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OZET

Stirekli biiyliyen havacilik sektdriinde ugus sayisinin artmasi nedeniyle ugaklarin karbon
ayak izi de artis gostermektedir. Ugaklarin aerodinamik performansinin iyilestirilmesi kritik
bir gereklilik haline gelmistir. Bu nedenle, ucak bilesenlerinin tasariminda aerodinamik sekil
optimizasyonu (ASO) biiyiik 6nem tagimaktadir. Bu ¢aligmada, transonik rejimde sabit bir
ucak kanadi (ONERA M6) ve N2A-EXTE hava aracinin geometrilerini optimize etmek i¢in
acik kaynakli araclar kullanilarak hesaplamali akigskanlar dinamigi (HAD) tabanh
parametrik bir ASO dongiisii tasarlanmistir. Sunulan ASO cergevesi kullanilarak elde edilen
sonuclar, sabit bir kanadin (ONERA M6) tasima-siiriikleme orani yaklasik olarak %18
oraninda ve N2A-EXTE hava araci i¢in ise maksimum %10’luk goreceli iyilestirme
yaptigini gostermistir. Optimize edilmis aerodinamik yiizeylerin iizerindeki basing dagilimi
ve siipersonik bolgelerin baslangic geometrisi ile kiyaslanmasi sonucunda yapilan goreceli
iyilestirmenin nedenleri ortaya konmustur. Ayrica N2A-EXTE hava araci i¢in olusturulan
yeni tasarimlar i¢in hacim, yiizey alan1 ve boylamsal statik kararlilik karakteristigi agisindan
orijinal hava araci geometrisi ile kiyaslanmistir. Jenerik bir kanat ve gercek bir hava araci
iizerinde yapilan optimizasyon caligmalart ASO dongiisiiniin yeterince kararli oldugunu ve
1yl calistigin1 ortaya koymustur. Bu ¢alismada tasarlanan ASO dongiisiinde yer alan agik
kaynak yazilimlar baska tasarim aracglar1 ile yer degistirilebilir olup farkli havacilik
uygulamalarinda ve hava araglarimin  On tasarim asamalarinda  kolaylikla
kullanilabilmektedir. Mevcut calismada sunulan ASO dongiisii gelecekte yapilacak c¢ok
disiplinli ASO ¢aligmasinin ilk adimi olarak diisiiniilebilir.
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ABSTRACT

As the number of flights in the ever-growing aviation industry increases, so does the carbon
footprint of airplanes. Improving the aerodynamic performance of aircraft has become a
critical requirement. Therefore, aerodynamic shape optimization (ASO) is of great
importance in the design of aircraft components. In this study, a computational fluid
dynamics (CFD) based parametric ASO framework is designed using open-source tools to
optimize the geometries of a fixed aircraft wing (ONERA M6) and N2A-EXTE aircraft in
the transonic regime. The results obtained using the presented ASO framework show that a
fixed wing (ONERA M6) improves the transport/drag ratio by approximately 18% and a
maximum relative improvement of 10% for the N2A-EXTE aircraft. The reasons for the
relative improvement in the pressure distribution over the optimized aerodynamic surfaces
and supersonic regions compared to the initial geometry are presented. The new designs for
the N2A-EXTE aircraft are also compared with the original aircraft geometry in terms of
volume, surface area and longitudinal static stability characteristics. Optimization studies on
a generic wing and a real aircraft have shown that the ASO framework is sufficiently stable
and works well. The open source software included 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 in future multidisciplinary ASO framework.
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SIMGELER VE KISALTMALAR

xiii

Bu c¢alismada kullanilmis simgeler ve kisaltmalar, aciklamalar1 ile birlikte asagida

sunulmustur.

Simgeler

Aciklamalar

Kanat ag¢ikligi (m)
Veter uzunlugu (m)
Stiriikleme katsayisi
Tasima katsayisi
Basing Katsayis1

Yunuslama moment katsayisi

Hiicum agisina gére yunuslama momentinin degisimi

Ortalama veter uzunlugu (m)
Toplam i¢ enerji (J)

Her bir yiizey elemani
Toplam kuvvet (N)

Tasima kuvveti (N)
Stirtikleme Kuvveti (N)
Birim vektor

Tagima siirlikleme orani
Mach sayist

Normal vektorii

Basing vektori

Toplam basing (Pa)

Kaynak terim vektorii

Gaz sabiti

Reynolds sayis1

Kontrol hacmini ¢evreleyen yiizeyler (m?)
Zaman (s)

Tasarim degiskeni

Serbest akis bolgesinde akiskanin hizi (m/s)



Simgeler

Kisaltmalar

ABD
ACP

API

ARMOGA

ASO

coO

CO2
CTW
DAKOTA

DES
DISC

DLR
EA
ERA

FFD

Xiv

Aciklamalar

Kartezyen koordinatlarda x yoniindeki hiz bileseni

Akiskanin hiz vektorii (m/s)

Hacim (m?)

Kartezyen koordinatlarda y yoniindeki hiz bileseni
Kartezyen koordinatlarda z yoniindeki hiz bileseni
Hiicum agis1 (°)

Yogunluk (kg/m?)

Kayma gerilmesi ()

Kontrol hacmi

Aciklamalar

Amerika Birlesik Devletleri

Havacilik i¢in ileri kavramlar programi (Advanced concepts
for aeronautics program)

Uygulama programlama arayliizii (Application programming
interface)

Uyarlanabilir aralikli gok amagl bir genetik algoritma
(Adaptive range multi-objective genetic algorithm)

Aerodinamik sekil optimizasyonu

Karbon monooksit

Karbon dioksit

Geleneksel hava araglar1 (Conventional tube and wing)

Optimizasyon ¢oziiciisli (Design analysis kit for optimization
and terascale applications)

Detached eddy simulation

Dogrudan iteratif yiizey egriligi (Direct iterative surface
curvature)

Alman havacilik ve uzay merkezi (German aerospace center)
Evrimsel algoritma

Cevreye duyarli havacilik (Environmentally responsible
aviation)

Serbest bicim deformasyonu (Free form deformation)



Kisaltmalar

GA
H20
HAD
HiSA
ICAO

ICCT

LHS
MDO

MIT

MOB

NACRE

NASA

NO

NO:
OpenFOAM
OpenVSP
RANS
RNG
ROM
SAI
SUGAR
SUMO
TeDP
VELA

XV

Aciklamalar

Genetik algoritma

Su
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1. GIRIS

Kiiresel 1sitnma problemi son yillarda en ¢ok tartisilan konu basliklardan birisi olmustur. Bu
probleme yol acan ana neden fosil yakitlarin kullanimidir. 2010 yil1 itibariyle diinyadaki
yakit tilketiminin yaklagik olarak %5,8’1 havacilik endiistrisinde kullanilmaktadir [1]. Buna
ek olarak fosil yakitlar kullanilarak iiretilen sera gazlarin sadece %2,4’liik kismi1 havacilik
uygulamalar1 sonucunda ortaya ¢ikmaktadir ancak bu oran her gecen giin hizla artmaktadir
[2]. Sivil havacilikta yakit olarak ¢ogunlukla kerosen kullanilmaktadir. Kerosenin yanmasi
sonucu ¢ogunlukla karbon dioksit (CO;) ve su bahar1 (H2O) meydana gelmektedir, bu
gazlarin yani sira azot monoksit (NO), azot dioksit (NO»), siilfiir dioksit (SOz), karbon
monoksit (CO), hidrokarbonlar ve kurum parcacilar: da meydana gelmektedir. Hava aracinin
iiretmis oldugu karbon dioksit (COz) gaz1 diger sera gazlar arasinda iklim degisimine en ¢ok
zararl etkisi olan gazdir [3]. Ticari havacilik uygulamalarinda fosil yakit kullanimindan
kaynaklanan kiiresel CO> emisyonlar1 son bes yilda %32'lik bir artig gostermistir. Ayrica, bu
emisyon artis orani, Uluslararasi Sivil Havacilik Orgiitiiniin (ICAO) éngodrdiigiinden %70

daha yiiksek olarak gerceklesmistir [4].

ICAO tarafindan yayinlamis olan raporda 2018-2038 yillar1 arasinda hava yollari ile yolcu
tagimaciliginin yillik olarak %2,9 ile %4,2 oranlari arasinda biiytimesi 6ngortilmektedir [5].
Havacilik alanindaki bu biiylime, havacilik sektoriiniin iklim degisikligi iizerine olan
etkisinin artacagini isaret etmektedir. Bu etkileri ilk asamada kademeli olarak azaltmak ve
2050 yilinda ise tamamen sifirlamak icin diinyada 6nde gelen havacilik otoritesi ICAO
tarafindan hava araclarina yonelik emisyon diizenlemeleri yapilmistir [6]. 2050 yilindaki
hedefe ulasmak i¢in Uluslararas1 Temiz Tasimacilik Konseyi (ICCT) tarafindan karbon
emisyonu azaltma siireci {i¢ farkli senaryodan (Eylem, Doniisiim ve Doniim Noktasi1) ve alt1
onemli parametreye gore olusturulmustur. Bu parametreler asagida maddeler halinde

verilmistir [7].

e Havacilik trafiginin verimliligi,

e Gelismis ucak teknolojileri,

e Faydal1 yiik tagima verimliligi,

e Sifir emisyonlu ugaklar,

e Hava araglar i¢in siirdiiriilebilir yakitlar,

e Ekonomik tesvikler



Ayrica karbon emisyonunu azaltmak icin yapilan hizli ve agresif diizenlemeler yiiziinden
2025 yilinda fosil yakat tiikketiminin zirve bir degere ulasacag ongériilmektedir. Ote yandan
yapilan diizenlemeler sayesinde 2050 yilinda havacilikta fosil yakit tiiketiminin sifirlanmasi
hedeflenmektedir [7]. Bu hedefe ulagsmak i¢in havacilik endiistrisinde yakit tiiketiminin
azaltilmas1 kaginilmaz bir hal almistir. Hava araglarinin yakat tikketiminin azaltilmasi direkt

olarak yanma sonucu olugan CO> gazinin emisyon miktarini azaltmak anlamina gelmektedir

[3].

Sekil 1.1.’de sunulan geleneksel tiip ve kanat (CTW) konfiglirasyonu uzun yillardir yolcu
ve faydali yiik tasimak i¢in kullanilmigtir ve aerodinamik tasarim olarak neredeyse
siirlaria ulasmis durumdadir. CTW {izerinde aerodinamik iyilestirmeler elde etmek hala
miimkiin olsa da ICAO'mun karbon azaltma hedeflerine ulasilmasi i¢in iyilestirmelerden
daha fazlasi gerekmektedir. Hava araglarinin verimliligini arttirmak hem cevreye olumsuz
etkilerini azaltmak adina hem de ekonomik a¢idan 6nemli bir unsurdur ama hizla biiylimekte
olan havacilik sektoriinde tek basina asla yeterli olmayacaktir. Bu yiizden hem ¢evre dostu
hem de daha verimli yeni hava araci konfigiirasyonlar1 gelistirilmesi ihtiyact dogmustur.
Yenilik¢i tasarimlar olarak dikme destekli kanat (strut-braced wings) [8-9], ¢ift balonlu
kanat (double-bubble wings) [10], kutu kanat (box wing) [11-12], birlesik kanat (joined-
wing) [13-14], harmanlanmis veya ugan kanat (blended/hybrid wing body) [10,15-16] hava

araci konseptleri bulunmaktadir.

