. Saragoglu vd.
[22] tarafindan bu proje kapsaminda yapilan ¢aligmada fan devri, ugus
hizi, temel geometrik parametreler ve hiicum agisinin tagima ve itki
kuvvetlerine etkisi HAD analizi ile incelenmistir. iki boyutlu
sikistirilabilir daimi olmayan akis igcin URANS akis modeline kayan
ag yontemi uygulanan bu caligma sonucunda fan-kanat modelinin
aerodinamik performansina UHO parametresinin 6nemli etkisi
gOriilmiigtiir. Sonuglara gore tagima ve itki kuvvetleri katsayilart UHO
artigl ile dogrusal olarak artarken bunlarin zamana bagl degisimi de
artmakta, yiiksek UHO degerlerinde negatif hiicum agisinda dahi
pozitif tagima ve itki kuvveti elde edilebilmektedir. Alviach vd. [23]
tarafindan yapilan deneysel ¢alismada von Karman Enstitiisti diigiik
hiz hava tiinelinde fan-kanat modelinde CAF igerisindeki akis alani
PIV yontemi ile incelenmistir. Durmaz vd. [24] tarafindan yapilan
giincel sayisal ¢alismada onceki sayisal caligmadaki akis modeli ve
¢Ozlim yontemi kullanilarak fan-kanat i¢in daha yiiksek tagima ve itki
katsayilarin1 saglayacak kanat profili ve kanat¢ik geometrileri ile
kanatcik sayilarini belirlemek i¢in optimizasyon uygulanmistir.

Ziliang vd. [25] tarafindan yapilan sayisal ve deneysel ¢aligmada
tandem fan-kanatlarin birbirlerine gore konum ve agilarinin tagima ve
itki kuvvetlerine etkisi sayisal ve deneysel yontemlerle incelenmistir.
Sayisal yontemde iki boyutlu daimi olmayan ve sikistirilamaz akis
icin kayan ag teknigi kullanilmistir. Deneyler acgik devre hava
tiinelinde aerodinamik kuvvetlerin 6l¢iimii ile gerceklestirilmistir.
Sonuglar, modeller arasinda yiikseklik farki olmamasi ve aralarinda
belirli bir yatay mesafenin saglanmasi durumunda tandem fan-kanatin
tasima ve itki kuvveti performansinin tek fan-kanata gore daha iyi

4

oldugunu gostermistir. Modellerin agisal konumu ise Onemsiz bir
etkiye sahiptir.

1.1. Calismanin Kapsami (Scope of the Study)

Sunulan bu ¢alismada Mach sayis1 (M) < 0,1 olan diisiik ses altt
hizlarda ugan mini {HA ’larda kullanilabilecek bir fan-kanat modeline
etkiyen aerodinamik kuvvetler ile bunlarin UHO ve Reynolds sayist
parametrelerine gore degisimi ve kanat modeli ¢evresindeki akig
bolgesi deneysel yontemlerle ve HAD analizi ile incelenmistir. Sekil
4’te deneysel ve sayisal ¢caligmalarda kullanilan ve bilgisayar destekli
tasarim (BDT) yazilimi ile tasarlanmis fan-kanat modelinin
geometrisi  gosterilmigtir.  Deneysel ¢aligmalarda modelin iz
bolgesinde pitot-statik ile dinamik basing Ol¢iimleri, iki bilesenli
kuvvet-denge mekanizmasinda aerodinamik kuvvetlerin direkt
6l¢timleri ve iplik yontemi ile modelin yiizeyindeki akis ayrilmasinin
goriintiilenmesi gergeklestirilmistir. HAD analizinde iki boyutlu
daimi akis yaklagimi kullanilmigtir. Bu ¢aligmada incelenen 3 adet
farkli Re sayist 5, 7,5 ve 10 m/s serbest akig hizlarina karsilik
gelmektedir ve en yiiksek fan devri olan 9000 RPM dev/dk. igin fan
rotor u¢ hiz1 yaklasik 30 m/s olmaktadir. Belirtilen hizlarda M < 0,3
oldugundan HAD analizinde sikistillamaz akig yaklagimi
uygulanmustir. 10 m/s serbest akis hizi fan-kanat modeli i¢in kullanim
olanaginin arastirildig mini IHA ‘larin ortalama ugus hizlarmdan (15
m/s civari) fazla farkli degildir. Mini IHA kanatlarinin veter uzunlugu
da modelin veter uzunlugundan fazla farkli degildir. Buna dayanarak
incelenen Re sayilarinda mini THAlarin kanatlar etrafindaki akis ile
ilgili bir ¢ikarimda bulunulabilir. Kanada etkiyen aerodinamik
kuvvetler hizin karesi ile degistiginden benzer bir geometriye ve veter
uzunluguna sahip bir mini THA kanadi i¢in yukarida belirtilen
ortalama ugus hizinda ve aerodinamik kuvvet katsayisindaki
farkliligin da 6nemsiz olmasi durumunda deney modeline etkiyen
maksimum aerodinamik kuvvetlerin 2-2,5 kat1 kuvvetler beklenebilir.
Yapilan c¢esitli ¢aligmalarin sonuglarina gére aynt UHO degeri
saglandiginda Re etkisi de az oldugundan aerodinamik kuvvet
katsayilarindaki degisimin ihmal edilebilecek diizeyde kalmast
beklenebilir.