Bu yenilikgi tasarimlar arasindan harmanlanmis veya ucan kanat tasarimi emisyon ve giiriiltii
acisindan diger tasarimlara gore daha fazla 6ne ¢ikmaktadir [15]. Mistry [17] doktora tezinde
96 farkli hava araci konfigiirasyonu igerisinde en az giiriiltii seviyesine sahip konfigiirasyonu
bulmak i¢in 12 farkl giiriiltii parametresi kullanarak bir kiyaslama ¢aligsmasi yapmistir. Bu
caligma sonucunda ugan kanat hava araci konsepti %64,3 puan ile en yiiksek puani alirken
yiiksek bypass oranina sahip CTW ucak tasarimi %58,7 puan ile ucan kanat tasariminin
gerisinde kalmistir [ 17]. Govde-kanat hava araci taslak ¢izimi Sekil 1.1. (a)’da ve CTW hava

araci taslak c¢izimi Sekil 1.1. (b)’de sunulmustur.
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Sekil 1.1. Govde-kanat ugak konfiglirasyonu (a), Yiiksek bypass oranina CTW ugak
konfigiirasyonu (b) [17]

Ayrica 800 yolcuyu 7000 deniz mili tasiyacak ugan tasariminin yolcu basina diisen
kilometredeki yakit tiiketimi geleneksel konfigiirasyona gore %27 daha diistiktiir ve bu
sayede daha uzun menzile daha fazla faydali yiik tasima kapasitesine sahiptir [15]. iki tip
hava aracinin {izerindeki tasima kuvveti ve atalet kuvvetlerinin dagilimi Sekil 1.2.°de
gosterilmistir. Hava araci tizerindeki aerodinamik ve atalet yiiklerin dagiliminin daha esit
oldugu agikca goriilmektedir, bdylece hava araci daha stabil ugabilmekte ve daha fazla

faydali yiik tasima kapasitesine sahip olmaktadir.

(2) (b)

Sekil 1.2. CTW (a), ugan kanat (b) hava araglar1 i¢in aerodinamik ve atalet yiiklerinin ugak
tizerindeki dagiliminin karsilastirilmasi [15]



Optimizasyon, belirli sinirlamalar icerisinde en iyi sonucu arama yontemidir. Havacilik
alaninda da birgok uygulama alani bulunmaktadir. Hava aracinin dis kabuk geometrisinde
sekil degisiklikleri yapilarak ucus performansinda iyilestirme elde etmeye c¢alismak
uygulama alanlarindan birisidir. Aerodinamik sekil optimizasyonu (ASO), hava aracinin
yakit tiiketimini azaltarak maliyetleri en aza indiren ve belirtilen kisitlamalar1 karsilarken
verimliligi en {ist diizeye ¢ikaran optimum bir sekli bulmak i¢in kullanilmaktadir. Kroo [16]
tarafindan bahsedildigi gibi hava aracinin kavramsal tasarim siirecinde yapilacak ASO
caligmalar1 baska sekilde kesfedilmesi miimkiin olmayan yeni aerodinamik yiizeylerin
bulunmasina olanak saglamaktadir. Halen sivil havacilik i¢in tasarim agsamasinda olan ugan
kanat hava araci i¢in bu asamada yapilacak optimizasyon calismalar1 gelecekte yenilik¢i
tasarimlarin ortaya c¢ikmasinda dnemli rol oynamaktadir. Literatiirde bu konu hakkinda
bir¢ok ¢aligma bulunmaktadir. ASO hakkinda 6ne ¢ikan ¢alismalar Boliim 2.2.°de detayl

bir sekilde sunulmustur.

Arastirmanin amaci ve dnemi

Bu ¢alismanin amaci; tamamen agik kaynak ve hesaplamali akiskanlar dinamigi (HAD)
tabanli parametrik ASO gergeklestirecek ve havacilik uygulamalarinda kullanilacak pratik
bir optimizasyon dongiisii olusturmaktir. Olusturulan bu optimizasyon dongiisiinde higbir
ticari lisansa ihtiya¢ duyulmamaktadir. Buna ek olarak optimizasyon dongiisiindeki her
adimi ve dongiiniin her bir bileseninin nasil ¢alistigini acgiklayarak havaciliktaki ASO

problemlerinin ¢6ziimiine katki saglanmas1 hedeflenmistir.

Y Ontem

Olusturulan optimizasyon dongiisii Sekil 1.2.’de sunulmustur ve 4 basamaktan olugmaktadir.
Ik adimda OpenVSP [18] 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) ve TetGen [19-20] yazilimlar ile hacim ag yapis1
olusturulmustur. Siradaki adimda acik kaynakli HAD ¢oziiciisii olan OpenFOAM [21]
kullanilarak viskoz olmayan HAD analizleri transonik rejimde gerceklestirilerek ilgili hava
araci i¢in tagima katsayisi (Cr) ve stiriikleme katsayisi (Cp) hesaplanmistir. Son adimda ise
aerodinamik analizlerinden elde edilen sonuclar optimizasyon aract DAKOTA (Design

Analysis Kit for Optimization and Terascale Applications) [22] tarafindan okunmakta ve



genetik algoritma kullanarak amag¢ fonksiyonunu (Cp/ Cp) maksimum yapmak icin bir
sonraki ¢evrim adimi i¢in yeni sekil parametreleri hesaplanmistir. Optimizasyon dongiisii
durma kriterine ulasana kadar devam etmektedir. Bu ¢alismada, N2A-EXTE ucan kanat hava
aract icin tasima katsayisinin siiriikleme katsayisina orani nesne fonksiyonu olarak

secilmistir. Buna ek olarak HAD analizleri her optimizasyon dongiisiinde iteratif olarak

yapilmaktadir.
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Sekil 1.3. Optimizasyon dongiisiiniin sematik gosterimi







2. LITERATUR ARASTIRMASI

Bu boliimde ucan kanat hava araci konfigiirasyonu ve ASO konular1 hakkinda genel bilgiler
verilmis ve mevcut ¢alisma ile literatiir arasindaki fark ortaya konulmustur. Bu kapsamda

detayl1 bir literatiir aragtirmasi sunulmustur.
2.1. Ucan Kanat Hava Araci Konseptinin Tarihcesi

Kaydedilen ilk kuyruksuz ucan kanatli ugak, 1911'de John Dunne tarafindan tasarlanan Sekil
2.1.’de sunulan D-8 ugagidir [23]. Dénme ve yuvarlanma ugus manevralarini yapabilen
tarihin ilk kuyruksuz u¢agi MK IV, Captain Hill tarafindan 1924 ve 1931 yillar1 arasinda
iretilmistir [24]. Jack Northrop ucan kanat konfigiirasyonlarinin potansiyellerini kesfetmek
icin 1927'de Northrop's Corporation sirketini kurmustur [25]. Northrop’s Corporation sirketi
tarafindan tasarlanan X-216H ucan kanat prototipi 1929 yilinda ilk kez uguruldu. X-216H
ucagindan ilham alinarak gelistirilen N-1M Jeep ugan kanat hava araci ilk kez 1940 yilinin
temmuz ayinda ugus testi basariyla yapildi. Bunu takip eden 2 yil boyunca 200’den fazla
ucus testi yapilarak ug¢an kanat hava aracinin aerodinamik performansi arastirilmigtir. Devam
eden tasarim siirecinde 9 m kanat a¢iklig1, 6326 kg kalkis agirligina ve ¢ift motora sahip olan
N-9M bombardiman ugaginin 6l¢ekli bir modeli sirket tarafindan gelistirilmistir. [26]. 1946
yilinda hizmete alinan uzun menzilli agir bombardiman ugaklart olan XB-35 ve YB-35
ucaklar1 N-9M uc¢agindan yaklasik olarak 3 kat daha biiyiik olacak sekilde tiretilmistir [26].
II. Diinya Savas1 sonrasinda Amerika Birlesik Devletleri (ABD) ordusu tarafindan
kullanilmak tizere YB-49 ugan kanat bombardiman ugaginin ilk ugusu yapildi. Genel olarak
ucus test caligmalarindan 1yi1 sonuglar alinsa da kararlilik sorunlar1 yiiziinden bu ugaklarin
iiretimi hi¢ yapilmadi [24]. Bu c¢alismalardan edinilen tecriibe ile 1989 yilinda ilk ugusunu
basariyla tamamlamis olan B-2 Spirit {ist diizey gizlilige sahip bombardiman ugaginin
tasarlanmasi i¢in 6nemli bir adim olmustur [27]. Askeri operasyonlarda son derece basarili
olan B-2 bombardiman ucgagi, diisiik goriiniirliik ve uluslararast menzil 6zellikleriyle ugus
zarfi boyunca giivenli ve verimli operasyonlar saglamak i¢in gelistirilmistir [28]. Yukarida
bahsedilen ucan kanat hava araglarindan bazilarinin gorselleri asagida Sekil 2.1° de

verilmistir.



(e (d)

Sekil 2.2. Northrop ugan kanat hava araglari, (a) Northrop X-216H [28], (b) Northrop N9-M
[29], (c) Northrop YB-49 [30], (d) Northrop B2 Spirit [31]

Ote yandan Almanyada ucan kanat iiretiminin 6nde gelen isimlerinden Horten kardesler
Walter Horten ve Reimar Horten 1930°lu yillarda siirekli olarak iyilestirilmis performansa
sahip makineler tasarladilar [24]. 1931 ve 1944 yillar1 arasinda ugan kanat konsepti iizerinde

calistilar. Bu siiregte Ho serisi ucan kanatl ucaklart gelistirdiler, Sekil 2.3'de gosterilen



diinyanin ilk turbo jetle c¢alisan ucgan kanatlh Ho — IX wugaginin gelistirilmesiyle

taninmaktadir.

Sekil 2.3. Tlk turbo jetle ¢alisan ucan kanatli ucagi Horten Ho-229 [32]

ABD’de basari ile tamamlanan uguslar ve 1930 ve 1940’11 yillarda yapilmis 6ncii ¢alismalar
dogrultusunda Ulusal Havacilik ve Uzay Dairesi (NASA) biinyesinde bulunan Langley
Arastirma Merkezi’'ndeki (LAM) bilim insanlari, uzun mesafelere yiik tasimak icin yeni bir
hava araci konsept tasarimi tizerinde 1988 yilinda ¢alismaya basladilar [33]. Bundan 6 yil
sonra ucan kanat hava araclarinin ticari olarak kullanilmasi i¢in Boeing ve NASA arasinda
is birligi baglamigtir. 1994 yilinda NASA’da, yeni bir program olan “Advanced Concepts for
Aeronautics Program” (ACP) kapsaminda bir ugan kanat hava aracinin ticari kullanimi1
iizerine arastirmalar yapilmaya baslanmistir. ACP programi kapsaminda c¢aligmalar 1998
yilina kadar devam etmistir, program sonunda elde edilen bilgiler 15181nda ugan kanat
konfigiirasyonunun yakit tiikketimi, tasima direng orani (L/D) ve dogrudan isletme maliyetleri
acisindan devrim niteligi oldugu ortaya konmustur [33]. ACP programinda ucan kanat
konfigiirasyonunun diisiik hiz ve yiiksek hiicum agis1 dinamiklerini daha iyi anlamak ve
sonraki ugaklar i¢in 6l¢ekten bagimsiz ugus kontrol konseptlerinin gelistirilmesine katkida
bulunmak i¢in kii¢iik 6lgekli BWB-6 ve BWB-17 prototipleri iretilmistir. BWB-17 kiigiik
Olcekli projesindeki elde edilen basart NASA’da calisan miihendislere, ucan kanat
konfigiirasyonun ticari yolcu tasimaciliginda uygulanabilecegini gosterdi ve 2003 yilinda
BWB-450"in iiretilmesine yol act1 [14]. BWB-450 ultra verimli bir motor teknolojisine
sahip 450 yolcu kapasiteli bir ticari nakliye ucagidir. Daha sonrasinda ucan kanat ugaklarin

aerodinamik 6zelliklerini daha detayli aragtirmak i¢in X-48 isimli bir hava araci tasarlama
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projesi NASA, Boeing, Airbus ve DLR (Deutsches Zentrum fiir Luft- und Raumfahrt)
tarafindan ortaklaga baslatilmistir [34]. X-48 i¢in yapilan ugus testleri ugagin beklenenden
daha sessiz oldugunu ve daha fazla yiik tasirken daha iyi bir yakit verimliligine sahip
oldugunu gosterdi [35]. X-48 projesinin kapsami oldukc¢a genis olup bu projede birden fazla
prototip iiretilmistir, bu prototipler Sekil 2.4.’de gdsterilmistir.