(7.

A\
.

U//%/////m

Sekil 4. Fan-kanat modeli (FanWing model)

h 4

Fan-kanatin aerodinamik performansi agisindan 6nemli parametre ve
gostergeler Es. 1, Es. 2, Es. 3, Es. 4 ve Es. 5’ te verilmistir:

UHO (Ug hiz oran1) = Vtip /'V (1)
Vtip (Fan rotor ug hiz1) =x .N. d / 60 2)
Re (Reynolds sayis1) = (V.c) /v 3)
C, (Tasima katsayis1) =L /(1/2 (p.V2.b.c)) 4)
C,, (Stiriikleme katsayis1) = D / (1/2 (p.V2.b.c)) 5)
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2. Deneysel Yontem (Test Methodology)

Deneylerde, serbest akis hizi ve fan devri i¢in hava tiineli ve fan tahrik
motoru kisitlar1 goz 6niinde bulundurularak olusturulan ve Tablo 1°de
verilen deney matrisi esas alinmistir. S6z konusu matriste boyutsuz
parametreler UHO ve Reynolds sayisi satirlar ve siitunlar boyunca
%50 ve %100 artis gostermektedir. Deney matrisinde degerleri 2250
ile 9000 dev/dk. arasinda degisen 6 farkli fan devri kullanilmugtir.

Tablo 1. Deney matrisi (Test matrix)

Re=6,2x10* Re=93x10* Re=1,24x10°
UHO=14 v v
UHO=2,1 « v v
UHO=2,8 v v

2.1. Deney Modeli (Test Model)

Sekil 5’de gosterilen ve deneysel ¢alismada kullanilan modelin kanat
profili kompozit bir yap1 olarak imal edilmistir. Deney modelinde
piyasadan temin edilen bir ¢apraz akish fandan sokiilen rotor
kullanmilmistir.  Tablo 2’de deney modelinin teknik &zellikleri
verilmistir.

Furgasiz DC
Motor

Kanat
Profili

Sekil 5. Fan-kanat deney modeli (FanWing test model)

2.2 Deney Diizenegi ve Modelin Iz Bélgesinde Pitot-Statik ile
Dinamik Basing Olgiimleri

(Test Set-up and Dynamic Pressure Measurements in the Wake with Pitot-
Static Tube)

Fan-kanat modeli iizerindeki deneyler ITU Trisonik Lab.’de Sekil
6a’da gosterilen Eiffel tipi hava tiinelinde gergeklestirilmistir. S6z
konusu hava tiinelinin test boliimii kesiti 80x80 cm boyutlarinda olup,

5-20 m/s aras1 akig hiz1 saglamaktadir. Modelin iz bolgesinde dinamik
basing 6l¢limleri igin model Sekil 6b’de gosterildigi gibi hava tiineli
test boliimiine dikey olarak yerlestirilmis, pitot-statik donanimi ti¢
boyutlu travers mekanizmasina tespit edilerek konumu modelin iz
bolgesinde ve ug¢ plakalarimin hizasimin uzaginda kalacak sekilde
belirli bir yiikseklige ayarlanmistir. Ayrica fan calisirken degisik
caligma ve akis kosullarinda gekilen giic Watt cinsinden 6lg¢iilmiistiir.

Tablo 2. Deney modeli teknik 6zellikleri
(Technical specifications of test model)

Parametre Deger veya Ozellik
Kanat profili veter uzunlugu - ¢ 185 mm

Kanat profili firar kenar1 agist 20 derece

Kanat agiklig1 (ug plakalar harig) - b 195 mm

Rotor dig ¢ap1 — d 60 mm

Rotor uzunlugu 185 mm

Rotor kanatgik sayisi 22 adet

Modele etkiyen siiriikleme/itki kuvvetlerinin modelin iz bolgesindeki
momentumun degisimine dayanan Jones yontemi [26] kullanilarak
hesaplanabilmesi i¢in deney matrisindeki sartlar1 saglayan akis hizlari
ve fan devirlerinde Sekil 7°de gosterildigi gibi iz bolgesinde pitot-
statik tiipii ile dinamik basing 6lgiimleri yapilmistir. Basing duyargasi
ve veri toplama cihazi vasitasi ile bilgisayara iletilen dinamik basing
Olgtimleri LabView yazilimi kullanilarak kaydedilmistir. Es. 6’da
ifade edilen bu dinamik basing verileri Es. 7°de kullanilarak iz
bolgesindeki dinamik basing profili grafikleri boyutsuz dinamik
basing katsayis1 degerleri cinsinden elde edilmistir. Bu boyutsuz
degerler ayrica Jones yontemi i¢in Excel’de olusturulan tablolarda
kullanilarak Es. 8 ve Es. 9’da verilen iki boyutlu akis igin
siiriikleme/itki katsayilart hesaplanmustir.

Dinamik basing (Pa) : q = (P.—P) (6)
Dinamik basing katsayisi: Cpq =P -Py)/ (P, —Py (7)
iki boyutlu akis igin siiriikleme katsay1s1 C =D/ (172 (p.V2.0))(8)
Iki boyutlu akas igin itki katsayis1 C = (T'- D") / (1/2 (p.V2.c)) (9)
2.3 Iki Bilesenli Kuvvet-Denge Mekanizmast ile Aerodinamik
Kuvvetlerin Olciimii

(Measurement of the Aerodynamic Forces with 2-Component Force Balance
Mechanism)

Aerodinamik kuvvetleri direkt 6lgebilecek iki bilesenli kuvvet denge
mekanizmasi tasarimi igin ilgili literatiir [27, 28] incelenmis ve

Sekil 6. ITU Trisonik lab.- Eiffel hava tiineli (a) Genel goriiniim (b) Test boliimii ve deney diizenegi
(ITU Trisonic lab. — Eiffel wind tunnel (a) General view (b) Test section and test set-up )
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Sekil 7. Fan-kanat modeli iz bélgesinde dinamik basing 6l¢iim diizeneginin {istten goriiniimii
( Top view of the set-up for the dynamic pressure measurement in the wake of FanWing model)

mevcut kosullara adapte edilerek Sekil 8’de gosterilen mekanizma
imal edilmis ve iizerine 5 ve 10 kg yiik kapasiteli 2 adet yiik hiicresi
monte edilmistir. Kuvvet-denge mekanizmasi Eiffel hava tiineli test
bolimiinde aliiminyum sigma profillerden imal destek yapisina
yerlestirilmistir. Mekanizmanin kalibrasyon islemini takiben yine
Sekil 8’de gosterildigi gibi deney modeli mekanizma iizerine
yerlestirilerek degisik akis ve ¢alisma kosullarinda modele etkiyen
tasima ve siiriikleme/itki kuvvetleri dlciilmiistiir. Ug boyutluluk
etkisini azaltmak i¢in deney modelinin yanal konumu, fircasiz DC
motorun tespit edildigi ug plakasi Eiffel hava tiineli lilesinin ¢ikis
kenart ile hizalanacak sekilde ayarlanmigtir.

Yiik
Hiicres1
(3Kg)

Yik
Hiicres:

(10Kg)

Sekil 8. Aerodinamik kuvvetlerin kuvvet-denge mekanizmasinda
Ol¢iim diizenegi
(Force-balance mechanism set-up for measurement of aerodynamic forces)

6

2.4. Iplik Yontemi ile Akug Goriiniirligii
(Flow Visualization Using Tufis)

Iplik yénteminde, modelin yiizeyi {izerindeki akim gizgilerini ve akis
ayrilmasiin gergeklestigi bolgeleri ve hiicum agilarini saptamak igin
kanat profili ylizeyine tutturulmus olan ipliklerden yararlanilmaktadir
[29]. Bu amagla iplik tahtas iizerinde hazirlanan beyaz renkli iplikler
seffaf bantlarla kanat profili iist ve alt yiizeylerine tutturulmustur.
Belirlenen hizlarda ve fan devirlerinde akis ayrilmasinin gergeklestigi
hiicum ag1lar1 gézlemlenerek ipliklerin durumu fotograf ve video ile
kaydedilmistir.

3. Analitik ve Sayisal Yontem
(Analytical and Numerical Methodology)

3.1. Analitik Yontem (Analytical Methodology)

Modelin etrafindaki akigin birinci mertebeden analitik incelemesi igin
diiz akis icerisinde kendi ekseni etrafinda donen R yarigapli bir silindir
etrafindaki akig benzesimi kullanilmistir. Bu akis i¢in potansiyel
teorinin verdigi yaklagik ¢oziimden HAD analizi ve deneylerden elde
edilecek ¢oziimlerle kiyaslamak ve bunlardan beklenen sonuglarin
mertebesi hakkinda fikir sahibi olmak i¢in yararlanilmistir. Potansiyel
teoriye gore donen silindir etrafindaki akis modeli: diiz + duble +
girdap akiglarinin birlesimi olarak ifade edilmektedir [30]. Buna gore
Es. 10, Es. 11 ve Es. 12 ile donen silindir etrafindaki potansiyel akis
icin elde edilebilecek maksimum kaldirma kuvveti katsayisi elde
edilmigtir:

iki boyutlu akis i¢in tasima kuvveti:

L'=p VT (10)
iki boyutlu akis icin tasima katsayis:

Ci=L'/(1/2 (p.V22.R))=T/V.R an

Coziim sart1 : I’ <47V .R olmali. Buna gore s6z konusu akis i¢in Ci’nin
alabilecegi maksimum deger:

Cl(maksimum) =4nV.R/V.R=4n (12)

Bu deger yiiksek fan hizlarinda veya UHO degerlerinde fan-kanat
modeli ile elde edilebilecek tasima kuvveti katsayis1 hakkinda fikir
vermekte olup fan-kanat ile ilgili literatiirde yer alan gesitli deneysel
ve sayisal ¢aligmalarda elde edilen sonuglarla da ayn1 mertebededir
[22, 24].
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3.2. Sayisal Yontem - HAD Analizi
(Numerical Methodology - CFD Analysis)