(b) Boeing X-48B

(c) Boeing X-48C

Sekil 2.4. Boeing ucan kanat hava araci prototipleri (a) X-48, (b) X-48B, (c) X-48C [34]

Ucan kanat konseptinin faydalari, diinyada diger dnde gelen havacilik kuruluslarini da
ucagin cesitli yonleri hakkinda arastirmalar yapmaya tesvik etmistir. Avrupa Birligi (AB)
tarafindan yenilik¢i, verimli, uzun menzilli, biiyiik kapasiteli, yolcu tagimacilig1 ve kargo
ucag gelistirmeye yonelik bir dizi proje olusturulmustur [36]. ilk projede “Multidisciplinary
Optimisation of a Blended Wing Body” (MOB), 2000 ve 2003 yillar1 arasinda bir ugan kanat
hava aracinin c¢okdisiplinli optimizasyonunu ‘“Multidisciplinary Design Optimization
(MDOQO)” gergeklestirmek i¢in bir altyap1 hazirlanmasi planlanmistir [37]. MOB projesinin
amaci, hali hazirda bulunan ticari yontemleri veya 6zel kodlar1 kullanarak yenilik¢i ve

karmasik havacilik triinleri olusturmasini saglayacak araglar ve yontemler gelistirmektir.
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Ikinci olarak ise “Very Efficient Large Aircraft” (VELA) projesinde ugus verimliligini
maksimum yaparken yapisal ve kontrol ¢oziimleri gelistirmeye odaklanan iki farkli ugan
kanat konfigiirasyonu 2002-2005 yillar1 arasinda incelenmistir [38]. 2005-2009 yillari
arasinda “New Aircraft Concepts Research” (NACRE) [39] projesinde VELA projesinin
sonuclarini genisgletilerek 750 yolcu kapasiteli bir u¢an kanat tizerinde ¢alismalar yapilmastir.
Son asamada ise 2008-2012 yillar1 arasinda, “Active Control for Flexible Aircraft”
(ACFA2020) [40] projesi, 450 yolcu i¢gin NACRE tasariminin kiigiiltiilmiis bir versiyonunu
inceledi ve aktif bir kontrol gelistirerek yapisal yiikleri azaltmayr ve ugus kalitesini
iyilestirmeyi amaglamistir. NASA tarafindan finanse edilen “Environmentally Responsible
Aviation” (ERA) projesinin bir parcasi olarak Boeing ve NASA tarafindan 6nemli ¢aligmalar
yapilmistir. Boeing'in bu projeye ilk katkilarindan biri, havaciligin ¢evresel etkilerini
azaltma potansiyeline sahip ucan kanat konsepti de dahil olmak iizere geleneksel olmayan
ucak konseptlerini arastirmaya yonelik “Subsonic Ultra Green Aircraft Research” (SUGAR)
programini baglatmigtir [41,42]. Massachusetts Teknoloji Enstitiisi (MIT) tarafindan
kurulan bir aragtirmaci, “Silent Aircraft Initiative” (SAI) olarak adlandirilan projede ultra
diisiik giirtiltii olusturan, yakit tasarruflu bir ugcan kanat hava aracinin tasarimi iizerinde
caligmalar yapti. NASA'nin ERA programina yanit olarak MIT, bu calismayr ERA
programinin hedeflerini karsilayacak sekilde genigletmistir. Bu aragtirma, mevcut olarak
kullanilan yolcu tasimaciligi ucaklarindan ¢ok daha sessiz olan bir ugak tasarlamayi
amacliyordu. Ana tasarim faktorii azaltilmis giirtiltii seviyesi olan 215 yolcu kapasiteli SAX-
40 ugag1 2006 yilinda tanitilmistir [43]. SAX-40 ugaginin kavramsal tasarimi Sekil 2.5.’de
sunulmustur. Ayrica Boeing ve NASA tarafindan, SAX-40 tasarimindan esinlenerek, ERA
programinin N+2 giiriiltii ve emisyon hedeflerini karsilamak ve N2-A/B/EXTE hibrit ucan
kanat tasarimlarini gelistirmek icin hem sayisal hem de deneysel caligmalar yapmistir

[44,45]. N2A-EXTE hibrit ugan kanat ucagiin gorseli Sekil 2.6.’da verilmistir.
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(a) (b) (c)

Sekil 2.5. MIT tarafindan tasarlanan SAX-40 (a), NASA ve Boeing tarafindan tasarlanan
N2B (b) ve N2A (c) hibrit ugan kanat hava araglar1 [52]

Sekil 2.6. NASA ve Boeing tarafindan tasarlanan N2A-EXTE hibrit ugan kanat hava
aracinin gorseli [45]

Bu tasarimlar NASA, Boeing ve digerlerinin [46-51] ilerideki ¢aligmalari i¢in temel teskil
etmigtir. Son yillarda tasarlanan N3-X, ugan kanat konseptinin en yeni neslini temsil
etmektedir. Tiim ana tahrik giiciinii tiretmek i¢in elektrigi kullanan ve bdylece yakit
gereksinimlerini 6nemli 6l¢iide azaltan “Turboelectric Distributed Propulsion” (TeDP) adli
devrim niteliginde bir itki konseptine sahiptir. Aragtirmacilar N3-X konfigiirasyonu ile
klasik tasarimlara gore yakit tiiketiminde %15'e varan bir azalmanin elde edilebilecegini
gosterdi [52]. N3-X sivil yolcu tasimaciligi yapacak ucgagin tasarimi Sekil 2.7.°de

sunulmustur.
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Sekil 2.7. NASA tarafindan gelistirilen tamamen elektrikli N3-X hibrit ucan kanat hava araci
[45]

Bu 6nemli katkilarin yan1 sira Bolsunovsky ve arkadaslari [53], Okonkwo ve Smith [54] ve
Zhenli ve arkadaglari [55], uc¢an kanat konfigiirasyonunun zaman igerisinde ilerleyisi
hakkinda tarihsel kavramlardan, mevcut zorluklardan ve gelecekteki uygulamalar da dahil

olmak {izere detayli bir literatiir arastirmasi yapmislardir.

2.2. Aerodinamik Sekil Optimizasyonu

Genel olarak yapilmis ASO calismalarina ek olarak bir ucan kanat hava aracinin ASO ile
tasarlanmasi lizerine yapilan ¢calismalardan elde edilen ¢ok sayida bulgu, bu konuda bir temel
olusturmak i¢in bu bdliimde 6zetlenmistir. Bu boliimde literatiirdeki ASO yaklagimlarini

gradyan tabanli ve gradyan tabanli olmayan olarak iki kisimda incelenmistir.

Hava arac1 tasariminda kullanilmak tizere simiilasyon araglari, riizgar tiineli deneyine ihtiyag
olmadan karmasik akigkanlar dinamigi problemlerini daha iyi anlamak ve farkli tasarimlarin
akis davranigi hakkinda tahminlerde bulunmak i¢in gelistirilmistir. Alternatif tasarimlarin
akiskan davraniglarini ve ozelliklerini tahmin edebilen miithendisler artik otomatik olarak

mevcut tasarimin performansini arttiracak yollar aramaya basladilar. Ik zamanlarda
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kullanilan akis ¢oziiciilerin dogrulugu diisiik olmasina ragmen zaman igerisinde dogruluk
oran1 ¢ok artig gostermistir. Coziiciilerin dogrulugu artarken optimizasyon probleminin
dogas1 biiyiik oranda ayni kalmistir. Alisilmadik ugaklara olan ilginin tekrar artmasindan
once, geleneksel hava aracit konseptinin iizerinde iyilestirmeler yapilarak verimliliginin
arttirtlmasi lizerine yogun optimizasyon calismalar1 yapilmistir [15]. Buna ek olarak, ¢evre
dostu, aerodinamik verimi yiiksek ve uzun menzile daha fazla yiikii daha az maliyetle
tagiyabilecek hava araglarima olan ihtiyacin yaninda geleneksel tasarimin smirlarina
ulagmasinin ardindan ugan kanat hava araci kavramsal tasarimi olusturulmaya baslandi [56].
Gorev profili uzun menzilli ugaklar icin aerodinamik a¢idan en milkemmel konfigiirasyonun
ucan kanat konfigiirasyonu oldugu Carter ve Vicroy tarafindan yapilan riizgar tiineli testleri

sonucunda agikca belirtilmistir [57].

2.2.1. Gradyan tabanh aerodinamik optimizasyon uygulamalar:

Hicks ve arkadaslar1 [58, 59] kullanilabilirlik acisindan aerodinamik optimizasyon
konusunda ilk 6rnegi temsil etmektedir. Bu ¢alismada tasarim teknigini gostermek igin {i¢
tasarim problemi secilmistir. Ilk problemde kanat hacmini kisitlayip kanadin {ist yiizeyinin
%50 degistirilerek sok direnci azaltilmaya calisilmustir. ikinci problemde ise kanat hacmi ve
tasima kuvveti katsayisini sabit tutarak kanadin iist kisminin degistirilmesi ile kanadin
tagima-siiriikleme oranini arttirmayi hedeflemislerdir. Son problemde diisiik hizlarda
kanadin hacmini %50 oranda degistirerek daha iyi bir perddvites (stall) performansi elde
etmek amaglanmistir. Viskoz olmayan ¢oziicii aerodinamik analiz araci kullanilarak
transonik akis rejiminde elde edilen sonuglarin, tasarim hedeflerinde 6nemli bir iyilestirme
yaratacak kadar dogru oldugunu gostermistir. 1988 yilinda Jameson [60] kontrol teorisini
aerodinamik tasarima uygulayarak gradyan tabanli ASO stratejisinin en onemli parcasi
“Adjoint” metodunu gelistirmistir. Bu yaklasim sayesinde aerodinamik yiizeylerin
geometrik sinirlarini kontrol ederek hesaplama maliyeti en az olacak sekilde optimizasyon
problemlerini formiile etmek i¢in bu metodun kullanilabilecegi Jameson tarafindan
gosterilmistir. Drela [61] tarafindan tagima ve yunuslama momenti kisitlarina gore bir kanat
profilinin siiriikleme katsayisini en aza indirme problemi, bir sinir tabaka modeli ve Euler
coziicii kullanilarak ¢oziildii. Bu caligmada tasarim parametreleri i¢in uygun sinirlari
belirlemeye, optimizasyon probleminin tasarim uzaymi sinirlamaya yani optimizasyon
problem taniminin ne kadar 6nemli olduguna vurgu yapilmistir. Bu oncii c¢alismalar