Deney sonuglarina gore validasyonu yapilmig bir sayisal model
kullanarak, gerekirse model geometrisindeki (kanat veter uzunlugu
veya kanatgiklarin geometrileri ve konum agilari vb.) degisikliklerin
aerodinamik kuvvetlere etkisinin incelenmesi HAD analizi ile
yapilarak fazla maliyetli ve uzun zaman gerektiren ¢ok sayida ek
deneyden kaginilabilir. HAD analizi ayrica fan-kanat modelinin
karmagik geometrisi nedeni ile deneysel 6lgiim yapilamayan akig
bolgelerindeki akis degiskenlerinin incelenebilmesi imkanini da
saglayabilir. Bu nedenlerle HAD analizi ¢alismaya dahil edilmistir.
HAD analizi ¢aligmalar kapsaminda model ¢evresindeki akis bolgesi
ve deney modeline etkiyen aerodinamik kuvvetler iki boyutlu akig
yaklasimi ile incelenmistir. Fanin donmedigi durumlar i¢in akis daimi
kabul edilmistir. Fanin déndiigii durumlar igin ise sanki-daimi akig
yaklagimi ile RANS modeline MRF (Moving Reference Frame) veya
“ donmus rotor” yontemi uygulanmigtir.

3.2.1. Coziim bolgesi ve ag yapisi (Domain and meshing)

Coziim bolgesi ve smurlart Sekil 9°da gosterilmistir. Coziim bolgesi
kademeli bityiitildiigiinde elde edilen ¢6ziim sonuglari ve siirlardaki
basing gradyenleri degerlendirilerek ¢6ziim bdlgesi biyikligi
belirlenmistir. Coziim bolgesi Sekil 10°da gosterildigi gibi iki adet ag
araylizli ile birbirlerinden ayrilan ii¢ farkli bélgeye boliinmiistiir: rotor
kanatgiklarini kapsayan bolge, rotorun disinda kalan bolge ve rotorun
icinde kalan bolge. Coziim bolgesinde hibrit ag yapist (dortgen +
icgen elemanlar) kullanilmigtir. Kanat profili ve rotor kanatciklari
iizerinde Sekil 10b’de gosterildigi gibi siir tabakaya uygun olarak
“Wall Y+” degeri miimkiin oldugunca 1’e yakin olacak sekilde

CIKIS

dortgen sinir tabaka elemanlart kullanilmigtir. Coziim bolgesinin geri
kalan boliimleri igin ise tiggen ag kullanilmig olup kritik bolgelerde
(rotor kanatgiklarinim ve kanat profilinin yakin civari ve kanadin iz
bolgesi) eleman yogunlugu daha yiiksek tutulmustur.

Coziim bolgesindeki uygun ag ¢oziinirligiinii belirlemek igin ag
bagimsizlik caligmast yapilmistir. Bunun igin rotorun i¢ bdlgesi,
kanatgiklarin gevresi, rotorun yakin gevresi ve kanat profili yakin
cevresi ile iz bolgesindeki ag ¢ozlintirligii sinir tabakadaki ag yapisi
hari¢ olmak iizere kademeli olarak arttirilarak HAD analizi
tekrarlanmigtir. Ag bagimsizlik ¢aligmasinda 4 farkli ag ¢oziintirligi
kullanilmig olup bunlarin eleman sayilari sirasiyla 99971, 139622,
188725 ve 252134 tiir. Hiicum agis1 0° ve fan dénmiiyor iken V =5
m/s ( Re = 62000) serbest akis hiz1 kosulunda farkli ag ¢oziinirlikleri
i¢in hesaplanan siiriikleme katsayisi Tablo 3’te gosterilmistir.

Tablo 3. V =5 m/s serbest akis hizi i¢in siiriikleme katsayisinin ag
¢oziintirligi ile degisimi

(Variation of drag coefficent with mesh resolution for V =5 m/s free stream flow

condition)
Ag yapisi Ag -1 Ag-2 Ag-3 Ag-4
Siiriikleme katsayist 0,2119  0,2100  0,2097  0,2097

Ayni ag yapilart i¢in 0° hiicum agisinda ve fan dénmiiyor iken V=175
m/s ( Re = 93000) serbest akis hizi kosulunda fan rotorun
merkezindeki hiz bilyiikliigii ile ilgili HAD analizi sonuglar1 Tablo 4
ve Sekil 11°deki grafikte gosterilmistir.

Yukarida verilen sonuglara gore 188725 elemandan olusan ag yapisi
“Ag-3” ¢ozliniirlik diizeyi yeterli goriilmiis ve HAD analizinde diger
hesaplamalarda da bu ag yapist kullanilmstir.

GIRIS

-
I

15¢

>
|

Sekil 9. Coziim bolgesi ve sinirlart (Domain and boundaries)

(B
) Arayiizleri

Kanat
Profili

Sekil 10. Fan-kanat modeli ¢evresindeki ve i¢indeki akis bolgesine uygulanan ag yapist
(Meshing applied to exterior and interior flow domain of the FanWing model)
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Tablo 4. V =7,5 m/s serbest akis hiz1 i¢in fan rotor merkezindeki hiz
biiylikliigiiniin ag ¢oziiniirliigi ile degisimi

(Variation of velocity magnitude at centre of fan rotor with mesh resolution for V

= 7.5 m/sec free stream flow condition)

Ag yapisi Ag-1 Ag-2 Ag-3 Ag-4
V (m/s) 6,98 7,07 7,14 7,15

3.2.2. HAD yazilimimin iki boyutlu ¢éziim yontemi
(CFD 2-D solver method )

HAD analizinde iki boyutlu sikistirilamaz daimi akis icin ANSYS
Fluent ver. 2020R2 yaziliminin basing tabanli ¢0ziiciisii
kullanilmustir. Tiirbiilans modeli olarak ANSYS tarafindan tavsiye
edilen iki RANS modelinden biri olan ve ayrica yapilan literatiir
aragtirmasina gore gerek capraz akish fanlarin gerekse de bunlarin
entegre edildigi kanat modellerinin akis analizinde yaygin olarak
kullanilan “k — €” modellerinden en gelismisi olan “k — & realizable”
modeli [20, 21] ve duvar fonksiyonu olarak da EWT (Enhanced Wall
Treatment) se¢ilmistir. Coziiciide basing-hiz baglasim yontemi ve
baglasik algoritma kullanilmigtir. Kullanilan sinir kosullart Tablo 5°te
verilmigtir.

4. Sonuclar ve Tartismalar (Results and Discussions)

4.1. Deney Sonuglart (Results of Experiments)

Takip eden paragraflarda verilen deney sonuglarmin literatiirdeki
sonuglar ile kiyaslanmasinda fan-kanat model geometrilerindeki

onemli farkliliklar nedeniyle sayisal degerlerden ziyade genel trendler
iizerinde durulmustur.

Hiz (mv/s)

Tablo 5. Coziim bolgesi sinir kosullar
(Boundary conditions in the domain)

Sinir Tanimi Sinir Kosulu

Girig Hiz girisi
Cikis Basing (statik) ¢ikisi
Kanat Profili Hareketsiz duvar- kaymamazlik

Kanatgiklar Dénen duvar-kaymamazlik

4.1.1. Iz bolgesinde dinamik basing dagilimina ve siiriikleme/itki
kuvveti katsayilarina UHO ve Re etkisi

( Effects of TSR and Re on dynamic pressure distribution in the wake region
and on drag/thrust coefficients )

Sekil 12°de 0° hiicum agis1 ve fanin dénmedigi durum igin iz
bolgesindeki dinamik basing dagilimina Reynolds sayisi etkisinin
incelenen aralikta siirli oldugu goriilmektedir. Sekil 13°de Jones
yontemi kullanilarak elde edilen siiriikleme kuvveti katsayisi artan
Reynolds sayisi ile birlikte yavas bir azalma egilimi gostermektedir.
Sekil 14°de 0° hiicum agis1 ve fanin degisik hizlarda dondigi
durumlarda farkli Re degerlerinin timii i¢gin UHO artis1 ile iz
bolgesindeki jetin dinamik basing profili genislemekte ve bu durum
Sekil 15°de goriildiigi gibi itki kuvveti katsayilarini arttirmaktadir.
Itki kuvveti katsayisina Reynolds sayisinin etkisi goreceli olarak daha
az olup bu etki artan UHO degerleri ile biiyiimekte, UHO = 2,5 degeri
sonrasinda iyice belirginleserek artan Reynolds sayisi ile birlikte itki
kuvveti katsayisi da artmaktadir.

0 500

T

1000 1500 2000

fterasyon Sayist

Sekil 11. V = 7,5 m/s serbest akis hizi igin fan rotor merkezindeki hiz biiylikligiiniin ag ¢oztinirligi ile degisimi
(Variation of velocity magnitude at centre of fan rotor with mesh resolution for V = 7.5 m/sec free stream flow condition)

1,20 -
1.00 -
0.80 1
0,60 1
0,40 1
0,20

q

~—8— Re-62000
~=# -~ Re-93000
Re-124000

Cp - Dinamik basing katsayisi

0,00 T
-0.40 -0.20 0.00

0.20 0.40 0.60 0.80

Sekil 12. o = 0° ve fan dénmiiyor iken iz bolgesinde dinamik basing degisimi
(Dynamic pressure variation in wake region for a = 0° and fan-off condition)
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Re - Reynolds sayis1

Sekil 13. o = 0° i¢in siiriikleme katsayisinin Reynolds sayisi ile degisimi
(Variation of drag coefficient with Reynolds number for o = 0° condition)

C, - Siiriikleme katsayisi
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Sekil 14. o = 0° i¢in iz bolgesindeki dinamik basing dagiliminin UHO ve Reynolds sayisi ile degisimi
(Dynamic pressure variation in wake region with TSR and Reynolds number for o = 0° condition)
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Sekil 15°deki grafikte itki kuvveti katsayilart pozitif degerlerle
gosterilebilmek icin -1 degeri ile ¢arpilmistir. Fanin ¢ektigi gii¢ ise
Sekil 16°da gosterilmistir. Buna gére UHO veya Re artisina neden
olan akis ve ¢caligma kosullarinda fanin ¢ektigi giic artmaktadir.

Deney sonuglan ilgili literatiir ile kiyaslandiginda siiriikleme/itki
katsayilarmnin Reynolds sayis1 ile degisim trendleri literatiirdeki
calisma sonugclartyla [20, 21] uyumludur. itki katsayinin UHO ile
degisiminde ise net itkinin yaklagik olarak UHO degeri 1’in iizerinde
iken ortaya ¢ikmasi ve bilylikliigiiniin UHO ile artmasi literatiirdeki
calismalarin sonuglarinda da [14, 25] gozlemlenmektedir.