aerodinamik sekil optimizasyonu icin sayisal modellemenin zorluklarini da ortaya
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koymustur. Son ¢eyrek asirda donanim ve yazilim alanlarinda kaydedilen biiyiik gelismeler
ve yeni sayisal metotlarin entegre edilmesi sayesinde MDO ve ASO aragtirmalari artig
gostermistir. Bu alandaki transonik ve ses alti ugus kosullarinda yapilmis bir dizi ¢calisma
ve en son gelismeler burada sunulmustur. Hicken ve Zing [62, 63] tarafindan egri tabanli ag
deformasyon araci kullanarak ses alt1 hizlarda tiirbiilanshi (viskoz olmayan) akis kosullarinda
yiikksek dogrulukta gradyan tabanli bir optimizasyon araci gelistirildi. Bu yaklasim ile
oldukca kaliteli ag yapilar1 iireterek hizli bir sekilde sonug elde etmislerdir. Gagnon ve Zingg
[64] baslangi¢ geometrisi olarak kiireden baslayip sonugta ucan kanat konfigiirasyonu elde
edilebilecegini gosterdiler, viskoz etkiler bu ¢alismada ihmal edilmistir. Nadarajah ve
Tatossian [65] tarafindan gelistirilen gradyan tabanli optimizasyon araci ile zamana baglh
viskoz akislar i¢in hem iki boyutta hem de {i¢ boyutta transonik akis rejiminde “NASA
Rectangular Supercritical Wing” kanadin1 yeniden tasarlamiglardir. Kullandiklar1 yontem
ile hem yunuslama agis1 hem de Mach sayisi siniizoidal olarak degistirildiginde faydali

sonu¢larin ortaya ¢iktigini bulmuslardir.

Son yillarda kurulan Michigan Universitesinde olusturulan arastirma grubu “MDOLab”,
“MACH” adinda hibrit duyarlilik analizi yapabilen ve gerekli kismi tiirevleri efektif sekilde
hesaplayip otomatik tiirev alabilen, yiiksek dogrulukta ve istikrar bir sekilde ¢alisan hem
aerodinamik ve hem yapisal optimizasyon araci gelistirdiler [66]. Boylece Adjoint yontemi
ile viskoz olmayan Euler tabanli HAD ¢dziiciisiinii birlestirip aerodinamik optimizasyon
aracinin gerekli hesaplama giicii ve bellek ihtiyaci azaltilmistir. Daha sonrasinda Z. Lyu ve
arkadaslar1 [67] Euler tabanli ¢oziicii yerine “Reynolds-Averaged Navier-Stokes (RANS)”
[68] tabanli “TAPENADE” ¢oziiciisiinii ve tiirbiilans modellerini ekleyerek optimizasyon
araci lizerinde iyilestirmeler yapmustir. Z. Lyu ve arkadaslar1 bagka bir ¢calismasinda “NASA
Common Research Model (CRM)” ugak kanadimi kullanarak ASO iizerinde calisan
arastirmacilarin sonuglarint birbiri ile kiyaslamasina firsat taniyan bir dizi problemden
olusan bir vaka ¢aligsmas1 yapmislardir [69]. Bu vaka calismasinda tek nokta optimizasyon
metodu ile farkli hiicum acilarinda 720 adet “Free Form Deformation (FFD)” kontrol
noktalar tasarim degiskeni olarak kullanarak CRM kanadinin siiriikleme katsayisint %8,5
oraninda azaltmay1 bagarmislardir. Projenin ana amaci, siipersonik rejimde tek noktali ve
cok noktal1 optimizasyon problemlerini ¢ozebilmek ve sekil degistirebilen kanatlar1 analiz
edebilme kabiliyeti kazanmakti. Daha sonrasinda Mader ve Martins [70] kararlilik
kisitlamalar1 ve biikiilme momenti kisitlamalarina gore Euler tabanli ¢oziicii kullanarak

aerodinamik ac¢idan en optimum kanat seklini bulmaya ¢aligmiglardir. Diisiik hizlarda kanat



16

profil seklinin kararlilik kisitlamalarimi karsiladigini, ancak yiiksek hizlarda yetersiz
oldugunu ortaya koymuslardir. Ning ve Kroo [71] tarafindan tasima kuvveti, agirlik,
yunuslama momenti ve perdovites (stall) hizini igeren kisitlamalara gore kanadin siiriikleme
katsaymi minimum yapacak sayisal optimizasyon metodu iizerinde ¢alismislardir. Bons ve
arkadaslar1 [72] 100 yolcu tasima kapasitesine sahip bolgesel jet ugcaginin tasarimini 3 farkl
gorev profili i¢in optimize etmislerdir. Ugagin tirmanma hizi, kalkis mesafesi ve motor
biiylikliigiinii iceren kisitlamalar ile baslangigtaki tasarima gore yakit tiikketiminde %2
iyilestirme elde etmislerdir. Bu g¢alismalar sayesinde farkli kisitlamalara gdére optimum
sonucu elde edebilen MDO aract artik daha karmasik tasarim problemlerini ¢ozebilecek

duruma gelmistir.

MDO ve ASO teknikleri geleneksel olmayan ucan kanat hava araci konfigiirasyonun tasarim
uzayini kesfetmek amaciyla etkili bir sekilde kullanilmaktadir ve bu alanda gelistirmeye agik
biiyiikk bir potansiyel vardir. Geleneksel hava araci konfigiirasyonlari gore aerodinamik
olarak daha verimli olan ugan kanat konfigiirasyonunu daha da verimli hale getirmek icin
Lyu ve Martins [73] “MACH” optimizasyon aracini kullanarak transonik rejimde 273 tane
tasarim parametresine gore 800 yolcu tasima kapasitesine sahip Boeing tarafindan iiretilmis
ucan kanat hava araci [15] tizerinde siiriikleme kuvvetini en aza indirmek i¢in bir dizi
optimizasyon g¢aligmasi yapmislardir. Transonik seyir durumundaki siiriikleme katsayisi,
tagima, trim, statik marj ve merkez diizlem biikiilme momenti kisitlamalarina bagl olarak
en aza indirilir. Calismada Spalart-Allmaras tiirblilans modeli ile RANS tabanli HAD
coziiclisii kullanmanin 6zellikle u¢an kanat konseptinin kavramsal tasarim asamasinda
yararlt oldugunu vurgulamislardir. Sonugclar, ucan kanat hava araglarinin geleneksel ugak
konfigiirasyonlarindan daha verimli olma potansiyelini gosteriyor ve bu alanda daha fazla
arastirma ve gelistirme i¢in bir temel saglamaktadir. Liou ve arkadaslar1 [74] gomiilii tahrik
sistemine sahip N3-X hibrit u¢an kanadinin aerodinamik tasarimini ve motor yuvalarinin
ASO ¢alismalarii icermektedir. Ses alt1 hizlarda ¢alisan sivil ulasim ugaklarinda stiriikleme
katsayisinda virgiilden sonraki dordiincii basamakta yapilan 1 sayilik azalma, ug¢aga yaklasik
olarak 90 kg fazla faydali yiik tasima kapasitesi saglayabilecegini gostermislerdir. Ayrica
makalede, ugak tasariminda siiriikleme azaltmanin énemini ve HAD tabanli yontemlerinin

bu tarz problemde verimli bir sekilde ¢alistigin1 vurgulamaktadir.
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Burada kisaca 6zetlenen orneklerde, geleneksel tasarim yontemleriyle karsilastirildiginda
ASO yoOntemleri tasarim siliresini ve maliyetini azaltarak gelecegin hava araglarinin

kavramsal tasarim stireglerine ¢ok biiytlik katkilar sagladigi goriilmektedir.

2.2.2. Gradyan tabanh olmayan ASO uygulamalar

Gradyan tabanli optimizasyon metotlarinin uygulanabilir olmasi i¢in siirekli ve deterministik
bir tasarim uzayma sahip olmasi gerekmektedir. Ote yandan gradyan tabanli olmayan
yontemlerde ise tasarim uzayinin siirekli ve tahmin edilebilir olmasina gerek yoktur [75].
Gradyan igermeyen sezgi Otesi yontemlerin dogada gergeklesen olaylardan esinlenerek
yaratilmistir ve niimerik agidan giiriltilii optimizasyon problemlerinin global en iyi
noktasini bulma kabiliyetine sahiptir [76]. Gradyan tabanli olmayan yoOntemler maliyet

fonksiyonunun tiirevine ihtiya¢ duymadan optimize edilmis bir ¢6ziim elde edebilmektedir.

Genetik algoritmalar (GA)

Evrimsel hesaplama tanimi biyoloji alaninda kesfedilmis olup temeli evrim teorisine
dayanmaktadir. Evrimsel hesaplama temel olarak 4 sinifa ayrilmaktadir ve maddeler halinde
asagida verilmistir. Bunlar arasindaki temel farklar bir popiilasyon olustururken kullanilan

temsil semalari, popiilasyon ¢cogaltma islemleri ve se¢im yontemlerine gore degismektedir.

Evrimsel programlama

Evrimsel algoritmalar (EA)

Genetik algoritmalar (GA)

Genetik programlama

GA’lar, uygulanabilirligi yiiksek olmasindan ve optimizasyon probleminde global en iyi
degeri bulabilmesi sayesinde genis bir tasarim uzayma sahip aerodinamik tasarim
problemlerinde kullanilmaya uygundur. Bir popiilasyon igerisinde sadece en iyi olanin
hayatta kaldig1 evrim teorisine dayanan bir optimizasyon yontemidir [75]. Bu optimizasyon
yontemi, dogrusal olmayan, digblikey olmayan ve silireksiz yani karmasik amag
fonksiyonlarina sahip problemlerinde rahatlikla kullanilabilir. Chiba ve arkadaslar1 [76]
GA’larin aerodinamik ve yapisal optimizasyon ¢aligsmalarinda kullanmanin avantajlarindan

bahsetmistir, bu 6zellikler maddeler halinde asagida sunulmustur.
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e GA'’lar birden fazla en iyi ¢6ziim bulma yetenegine sahiptir,
e Paralel ¢alisabilmesi sayesinde tasarim uzayini her yerden kesfedebilir,
e HAD kodlar ile kolaylikla entegre ¢alisabilir,

¢ Sayisal metotlardan dolay1 olusan veri giiriiltiisiine kars1 duyarsizdir.

Zingg ve arkadaslar1 [77] tarafindan yapilan ¢alismada GA ile tasarim uzayindaki optimal
bolgelerin ¢abuk bir sekilde bulunabildigini ancak en iyi ¢6ziime yaklastikca yakinsama
hizinin diisiik oldugu ortaya konmustur. Sekil 2.8.’de genel aerodinamik optimizasyon
problemi igin iteratif akis semast sunulmustur. Optimizasyon probleminin genetik algoritma

kullanilarak ¢oziilmesinde etkili olan parametreler asagida maddeler halinde verilmistir;

1. GA popiilasyon biiyiikliigii,

Se¢im yontemleri,

Genetik islemler (¢caprazlama ve mutasyon [78, 79]),
Genotip-fenotip eslemesi,

Problem tanimu icin yeterli tasarim kisitlamalari,

A O

Hesaplama kaynagi

Bu parametrelerin yeterli ve uygun sekilde segilememesi sonucunda GA optimal ¢oziimii
arama performansi azalacak ve hatta ¢6zlim siiresi uzayacaktir. GA’larin birgok cesidi
mevcuttur ve bunlar se¢im ve iireme islemlerinde yapilan farkli operasyonlar ile birbirinden
ayrilmaktadir. Popiilasyon biiyiikliigii problemin karmagikligina ve tasarim degiskenlerinin
sayist arasinda bir iligki vardir. Popiilasyon biiyilikliigliniin problemin ¢oziimiinii nasil
etkiledigini anlamak 6nemli bir husustur ve bu sayede hesaplama siiresini kisaltirken en iyi
¢ozimi bulma performansi artacaktir. Genellikle biiylik popiilasyonlar hesaplama
kaynaklarin1 gereksiz sekilde harcamaya yol acarken, gereginden kiiciik popiilasyonlar ise
erken yakinsamaya neden olmaktadir. Popiilasyon biyiikligiini belirleme {izerine
literatiirde cesitli calismalar mevcuttur [80, 81, 82]. Pandey ve arkadaslar1 degisik baslangi¢
popiilasyonlart i¢in popiilasyon ¢esitliginin, uygunluk fonksiyonunun ve problemin
zorluguna gore popiilasyon biiylikliigiiniin belirlenmesi iizerine detayli bir karsilastirma

caligmas1 yapmislardir [83].
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Popiilasyonu baslat
Analizi | | . N}'imerik Fenotip Genotip ve anotip ]
Simiilasyonlar eslesmesi Yeni Tasarim
l Degiskenleri
Niimerik sonuglarin Genotip
degerlendirilmesi
Optimizasyon Durdurma kriteri .
PR [— ~ =————— Popiilasyonu siralama
déngiisiint durdur. sagland mi1?
Evet Hayir
Yeniden iiretim igin
ebevyn segimi
Caprazlama
Mutasyon p—

Sekil 2.8. Aerodinamik sekil optimizasyonu i¢in tipik genetik algoritma yapisinin sematik
diyagrami [84]

Farkli se¢cim yontemlerinin ve genetik islemlerin uygulanmasinda kesin kurallar
bulunmamaktadir ve genelde kullanici se¢imlerine baglidir. Optimizasyon problemlerinde
yaygin olarak se¢cim yontemleri elitizm [85], rulet tekerlegi [78,86] ve turnuva tipi se¢im
[86,87] olarak ii¢ ana grupta siniflandirilabilir. Bu se¢im yontemleri temel olarak
popiilasyondaki bireyleri se¢gmek i¢in kullaniciya alternatif yollar sunmaktadir. Bireylerin
secimi tamamlandiktan sonra popiilasyondaki bireylere caprazlama ve mutasyon genetik
islemleri uygulanabilir. Genetik islemler genotip-fenotip eslesmesine baghidir. Yaygin
olarak kullanilan ¢aprazlama yontemlerine tek noktali caprazlama [85], iki noktali
caprazlama [88], cok noktal1 ¢aprazlama [89], gen piyangosu [90], tek tip ¢aprazlama [89]
ve harmanlanmis ¢aprazlama [91] 6rnek olarak verilebilir. Deb [91] tarafindan GA’larda
kullanilan mutasyon yoOntemleri kapsamli bir sekilde incelenmistir. Genotip-fenotip
eslestirmesi GA'larin performansinda onemli bir etkendir. Genotip birey seciminde
kullanilan kurallar1 belirleyen genetik planlart temsil eder ve tasarim uzayinin
kesfedilmesinde anahtar bir roldedir. Sayisal analiz elde edilen sonuglardan yararlanarak
¢Oziim fenotipi olusturulur. Genotip daha sonrasinda fenotip ile eslestirilerek aerodinamik

amag fonksiyonunun performansini arttiracak veya azaltacak sekilde degistirilmektedir.
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Geleneksel GA’lar ¢oziim genotipi olusturmak icin ikili kodlama kullanmaktadir [92]. kili
kodlamanin sagladig1 6nemli avantajlarindan birisi kullanilabilir sema sayisini arttirdigi igin
algoritma ¢oziime hizli bir sekilde yakinsayabilir [93, 94]. Ancak ikili kodlamada Hamming
ucurumlart meydana gelmektedir [95]. Hamming ugurumu, sayisal olarak bitisik iki deger
birbirinden uzak bit gosterimlerine sahip oldugunda olusmaktadir. Bu da degiskenlerdeki
kiiciik degisikliklerin performans {izerinde biliylik etkiler yaratabilir. Aerodinamik
optimizasyon uygulamalari i¢in bu durum sorun teskil etmektedir, ancak kaginilmaz varlig
genellikle goz ardi edilmektedir. Bu sebepten otiirii ikili kodlama stratejisinin sinirlarini
gelistirmek adina gergek say1 kodlama yontemi gelistirilmistir ve ikili kodlamaya kars1 daha
iyi performans gosterdigi cesitli calismalarda ortaya konmustur [96-98]. Zhao ve arkadaslar
[99] Cok Adali GA (MIGA) [100] kullanarak kanat iizerindeki laminer akisin emme
kontroliiniin optimize edilmesi ile kanattaki siiriiklemeyi diisiirmeyi amaglamistir. Bu
yontemde ¢oziimler farkli bagimsiz gruplar halinde adalarda gelisir ve olusturulan birkag
nesilden sonra adalar kendi arasinda etkilesime girebilir. Cesitliligi saglamak i¢in yiiksek
goc orant kullanilmistir. Elde ettikleri sonuclarda kanat {iistiinde bir emme yuvasi
kullanmanin siiriiklemeyi %8,3 azaltabildigini gostermistir. Dizi uzunlugu kiiciik tutuldugu
icin tasarim uzaymnda gercek kodlama ile etkili bir arama yapilabilmektedir. Ayrica
cozlimlerin tasarim uzayi igerisindeki dagilimi daima daha iyi yone dogru oldugu icin

algoritmaya arama sinirlar1 tanimlama ihtiyacini ortadan tagimaktadir [101].

Obayashi ve arkadaslar1 [102, 103] tarafindan transonik akis rejiminde iic boyutlu bir
kanadin sekil optimizasyonunu EA kullanilarak yapmustir. Bu c¢alismada transonik seyir
halinde minimum kanat kalinligin1 koruyarak kanadin tagima-stiriikkleme oraninin maksimize
edilmesi amaglanmistir. Kanat geometrisini tanimlamak i¢in 7 farkli kesitte toplam 87
tasarim parametresi kullanilmistir, kanat ucu ve kanat kokii hari¢ her kesitteki tasarim
parametreleri Sekil 2.9.°da gorsel olarak sunulmustur. Gergek¢i yapisal kisitlamalar
kullanilarak kanat icin siiriikleme katsayisi en aza indirilmistir. Ayrica ayarlanabilir aralikli

GA geleneksel GA’ya gore daha iyi performans gosterdigini ortaya koymustur.
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Sekil 2.9. Kanat geometrisinin tanimi ve tasarim parametreleri [ 100]

Sasaki ve Morikawa ve digerleri [104] cok amagl ayarlanabilir aralikli GA (ARMOGA)
kullanarak sestistii hizlarda 72 tasarim degiskeni ve 4 farkli amag¢ fonksiyonuna gore
optimize etmistir. Tasarim uzayi genis oldugu i¢in 64 bireyden olusan bir popiilasyon
kullanmiglardir. Gelistirilen ARMOGA’nin genis tasarim uzayinda iyi c¢alisarak makul
sonuclar verdigini dogrulamislardir. Hashimoto ve digerleri [105] RANS ¢oziicii ile
ARMOGA’y1 kullanarak yiiksek kanatli u¢ak konfigilirasyonlari i¢in gévde ve kanat igin
tasima kuvvetinin optimize edilmesi iizerine ¢aligmislardir. Hesaplama yiikiinii ve gereken
toplam fonksiyon degerlendirme sayisini azaltmak i¢in gercek kodlu, uyarlanabilir aralikli
cok amagcli bir genetik algoritma (ARMOGA) [104] kullanmislardir. Geleneksel GA'larin
arama bolgesi sabit iken ARMOGA’da popiilasyon verilerine gore ayarlanan arama
bolgeleri sayesinde hesaplama agisindan daha verimli CFD tabanli optimizasyon
yapilabilmektedir. Tasarim uzaymin biiyllk oldugu aerodinamik optimizasyon
problemlerinde uygun olmayan ¢oziimlerin elde edilmesi yakinsamayi yavaslatmaktadir.
Algoritmanin arama araliginin degisken olmasi istenilen ¢oziimlerin tahmini kolaylastirarak
hesaplama islemlerinin verimli sekilde kullanilmasina katki saglar [105]. Chiba ve digerleri
[106] ARMOGA ile yiiksek dogrulukta ¢ok disiplinli optimizasyon i¢in GA'y1 kullanarak
bir dizi optimizasyon ¢alismasi yapmistir. Bu ¢alismada kanat ylizeyinin sekli korunurken
kanat profilini, biikkiim ve dihedral dagilimlarin1 degistirerek transonik bir bdlgesel jet
ucaginin kanadi aerodinamik, yapisal ve aeroelastisite agisindan ¢ok disiplinli olarak
optimize etmek icin 35 tasarim degiskeni kullanilmistir. Aerodinamik hesaplar i¢in hem
Euler hem de RANS ¢oziiciileri kullanilmistir. Yapisal ve aeroelastisite degerlendirmesi i¢in

NASTRAN ticari yazilim1 HAD ¢o6ziiclisii ile entegre edilmistir. Ayrica 3 ugus kosulu i¢in
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cok noktali optimizasyon dikkate alinmistir. Geleneksel olarak tasarlanmis orijinal hava
aracina gore optimizasyon sonucu ortaya ¢ikan tasarimin yakit tiiketiminde %3,6 daha iyi
oldugunu ortaya koymuslardir. Elde edilen ¢oziimler siiriikleme katsayisi, yakit tiikketimi ve

maksimum kalkis agirlig1 olarak belirlenen tasarim hedefleri arasinda ii¢ boyutlu bir uzayda

Sekil 2.10.’da gosterilmistir.