4.1.2. Kuvvet-Denge mekanizmasi ile deney modeline etkiyen
aerodinamik kuvvetlerin olgiim sonuglart

(Test model aerodynamic force measurement results using force-balance
mechanism)

Tablo 6’da fan galigmiyor iken 0° hiicum agisinda farkli hizlarda fan-
kanat modeline etkiyen siirlikleme kuvvetlerinin kuvvet-denge
mekanizmasi ile direkt 6l¢iim sonuglart verilmigtir. Jones yontemiyle
elde edilen degerlere gore gozlemlenen onemli farklilik basta deney
modelindeki ug plakalar olmak iizere ¢esitli faktorlerden kaynaklanan
iic boyutluluk etkisi ile agiklanabilir. Bu etki nedeniyle fan ¢aligtyor
iken 0° hiicum ag¢isinda deney matrisinde belirtilen akis ve ¢aligma
kosullar i¢in gergeklestirilen itki kuvvetleri dlgiimleri sonuglarinda
da daha oOnce Jones yontemiyle elde edilen degerlerden Gnemli

sapmalar ortaya ¢ikmig ve net itki ancak UHO’nin 2,8 degerinde elde
edilebilmistir. Sekil 17’de tagima kuvvetleri Ol¢lim sonuglari
verilmistir. Incelenen aralikta Reynolds sayisimn tasima Kkatsayis
tizerindeki etkisi UHO etkisine yakin olup artan Reynolds sayzis1 ile
tagima katsayist azalmaktadir. Ayni trend literatiirdeki ¢aligmalarda
da [20, 21] saptanmustir. UHO etkisi incelendiginde, literatiirdeki
caligmalarin sonuglarina [14, 25] benzer bi¢imde sabit akis hizinda fan
devri ve dolayisi ile UHO artisi ile tagima katsayis1 artmakta, bu artis
UHO’nin yiiksek degerlerinde daha belirgin hale gelmektedir.

4.1.3. Model iizerindeki akis ayriimasina UHO, Re ve hiicum agisi
etkisi
(Effects of TSR, Re and angle of attack on flow seperation on the model )

Sekil 18’de fan ¢alismiyor iken ve yiiksek Reynolds sayisinda hiicum
acis1 artisinin model st yiizeyindeki akis ayrilmasina etkisi
gosterilmistir. Akig ayrilmast 10° hiicum agisinda, kanat profili {ist
yiizeyinin firar kenarina yakin bdlgelerinde ortaya ¢ikmakta, hiicum
acist arttikga giderek giiclenmekte ve iist yiizeyin orta bolgesinde de
belirgin hale gelmektedir. Bu durum kalin kanat profillerinin sahip
oldugu akis ayrilmasi dzelligine benzerlik gostermektedir. Sekil 19°da
fan calistiginda, yiiksek hiicum agilari ve Re degerleri i¢in UHO’ nin
modelin iist yiizeyindeki akig ayrilmasina olan etkisi gosterilmistir.
UHO degeri yaklasik olarak 1’in iizerinde oldugunda Sekil 19a ve
19b’de gosterildigi gibi ipliklerin akis yoniinde ¢ok diizgiin bir bigim
aldiklart ve akis ayrilma etkisinin ortadan kalktig1 gbzlemlenmistir.

0.4 1
0.35 1 —o—Re = 62000
_ --#--Re = 93000
g 031 Re = 124000
g
£ 025 -
' o I
& 02 ,
0,15 L o
;.'—
0‘1 T T T 1
1 1.5 2.5 3

UHO - Ug hiz oran:

Sekil 15. o = 0° i¢in itki katsayisinin UHO ve Reynolds say1s1 ile degisimi
(Variation of thrust coefficient with TSR and Re for a = 0° condition)

—&—Re=62000
-=#--Re=93000
30 4 Re = 124000

Cekilen gii¢ (Watt)

i
UHO - U¢ hiz oram

Sekil 16. o = 0° i¢in fan tarafindan cekilen giiciin UHO ve Reynolds sayisi ile degisimi
(Variation of fan power consumption with TSR and Reynolds number for a = 0° condition)

10
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Tablo 6. o = 0° i¢in siiriikleme katsayisinin Reynolds sayisi ile degisimi (Variation of drag coefficent with Reynolds number for a. = 0° condition)

Reynolds say1st C, (Jones Yontemi ) C,, (Direkt dl¢tim yontemi) Fark (ort.)
62000 0,210 +/- 0,003 0,242 +/- 0,009 %15,2
93000 0,201 +/- 0,011 0,234 +/- 0,015 %16,4
124000 0,188 +/- 0,003 0,235 +/- 0,004 %25
0.8 -
0,7 -
z a
2 06 - ¢ T
g 05 4 e
= A0 A i S ¥
& S L o :i, I
niilliiewels e
53 —&—Re = 62000
0.3 --#--Re=93000
— & = Re=124000
0.2 T T T 1
1 1.5 2 2.5 3

UHO - Ug iz oram

Sekil 17. o = 0° i¢in tasima katsayisinin UHO ve Reynolds sayisi ile degisimi
(Variation of lift coefficient with TSR and Re for o = 0° condition)
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a) a=0° Re= 124000 b) = 10° Re = 124000

ekil 18. Yiiksek Reynolds sayisinda fan ¢alismiyor iken hiicum ag¢isinin {ist yiizeydeki akis ayrilmasina etkisi
yn y Y yuzey Y’
(Effect of angle of attack on flow seperation on upper surface for high Reynolds number and fan-off condition)
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a) a=10° Re=93000. b) a=20° Re=124000, ¢) a=20° Re= 124000,
UHO =14 UHO =14 UHO =0.7