: Nondominated solution

e

4counts

C divergence

D

Sekil 2.10. ARMOGA tarafindan tiim amag¢ fonksiyonlarinin {i¢ boyutlu uzaymnda
tanimlanan tiim ¢oziimler [106]

Peigin ve Epstein [107] bir gévde kanat ugaginin siiriikleme katsayisint minimum yapmak
icin tek ve c¢ok noktali birden fazla kisitlama kullanarak bir optimizasyon caligsmasi
yapmuglardir. Kullandiklar1 optimizasyon tekniginde genetik algoritmalar icin lineer
olmayan kisitlamalarin verimli bir sekilde ¢alismasi i¢in diisiik mertebe metodu (ROM)
kullanmiglardir. Baslangi¢c geometrisine kiyasla hava aracinin aerodinamik performansini
iyilestiren sekiller elde etmislerdir. Ug noktali optimizasyon yaklasimi ile hava aracinin
tasima kuvvet katsayisini istenilen seviyede sabit tutup yiiksek Mach sayilarinda siiriikkleme
katsayisin1 %20 azaltmiglardir. Sonuglar onerilen yontemin farkli ugus kosullarinda diisiik
stirtinmeye sahip aerodinamik yiizeylerin elde edilebilecegini gostermistir. Ayrica verimli
ASO’u igin istikrarli ve dogru sekilde c¢alisan HAD ¢oziiciisiiniin gerekliliginden
bahsetmislerdir. Peifeng ve arkadaslari [108] hem diisiik hem de yiiksek dogrululta

aerodinamik analizler gergeklestirip optimizasyon ve ters tasarim yontemlerini birlestirerek
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ucan kanat hava araci igin yeni bir tasarim metodu gelistirmiglerdir. Tasima-siiriikkleme
oranina ve yunuslama trimine gére 300 yolcu kapasitesine sahip ugan kanat hava araci
tasarimlar1 yapmislardir. Optimizasyona baslamadan biiylik tasarim uzayinda 13 tasarim
degiskeni ile Latin Hiperkiip Orneklemesi (LHS) [109] kullanarak ¢ok sayida &rnek nokta
olusturmuslar ve yliksek dogrulukta yapilan ¢éziimlerde bu noktalardan yararlanmislardir.
Bu c¢aligmada ucan kanat geometrisinin planform seklini optimize etmek i¢in yanit yiizeyi
metodolojisi (RSM) [110] ve GA’y1 birlikte kullanmislardir. Tersine tasarimda dogrudan
iteratif yiizey egriligi (DISC) metodu [111, 112] ile RANS ¢oziisiinii birlestirmislerdir.
Sonugta elde edilen tasarim statik stabilite, seyir halinde yiiksek tasima-siiriikleme orani ve
yunuslama trimi i¢in tasarim gereksinimlerini sagladigin1 gézlemlemislerdir. Maksimum
kalkis agirligt ve menzile gore yakit tiiketimini hesaplayip diger yolcu ucgaklart ile
kiyasladiklarinda tasarlanan ugan kanat hava aracinin %13 ile %37 daha iyi performans
gosterdigini ortaya koymuslardir. Staub ve arkadaslar1 [113] 200 yolcu kapasiteli 3 farkli
ucan kanat hava aracinin parametrize edilerek aerodinamik olarak optimizasyonu iizerine
caligmislardir. Parametre calismasi yaparak her tasarim degiskeni (kanat agikligi, kanat ok
acist, kanat bilkme agisi, sivrilme orani ve gesitli kanat profilleri) i¢in duyarlilik analizleri
yaparak parametre sayisini azaltmiglardir. Daha sonrasinda genetik algoritma kullanarak her
ii¢ tasarimin tagima-siirikleme oranin1 maksimum yaparken ucagin dengesini saglamak i¢in
ucagin aerodinamik merkezinin konumunu kisit olarak kullanmislardir. Optimizasyon

probleminde kullanilan tasarim degiskenlerini Sekil 2.11.”de sunulmustur.

—dv13: Yars b Design
dv2: A, ) _-__chl 0=10 Variable  Physical Meaning Unit
L - No.
“dv10=0 dvl Span m
dv3: A, dv10: aft camber dv2 Section 1 sweep degrees
dv3 Section 2 sweep degrees
dv4 Section 3 sweep degrees
dvs Section | twist degrees
dvo Section 2 twist degrees
dv7 Section 3 twist degrees
dv8 Section 2 taper ratio none
dv9 Section 3 taper ratio none
- dvl0  Section 1 aft camber integers 0-10
) Iv12: AF5 . L
/ dv f} £ shape dvll Airfoil 4 shape integers 0-9
ave: 4, dvi2 Airfoil 5 shape integers 0-9
dvs: e, dv7: & dvl3  Airfoil 4 Y-position m
dvd: 2y dvl4 Wing Z-position m

Sekil 2.11. Tasarim degiskenleri ve hava araci lizerinde gosterimi [113]
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Burada kisaca Ozetlenen Orneklerde, GA’larin ASO yontemlerinde kiiclik tasarim
uzaylarinda efektif bir sekilde calisip c¢esitli en iyi ¢ozlimleri bularak gelecegin hava

araclarinin kavramsal tasarim siireglerine 6nemli katkilar sagladig: goriilmiistiir.

2.3. Literatiir Ozeti ve Cahsmanin Literatiire Katkisi

Ugan kanat konsepti lizerine yapilan aragtirmalar ve konseptin farkli yonleri iizerinde
caligmalar yapan {iniversiteler ve kurumlar da dahil olmak {izere, ugan kanat konseptinin
havaciligin 6nde gelen sirketlerinin giindemindeki yeri son birka¢ on yilda katlanarak
artmistir. Ugan kanat konsepti ¢esitli avantajlar sunarken ayni zamanda bir¢ok tasarim
zorlugunu da yaninda getirmektedir. Bu zorluklarin {istesinden gelmek i¢in gelismis
sistemlerden olusan bu konsept ucaklar1 tasarlarken birgok degiskenli optimizasyon
yaklagimi kullanmak gerekmektedir. Literatiir arastirmasinda ucan kanat hava aracini
tasarlarken amag fonksiyonu olarak tasima-siiriikleme oranini kullanmanin, aerodinamik
faydalar1 arttirirken ugagin isletme maliyetini diislirdiigli bulunmustur. Ticari yolcu
tagimaciliginin ana unsurlarindan olan giivenlik ve karlilik orani ag¢isindan bakildigi zaman,
ucan kanat konseptinin verimliligi en {ist diizeyde olacak sekilde tasarlanmasi
gerekmektedir. Bu tasarimda ana hedef tasima kapasitesini maksimum yapmak, siiriikleme
katsayisini ve isletme maliyetlerini en aza indirmektir. Bu hedeflere ek olarak yakat
tilketimini en aza indirip tasinan faydali yiikii en iist diizeye ¢ikartirken ucagin stabilitesinin,
yolcu giivenliginin ve konforunun iyilestirilmesi de hedeflenmektedir. Ugan kanat devrim
niteliginde bir konsept olup tasarim araglar1 halen iiretilmektedir. Sonug olarak, hizli ve
dogru tasarimi ortaya koymak ic¢in aerodinamik sekil optimizasyonu tasarim araglarina

ithtiya¢ duyulmaktadir.

ASO calismalar1 1970’11 yillardan itibaren literatiirde yer almaktadir. SCOPUS veri
tabaninda gergeklestirilen literatiir arastirmasinda “Aerodynamic shape optimization”
anahtar kelimesine ek olarak “ANSYS”, “Star-CCM”, “OpenFOAM?”, “SU2” ve “In-house”
anahtar kelimeleri kullanilmistir. Gegtigimiz 23 yilda yapilan ASO ¢aligmalarinda kullanilan
yazilimlarin yilizdelik oranlar1 pasta grafigi olarak Sekil 2.12.’de sunulmustur. Sekil 2.12.°de
acikca goriildiigii lizere yapilan ¢aligmalar arasinda en yaygin olarak akademik gelistirilen
kodlar ve ANSYS ticari yazilimi kullanilmaktadir. Bununla birlikte agik kaynak yazilimlarin
kullanim1 az bir paya sahiptir. Buna ek olarak Sekil 2.13.’de bes yillik periyotlar i¢in

literatiirdeki calismalarda kullanilan yazilimlar ticari, akademik ve agik kaynak olarak
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siniflandirilmistir.  Sekil 2.13.°deki grafikten gorildiigii iizere agik kaynak kodlar
kullanilarak yapilan ¢alismalar gilin gectik¢e daha yaygilagmaktadir.

ANSYS @ OpenFOAM @ Star-CCM ® su2 @® Akademik

Sekil 2.12. 2000-2023 yillar1 arasinda ASO calismalarinin dagilimi

Mevcut tez calismasinda ucan kanat konsept tasarim alanindaki ana bosluk olarak, hizli bir
sekilde alisilmadik tasarimlar liretmek ve optimizasyon tasarim uzaymin kesfedilmesini
saglayacak tamamen a¢ik kaynak tabanli ve parametrik bir optimizasyon tasarim aracinin
gelistirilmesi ihtiyaci belirlenmistir. Ayrica, farkli agik kaynak yazilimlart birbirine entegre
edilerek hem diisiik hem de yiliksek dogruluga sahip bir optimizasyon dongiisii olusturulup

bu alanda yapilan literatiirdeki limitli arastirmalar1 genigletmek amaglanmustir.

Yukarida verilen bilgilerin 15181nda, Sekil 1.2.’de goriilen ve bu tez calismasinda sunulan

optimizasyon dongiisiiniin 6zgiin olmasini saglayan 6zellikler asagida goriilmektedir.

1. Bucalismada sunulan optimizayon dongiisii sadece acik kaynakli yazilimlar kullanilarak

tasarlanmigtir.



ii.

26

Bu calismada 6nerilen optimizasyon dongiisii, genel kara kutu (black box) mantigiyla
tasarlanmis olup farkli seceneklerle degistirme imkanina sahiptir. Ornegin bu calismada
gosterilen yiiksek ¢oziiniirliiklii HAD analizleri yerine panel metot ¢6ziimii yapan bir
coziicii ile degistirilerek, ayn1 optimizasyon dongilisii ¢alistirilabilir. Bu durumda da ayni1
optimizasyon dongiisii diisiik ¢ozlintirliiklii bir aerodinamik sekil optimizasyonu yapan

(kavramsal tasarim) bir araca doniisebilmektedir.

4000
3000

1.957
2000

Yaymlanmig ASO Calisma Sayisi

1000

2000-2005 2006-2011 2012-2017 2018-2023

B Akademik Ticari B Agik Kaynak

Sekil 2.13. Bes yillik periyotlarda yapilmis ASO ¢aligsmalariin siiflandiriimasi
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3. PROBLEM TANIMI VE MATEMATIKSEL FORMULASYON

3.1. Optimizasyon Probleminin Tanim

Amag fonksiyonu, tasarim degiskenleri ve kisitlamalar bir araya gelerek optimizasyon
problemini olusturmaktadir. Bu c¢alismada hem matematiksel hem de miihendislik bakis
acisindan ASO problemi formiile edilmistir. Tablo 3.1.’de verilen seyir ugus kosullarinda
ucan kanat hava aracinin 3 boyutlu olarak viskoz etkiler olmadan HAD analizleri her

dongiide gercgeklestirilmektedir.

Cizelge 3.1. N2A-EXTE hava araci seyir ugus kosullari

Seyir icin Ugus Kosullar1
ONERA M6 [114] N2A-EXTE [115]

Akis Parametreleri Birimler Degerler Degerler
Mach sayisi - 0,84 0,8
Reynolds sayis1 - 11,72E+06 140E+06
Irtifa [ft] - 39.000
Serbest akis hiz1 [m/s] 291,64 237,82
Hiicum agis1 [°] 3,06 3,514
Kayma acis1 [°] 0 0
Ses hiz1 [m/s] 347,19 297,28
Dinamik viskozite [kg/ms] 1.84E-05 1,44E-05
Referans uzunluk [m] 1 26,5176
Referans alan [m?] 1,15316 925,195
Basing [Pa] 79.573,2 17.860
Sicaklik (K] 300 219,95
Yogunluk [kg/m?] 0,9242 0,2829

Optimizasyonda amag fonksiyonu olarak asagida Sekil 3.1.’de ve Cizelge 3.2.’de agiklanan
geometrik kisitlamalara tabi olarak tagima siiriikleme oranini indirmek literatiirdeki benzer
optimizasyon c¢alismalart [108, 113, 116-118] da goz Oniinde bulundurularak,
ongoriilmiistiir. Optimizasyon probleminde tasarim degiskenleri ve kisitlamalari,
aerodinamik agidan en uygun tasarimlari elde etmek icin yeterli alt ve iist sinir degerlerine
sahiptir. N2A-EXTE hava araci i¢in tasarim degiskenleri; kanat agikligi, kanat biikiim agist,
kanat ok acis1, 2 farkli kanat baglanma acis1 ve 4 farkli govde ok agis1 olmak iizere toplamda

9 adettir. Bu calismada ONERA M6 kanadi ve N2A-EXTE hava araci i¢in minimum
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sirtlinme saglayan aerodinamik ac¢idan en uygun konfigiirasyonlar arastirimistir.
Optimizasyon ile yapilan tasarim degisikliklerinin yapisal agirlik, aeroelastik davranig

iizerindeki etkisi, ucus dinamikleri vb. modellenmemistir.