Sekil 19. Yiiksek hiicum agilarinda ve Reynolds sayilarinda UHO nin iist yiizeydeki akis ayrilmasina etkisi
( Effect of TSR on flow seperation on upper surface for high angle of attack and Reynolds numbers)
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UHO degeri belirtilen degerin altina diistiigiinde ise Sekil 19¢’de
gosterildigi gibi akis ayrilma etkisi yeniden ortaya ¢ikmaktadir. Bu
sonug, literatiirdeki ¢esitli ¢aligmalarin da [19], belirttigi gibi UHO
artisinin yiiksek Reynolds sayilar1 ve yiiksek hiicum agilarindaki akis
ayrilmasini ortadan kaldirdigini géstermektedir.

4.2. HAD Analizi Sonuglart ve Deney Sonuglar ile Karsilastirma
(Results of CFD Analysis and Comparison with Experimental Results)

HAD analizi ¢aligmalart 0° hiicum agis1 i¢in fanin ¢alismadigi ve
calistig1 kosullarda iki agsama olarak gergeklestirilmigtir. Tablo 7°de
fan donmiiyor iken 0° hiicum agisinda RANS akis modeli daimi akis
icin ¢ozilldiigiinde degisik Reynolds sayilar1 i¢in hesaplanan
stirlikleme kuvveti katsayilar1 daha nce Jones yontemiyle elde edilen
deney sonuglar1 ortalama degerleriyle kiyaslamali olarak
gosterilmistir. HAD analizi sonuglari ile deney sonuglar ortalamalari
arasindaki en biiylik fark %2’nin altinda olup deney sonuglarindaki
gibi Reynolds sayisi artisi ile siiriikleme katsayisinda azalma
goriilmektedir.

Fan-kanat iizerine etkiyen siiriikleme kuvveti katsayisini olusturan
basing kuvveti ve viskoz siirtiinme kuvveti bilesenleri V = 7,5 m/s (
Re =93000) serbest akis hiz1 kosulu icin HAD analizi ile incelenmis
ve sonuglar Tablo 8’de gosterilmigtir. Ayn1 akig kosullarinda basing
katsayisinin  (Cp) ve siirtinme katsayisinin (Cg) kanat profili

iizerindeki dagilimi ise gekil 20a ve 20b de gosterilmistir. Fanin
calistigt durum i¢in ise HAD analizi deney matrisindeki akis ve
calisma kosullar ile paralellik saglayacak sekilde yapilmigtir. Tablo
9¢da 0° hiicum agist1 i¢in, sanki-daimi akis (donmusg rotor) kabuliiyle
UHO = 14 ve degisik Reynolds sayilari igin hesaplanan itki
katsayilar1 daha 6nce Jones yontemiyle elde edilen deney sonuglari
ortalama degerleriyle kiyaslamali olarak verilmistir. UHO = 1,4 igin
HAD analizi sonuglar1 ile deney sonuglari ortalamalari arasindaki en
biiyiik fark %12’nin altindadir. HAD analizinde UHO =2,1 i¢in deney
sonuglarindan ¢ok farkli degerler elde edilmis, UHO = 2,8 igin ise
yakinsama sorunlar1 ile karsilasilmistir. Bu durum UHO degeri
biiyiidiik¢e giiglenen daimi olmayan akig etkisi ile agiklanabilir [22].
Sonugta UHO = 2,1 ve 2,8 kosullari icin HAD analizinde sanki-daimi
(donmus rotor) akis yaklagimi ile RANS modelinin ¢oziimii yetersiz
kalmaktadir.

5. Simgeler (Symbols)

D' : Iki boyutlu akis i¢in siiriikleme kuvveti
M : Mach sayisi

N : Fan devri (dev/dk.)

Py : Statik basing

Pr : Toplam basing

T : 1ki boyutlu akis icin itki kuvveti

\% : Hava akis hiz1

Tablo 7. o = 0° i¢in siiriikleme katsayisinin Reynolds sayisi ile degisimi (Variation of drag coefficent with Reynolds number for o = 0° condition)

Reynolds sayist C, (Deney) C, (HAD) Fark (ort.)
62000 0.210 +/- 0,003 0,2097 %0,2
93000 0,201 +/- 0,011 0,1972 %1,9
124000 0,188 +/- 0,003 0,1893 %0,7

Tablo 8. Re = 93000 i¢in siiriikleme katsayisi bilesenleri (The components of drag coefficent for Re = 93000 )

Bilesen Basing kuvveti katsayisi Viskoz siirtiinme kuvveti katsayist Toplam
Kanat profili 0,0926 0,0085 0,1011
Rotor (kanatgiklar) 0,0915 0,0046 0,0961
Fan-Kanat (Toplam) 0,1841 0,0131 0,1972
a) b)
12400 Durma .
)” F Kanat profili- noktast 44002 ; !
- rotor yuvasi 4 ‘
"7 Kanat profili s o
Cp.,. i —altylizey \ Cg ™ ¢ :
25001 3 Kanat profili ¥
el — list ylizey
ael) =