Cizelge 3.2. ONERA M6 optimizasyon probleminde tasarim degiskenleri

Amag fonksiyonu: Tasima siiriikleme oranin1i minimum yapmak

Alt sinir Tasarim degiskenleri Ust siir
1,71 < Kanat en boy orani <2,09
27 < Kanat ok agis1 (°) <33
0,506 < Sivrilme orani <0,618
0,506 < Kanat ucu veter uzunlugu (m) <0,618
-10< Kanat biikiim ag1s1 (°) <10

Cizelge 3.3. N2A EXTE optimizasyon probleminde tasarim degiskenleri

Amag fonksiyonu: Tasima siiriikleme oranint minimum yapmak

Kisaltmalar Alt smir Tasarim degiskenleri Ust sinir
td1 61,745 < Kanat agiklig1 (m) <68,245
td2 -2,0< Kanat biikiim agis1 (°) <2,0
td3 21,78 < Kanat ok agis1 (°) <33,79
td4 5,46 < Baglanma agis1 (°) <8,19
td5 3,28 < Baglanma acis1 (°) <492
td6 52,25 < Ok agi1s1 (°) <78,38
td7 56,50 < Ok agi1s1 (°) <84,75
td8 58,26 < Ok agis1 (°) <8739

td9 58,01 < Ok acis1 (°) <87,13
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td6
td7
td8

td9

Sekil 3.1. Farkli kesitler i¢in tasarim degiskenlerinin gosterimi

3.2. Sayisal Model

Bu béliimde incelenen problemin ¢oziimiinde kullanilan varsayimlar, korunum denklemleri,

sinir sartlart ve art-islem yontemleri sunulmustur.
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3.2.1. Kabuller
Gergeklestirilen sayisal probleme ait genel kabuller agagida maddeler halinde siralanmistir.

o Sikistirilabilir akis

e Hava ideal gaz olarak modellenmistir

e Genel olarak transonik ve bolgesel olarak siipersonik akis rejimi
e Yer ¢ekimi etkileri ihmal edilmistir

e Kimyasal reaksiyonlar ihmal edilmistir

e Viskoz etkiler ihmal edilmistir
3.2.2. Korunum denklemleri

Kartezyen koordinatlarda zamandan bagimsiz sikistirilabilir akis i¢in siireklilik, momentum
ve enerjinin korunumu denklemleri diferansiyel formda bu kisimda sunulmustur. Navier-
Stokes denklemleri viskoz bir akiskanin davranisini tanimlamaktadir. Viskoz etkiler ihmal
edildiginde, korunum denklemlerinin bu basitlestirilmis formuna Euler denklemleri adi
verilmektedir. Euler denklemleri Es. 3.1.'de oldugu gibi konservatif formda kapal1 sekilde
formiile edilirse, soklarin, genisleme dalgalarinin ve delta kanatlar1 tizerindeki girdaplarin
dogru bir sekilde temsil edilmesine izin vermektedir [119]. Es 3.2°de verildigi gibi aki
vektorii (I3 ), konvektif aki (Fc) ve viskoz aki (F,,) olarak ikiye ayrilmaktadir. Mevcut

caligmada viskoz etkiler ihmal edildigi i¢in aki vektorii Es. 3.3’deki gibi konvektif aki
vektoriine esit hale gelmistir. Ayrica konvektif aki vektorii (FC)) kartezyen koordinat

sisteminde Es. 3.4'deki gibi yazilabilmektedir. Konservatif degiskenler vektorii (W), Es.

3.5’de verilen bes bilesenin {i¢ boyutundan olusmaktadir.

o VW) = O(W) 3.1)
F(W) = F(W) + E(W) (32)

:_13
S
I
3|

(W) (3.3)
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pu pv pw
N

F = puv i+ | pv*+p |j+| PwWv |k (3.4)
puw pow pw? +p
(PE +pu (PE +p)v (PE + p)w
p
pu
W=\ pv (3.5)
pw
pE

Sonlu hacimler yonteminde [128,129] Es. 3.1°de verilen korunum denklemleri Q kontrol
hacmi i¢inde integrali alinirsa Es. 3.6 elde edilmektedir. Es. 3.6’daki 2. terimdeki hacim
integrali Diverjans/Gauss teoremi kullanilarak Es. 3.7’deki gibi yiizey integraline
doniistiiriilmektedir. Mevcut problemde bir kaynak terimi olmadigi i¢in Es. 3.7 sag tarafi

sifir esittir ve Es. 3.8 gibi yazilabilir.

a [ oW SR L

— | —dn+ fv.F(W) an =jQ(W) an (3.6)
at J, ot \ 0

a [ oW I

— | =—do+ jﬂ F(W).dS =JQ(W) dn 3.7
at J, ot 50 0

a [ oW N

— | =——do+ 3@ F(W).dS=0 (3.8)
at J, ot 50

Statik ag yapist kabulii ile ortalama deger teoremi kullanilarak aki vektorii kontrol

hacmindeki her yiizey i¢in toplam serisi olarak Es. 3.9°daki gibi ifade edilebilir.
W+ S ), 5 =0
5 Vo 4 FSr = (3.9)

Kontrol hacmine giren ve ¢ikan akilar1 bulmak i¢in hesaplama vektorii (ﬁ) Es. 3.10 gibi

tanimlanmaktadir ve Es. 3.11°deki gibi yazilabilir.
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R(W), =~ ) F(W),.5 (3.10)
f

ow L

EVQ = —R(W)_(2 (311)

Kiitle, momentum ve enerji korunum denklemlerini temsil eden Euler denklemleri ve Es.
3.12’de verilen ideal gaz denklemi Sekil 3.2°de gosterilen ilgili sinir kosullar1 kullanilarak

sikistirilabilir akis i¢in kararli durumda es zamanli olarak ¢oziilmistiir.
P = pRT (3.12)

Burada t, Q, V,, W, ﬁ,?c), E;, §, f, 6, Poos U, V, W, E, p, P, R, T sirasiyla zaman, kontrol
hacmi, hacim, konservatif degiskenler, aki vektorii, konservatif aki vektori, viskoz aki
vektort, kontrol hacmini ¢evreleyen yiizey, her bir yiizey elemant, kaynak terimi, yogunluk,
X yoniindeki hiz bileseni, Y yoniindeki hiz bileseni, Z yoniindeki hiz bileseni, birim kiitle
basina toplam enerji, basing akist vektorii, toplam basing, ideal gaz sabiti ve sicaklig1 ifade

etmektedir.

Korunum denklemlerinin ayriklastirilmasi

Es 3.11 kapali formiilasyonda zaman i¢in birinci mertebeden ileri Euler ile ayriklastirilirsa

Es. 3.13 elde edilmektedir.

— (Tl+ 1) — (Tl)

0 0 _ B ™ (3.13)
n Vo = -R (W, )ﬂ

Es. 3.13’lin sag tarafinda lineer olmayan terimler bulunmaktadir. Es 3.13 sag tarafi (n) zaman

adimt i¢in Taylor serisi agilim1 kullanilarak lineer edilirse Es. 3.14’deki gibi yazilabilir.

_)Q (n+1) _ Wg n) ) aﬁ (Wg ™ ) n+1) — ()
- - oy d —.Q —
W — V,=—|R (W,2 )!2 t s (W Wy ) (3.14)
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Ayrica konservatif terimlerdeki degisim Es. 3.15°deki gibi tanimlanip Es. 3.14 tekrar
diizenlenirse Es 3.16 elde edilmektedir. Son olarak Es 3.16 “[A][x] = [b]” denklem takim1

olarak ifade edilmistir ve denklemin sag tarafi Jacobian matrisi hesaplanarak konservatif

akilar bulunmaktadir. Burada I birim vektorii temsil etmektedir.

— (n+ 1) — (n)

AW, = W, - W, (3.15)
N - [[— (n)
Val | OF (% ") AW, = —R(W) (3.16)
At P\ @ 0 '

3.2.3. Sinir sartlan

OpenFOAM HAD agik kaynak ¢oziiciisiinde bir¢ok sinir kosulu bulunmaktadir. Fiziksel
problemi gercek olarak modelleyebilmek i¢in dogru smir sartlarmin  segilmesi

gerekmektedir. Bu ¢alismada kullanilan sinir sartlart Sekil 3.2°de gosterilmistir.

Uzak g
bolge
Adiyabatik Euler
kati duvar
i 4
< X

Sekil 3.2. Hesaplama hacmi ve siir kosullari
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Basinc uzak bolge sinir kosulu

Kat1 ylizeyden sonlu bir mesafe uzakta, serbest akis degerlerine sahip sinir bolgesi uzak
bolge olarak adlandirilmaktadir ve Es. 3.17°de sunulmustur. Basing uzak bdlge kosulu,
sonsuzdaki serbest akis kosulunu tanimlamak i¢in kullanilmaktadir. Basing uzak alan
kosulunun kullanilmasi ideal gaz denklemini etkinlestirmektedir. Dolayisiyla yogunluk ve

diger parametreler Es. 3.12°de verilen ideal gaz denklemi kullanilarak hesaplanabilmektedir.

-l — - —
V= [userbest akis» Vserbest akis» Wserbest akl§]; T = Tservest akis» P = Pserpest akis (3.17)

Kayan duvar sinir kosulu

Kayma duvart kosulu ile siirtiinmesiz bir ylizey modellenebilir. Matematiksel olarak
yiizeyde hizin normal bilesenini silerken tegetsel bilesenleri ylizeyde dokunulmadan
tutmaktadir. Es 3.17 denklem olarak ve Sekil 3.3.’de sematik olarak gosterilmistir. Kayma
duvari kosulu, duvardaki viskoz etkilerin ihmal edilebilir oldugu ve/veya hiicre boyutunuzun
sinir katman kalinligindan ¢ok daha biiyiik oldugu durumlar i¢indir. Kayma sinir1 ayni
zamanda simetri yiizeyleri i¢cin uygun sinir kosuludur. Kayma kosulu ile, plaka yiizeyindeki

hiz serbest akis hizi ile aynidir, bu nedenle hiz gradyani yoktur.