4M 412 41 o0 400 O Q82 0 002 o0

Konum (x- ekseni) - m

o S <m ] a2 004

Konum (x- ekseni) - m

Sekil 20. Re = 93000 i¢in kanat profili lizerinde basing katsayisi (Cp) ve siirtiinme katsayisi (Ctx) dagilimi
(Distribution of pressure coefficent-Cp and friction coefficient-Cix on airfoil for Re = 93000)

Tablo 9. o = 0° ve UHO = 1,4 i¢in itki katsayisinin Re ile degisimi (Variation of thrust coefficent with Re for o = 0° and TSR = 1.4 condition)

Reynolds sayist C, (Deney) C,(HAD) Fark (ort.)
62000 20,130 /- 0,008 20,1289 %0,8
93000 20,138 +/- 0,006 20,1328 %3,8
124000 -0,146 +/- 0,008 -0,1287 %11,8
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Yunan Harfleri (Greek Letters)

o : Hiicum agis1

v : Kinematik viskozite
p : Yogunluk

r : Girdap giicii

o0 : Serbest akis kosullari

Kisaltmalar (Abbreviations)

CFD : Computational Fluid Dynamics
CFF : Cross Flow Fan
HAD : Hesaplamal1 Akiskanlar Dinamigi

IHA : Insansiz Hava Araci

MRF : Moving Reference Frame

PIV : Particle Image Velocimeter
RANS :Reynolds Averaged Navier Stokes

TSR : Tip Speed Ratio
URANS : Unsteady Reynolds Averaged Navier Stokes
VTOL : Vertical Take-off and Landing

6. Sonuclar (Conclusions)

Sunulan bu ¢alisma ile mini IHA’larda kullanilabilecek bir fan-kanat
modelinin aerodinamik performansi 0° hiicum agisinda 5, 7,5, 10 m/s
serbest akis hizlar1 ve 2250-9000 dev/dk. arasi fan devirlerinde
deneysel ve sayisal olarak incelenmistir. Hava tiinelinde yapilan
deneyler sonucunda iki boyutlu akis i¢in Jones yontemi ile elde edilen
siiriikleme/itki kuvvetleri katsayilari ile ii¢ boyutlu model ilizerinde
kuvvet-denge mekanizmasi ile aerodinamik kuvvetlerin dogrudan
6l¢timil ile elde edilen siiriikleme/itki kuvvetlerinin sayisal degerleri
arasindaki farkliliklar ii¢ boyutluluk etkisine baglanmistir. Deney
sonuglarma gore aerodinamik kuvvet katsayilar1 lizerindeki UHO
etkisi Reynolds sayis1 etkisine gore daha fazladir ve yiiksek UHO
degerlerinde itki ve tagima katsayilar1 artmaktadir. Incelenen aralikta
Reynolds sayisinin tagima katsayisi tizerindeki etkisi, itki katsayisina
olan etkisine gore daha fazla olup, artan Reynolds sayisi ile tagima
katsayis1 azalirken itki katsayisi artmaktadir. Fan ¢alismiyor iken
yiiksek Reynolds sayisinda ve 10° hiicum agisinda kanat profili {ist
yiizeyinin firar kenarina yakin bolgesinde akis ayrilmasi olusumu
iplik yontemi ile gozlemlenmistir. Artan hiicum agisi ile birlikte bu
akis ayrilmasi kanat profili iist yiizeyinin orta bdlgesine genislemis,
fan ¢alisip UHO degeri 1’in {stiine ¢iktiginda ise ortadan kalkmuigtir.

Fan donmiiyor iken iki boyutlu daimi sikistirilamaz akig yaklagimi
uygulanan HAD analizinde 0° hiicum acisinda farkli Reynolds
sayilar1 i¢in hesaplanan siirikleme kuvveti katsayilar1 Jones yontemi
deney sonuglarindan en fazla %2 sapma gostermistir. Fan donerken
sanki-daimi akis (donmus rotor) yaklasimi uygulanan HAD
analizinde, 0° hiicum agisinda ve UHO = 1,4 iken, farkli Reynolds
sayilar1 i¢in hesaplanan itki kuvveti katsayilar1 Jones yontemi deney
sonuglarindan en fazla %12 sapma gostermistir. HAD analizinde
UHO = 2,1 igin deney sonuglariyla biiyiik farkliliklar gériilmiis, UHO
= 2,8 i¢in ise yakinsama sorunlari ile karsilasilmis ve sonuca
ulagilamamugtir. UHO = 2,1 ve 2,8 igin karsilasilan problemler artan
UHO degeri ile akistaki daimi olmayan ozelliklerin gliglenmesine ve
sanki-daimi  akis  yaklasimmin  gegerliligini  yitirmesine
baglanmaktadir.

Sunulan bu ¢aligmanin devami kapsaminda fan-kanat modeli ile ilgili
ileride yapilabilecek diger ¢alismalar: daimi olmayan akis yaklagimi
ile URANS veya hibrid modeller kullanarak HAD analizi, kullanilan
fan giicli ve kanat aerodinamik performans: arasinda c¢ok hedefli
optimizasyon ve aerodinamik kuvvetlere hiicum agisi etkisinin
deneysel olarak ve HAD analizi ile incelenmesi seklinde 6zetlenebilir.
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