—s
Vaklskan.n =0 (317)
Kaymaz duvar Kayan duvar
siir kosulu sinir kogulu
- z
A Userbest akis Userbest akis
Udypar = 0 [ Uduvar = Userbest akts
T T
(a) (b)

Sekil 3.3. Kaymaz duvar (a) ve kaymaz duvar (b) sinir kosulunun karsilastirilmasi
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3.2.4. Art-islem yontemleri
Optimizasyon donglisiiniin her adiminda belirlenen tasarim degiskenlerine ve geometrik

kisitlamalara gore tek amag¢ fonksiyonunun maksimize edilmesi amaglanmaktadir. Tasima

katsayis1 (Cp) ve siiriikleme katsayis1 (Cp) sirasiyla Es. 3.18 ve Es. 3.19 kullanilarak

hesaplanmuistir.
Fy
C, = F——— (3.18)
2poo o
Fp
Cp = ————

Burada F;, Fp, pe, Uw, S, sirasiyla tasima kuvveti, siiriikleme kuvveti, serbest akis
bolgesindeki akiskanin yogunlugu, akiskanin hizi ve ylizey alanimi ifade etmektedir.
Aerodinamik kuvvetler OpenFOAM yaziliminda kanat yiizeyindeki basing degerlerinin Es.
3.20'deki gibi integrali alinarak hesaplanmaktadir. Toplam aerodinamik kuvvet
hesaplandiktan sonra, tasima ve siiriikleme kuvvetleri sirasiyla Es. 3.21 ve Es. 3.22°de

verildigi sekilde bulunmaktadir.

nf (kanat)
F= f (t + pl)+dS = Z (t; + piD)e S; (3.20)
kanat i=0
Fi = Feflyasima (3.21)
F—D) = ﬁ°ﬁsﬁrﬁkleme (3.22)

5 R . e
Burada F, 7, I, Ntagimas Msiirikiemes strastyla toplam kuvvet, viskoz stres tensorti,

nf (kanat)’
birim vektor, tasima vektort, stiriikleme vektorii ve aerodinamik yiizeyin her bir elemanini

ifade etmektedir.
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4. YONTEM

Bu boliimde ugan kanat hava araci aerodinamigi ve optimizasyon dongiisiinde yer alan

yazilimlar ve kullanilan yontemler sunulmustur.

4.1. Ucan Kanat Hava Araci Aerodinamigi

Ugus sirasinda hava aracina etki eden dort ana kuvvet vardir ve Sekil 4.1.’de gorsel olarak
verilmistir. Aerodinamik bileske kuvvetin kanat ylizeyine dik olan ve ucagin havada
kalabilmesini saglayan tasima kuvvetidir. Benzer sekilde siirtikleme ise hava aracinin
hareket yoniine paralel ve ters yonde olan diren¢ kuvvetidir. Hava aracinin kiitlesi nedeniyle
daima diinyanin merkezine dogru agirlik kuvveti etki etmektedir. Son olarak siiriikkleme
direncini yenip hava aracinin ilerlemesi i¢cin motor tarafindan olusturulan itki kuvvetidir. Bir
hava aracinin aerodinamik performansi sabit bir tasima kuvveti katsayisina gore siirlikleme
katsayisinin nasil degistigi ile Ol¢lilmektedir. Bu performans tasima kuvveti katsayisinin

stiriikleme katsayisina orani ile belirlenmektedir [120].

-A-

<qrust /_— _
-

\J
|

Sekil 4.1. Hava aracina etkiyen aerodinamik kuvvetler [120]

4.1.1. Ucan kanat hava araci siiriikleme bilesenleri

Hava icerisinde bagil olarak hareket eden hava aracinin karsilastigi dirence siiriikleme
denmektedir [120]. Bir hava aracinin toplam siiriiklemesi, araca etki eden tiim siiriikleme
kuvvetlerinin bileskesidir. Siirlikleme kuvvetleri temel olarak parazit siiriikleme ve
indiiklenmis siiriikleme olmak iizere iki bilesenden olugmaktadir ve Sekil 4.2.’de gorsel

olarak sunulmustur. Ayrica ses listii hizlarda dalga stirtiklemesi de dikkate alinmalidir.
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Ses st
‘ akig rejimi

|
|
1
1
|
|
Toplam : .
o — Parazit Indiklenmis Dalga
Sarukleme + 3 ! + g
Yizey Tasima Sok dalgasi
—> srtinmesi kuvveti : olusumu
ey “Sekil _ Hiicum :
stirtiklemesi acisi I
Enterferans :
suriiklemesi I
1

Sekil 4.2. Akiskanlar mekanigi perspektifinden siiriikleme bilesenleri [120]

Parazit siiriikkleme, ylizey siirtiinmesinden, hava aracinin seklinden ve ugak parcalarinin
birlesme noktalarinda olusan enterferans siiriiklemesinden olusmaktadir. Ayrica ylizey
sirtinme  siirliklemesi ve sekil stiriiklemesi birlikte profil siiriiklemesi olarak
adlandirilmaktadir. Basing siirliklemesi, hava pargaciklarinin belli bir bolgede daha fazla
stkismasindan ve baska bir bolgede daha fazla aralikli olmasindan kaynaklanmaktadir.
Viskoz basing stiriiklemesi tagima kuvvetinin bir pargasi olabilir ve hava araci iizerindeki
normal kuvvetlerin sonucu olugmaktadir. Yiizey siirtlinme siirliklemesi ise tegetsel
kuvvetlerden kaynaklanmaktadir. Akiskanin viskozitesi nedeniyle, yiizeye yakin bolgede
sinir tabakasinda akis yavaslamaktadir ve yiizeyde ise hiz sifirdir. Sinir tabakasinin laminer
ya da tiirbiilansli olmasi, yiizey siirtlinme siiriiklemesi tizerinde biiyiik bir etkiye sahiptir

[121].

Indiiklenmis siiriikleme, aerodinamik yiizeylerin tasima kuvveti olusmasi sonucunda
meydana gelmektedir. Bu tasima kuvveti, firar kenarinda girdaplar olusturmaktadir. Bu
durumda indiiklenmis bir hiicum agisinin olugsmasina neden olur. Bu indiiklenmis hiicum
acist etkili hiicum agisin1 siirlamaktadir. Kanat {izerinde ortaya ¢ikan kuvvet vektori
indiiklenmis siiriiklemeye neden olmaktadir [122]. Prandtl tarafindan olusturulan kaldirma
cizgisi teorisine gore indiiklenen siiriiklemenin kaldirma katsayis: ile iliskisi Es. 4.1°de

verilmistir.
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Burada Cp, , AR, e, sembolleri sirasiyla zaman, indiiklenmis stirtiklenme katsayisi, kanat en

boy orani ve verim faktoriinii ifade etmektedir.

Dalga stiriiklemesi, bir cisim tizerinde siipersonik akis bolgeleri mevcut oldugunda meydana
gelmektedir. Transonik rejimde sok olusumu, akisi ses alt1 hizlara yavaslatan sok dalgalarina
yol agmaktadir. Boyle bir sok dalgasindaki momentum kaybi1 dalga siiriiklenmesine yol agar
[123]. Bu fenomen viskoz olmamasina ragmen, sok dalgas1 bir basing artisina ve ters bir
basing gradyanina yol acar. Bu gradyan sinir tabakanin kalinlasmasina ve hatta ayrilmasina
neden olarak profil siiriiklenmesini artirir. Smir tabakanin sadece kalinlagsmasi Vos ve
Farokhi tarafindan zayif etkilesim olarak adlandirilir [ 124]. Ayrilma da meydana geldiginde,
giiclii etkilesim gerceklesir. Bu durumlarda, laminer sinir tabakalar tiirbiilansl olanlardan

daha 6nce ylizeyden ayrilmaktadir [ 124].

Ugan kanat hava aracinin seyir durumunda trim siirtinmesinin de dikkat alinmasi
gerekmektedir. Liebeck [19], trimlenmis bir u¢an kanat hava aracina sahip olmak igin
aerodinamik basing merkezinin tam olarak agirlik merkezinde bulunmasi gerektigini
belirtmektedir. Basing merkezi ile agirlik merkezi ayni noktada degilse, ugagi boylamasina
trimlemek igin bir kontrol yiizeyi kullanilmasi gereklidir. Irtifa diimeninin moment kolu kisa
oldugundan [15] ve irtifa diimeni sapmasi bir ug¢an kanat hava aracinin merkez gévdesindeki
akisi1 etkilediginden [74], bir ucan kanat hava aracinda kiiciik bir yunuslama momenti

hedeflenmelidir.

4.2. Parametrik Model ve Yiizey Hiicre Ag1 Olusturma (OpenVSP)

“Open Vehicle Sketch Pad” OpenVSP olarak kisaltilmistir [18]. OpenVSP 2012 yilinda agik
kaynak anlagsmasi kapsaminda NASA tarafindan agik kaynak olarak yaymlanmigtir.
Tasarimcilarin  ¢esitli  havacilik calismalarinda kullanabilecekleri {i¢ boyutlu ugak
modellerini hizli bir sekilde olusturmasina imkan taniyan bir parametrik geometri olusturma
aracidir [18]. Yazilim iizerinde yapilan gelistirmeler sayesinde ii¢ boyutlu u¢ak modelleri
icin ayrmtili aerodinamik analizler (VSPAERO) ve temel yapisal analizler

yapilabilmektedir. OpenVSP’de kanat ve gdvde gibi ugagin ana bilesenleri 6nceden
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tanimlanmis sekilde parametrik olarak modellenebilir ve ucak geometrisine kolaylikla
birlestirilebilir. Bu parametrik modelleme kabiliyeti OpenVSP aracina kararlilik
kazandirmaktir. Bununla birlikte havacilik uygulamalarina en biiyiik katkis1 hizli ve dogru
model olusturabilmesidir. Ugak tasariminda yer alan kisilerin agina oldugu parametreler ve
sekil tanimlar1 Onceden tanimlanmis olarak yazilimda mevcut olup Sekil 4.3.°de
gosterilmistir. Ornegin kanat agikligi, kiris kalinligi, siipiirme agis1 ve diger aerodinamik
nicelikler kullanilarak bir kanadi parametrik olarak tasarlanabilir. Bu sayede OpenV SP ucak
tasarim siirecine kolaylik saglarken hiz da kazandirmaktir. Ayrica OpenVSP birimsiz olarak

calismaktadir.

. - o X
( Wing: OneraWing )
Gen| XForm| Sub| Plan| Sect Airfoil | Blending Modity

<< < 1 ' > >>

[] - [m] X
(s | cu | coy | pase | msen |
Num Sections 1 [C Design Variables )
po Pick | a.qjust|
. s 2|
Tip Cluster > 1 100000 Group User_Group -
Parm User_0 :
©BD_AR =1 g190043 XDDM Type: | Variable |  Constant
OOICY Span h}—L' <1.48443
OO0 Area =i} 115949 | Addvariable |  Delete Variable |
/(@) Taper |>k=|} <lose220
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200} Root € ’}_!: <|1.00000 Onerawing XSec_1 Aspect v
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Dihedral > 1 0.00000 [ Save | Load J
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Sekil 4.3. OpenVSP yazilimindaki kesit parametreleri (a) ve tasarim degiskenleri (b)
pencereleri

OpenVSP’de yapilan giincellemeler sayesinde grafik araylizii kullanmadan, kullanicilarin
olusturduklar1 komut dosyalar1 ile yazilimi kullanmasma olanak tanimaktadir [18].

Kullanicilar bu 6zellik sayesinde, ¢ok ¢esitli kullanima sunulan kabiliyeti kullanarak daha
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da hizl1 sekilde parametrik model olusturup analizler yapabilmektedir ve drnek parametrik
geometriler Sekil 4.4.’de sunulmustur [125]. Bu konuda kullanicilara esneklik saglayan
OpenVSP tasarim siireglerine onemli katkilar saglamistir. OpenVSP ile iletisim kurmak i¢in
betik dili olarak AngelScript [126] ve Python [127] yazilim dilleri kullanilmaktadir.
AngelScript, C/C++ kodlama dillerinde yazilmis a¢ik kaynak bir betik dilidir. Kullanicilar
yazdiklar1 komut dizilerini kullanarak geometriler olusturup diizenleyerek ve bir dizi iglevi
yiiriiterek OpenVSP ile etkilesime girebilir. Uygulama programlama arayiizii (API)
araciligiyla komut dosyalar1 olusturarak OpenVSP ile etkilesime ge¢ip optimizasyon ve

tasarim uzay1 arastirmasi i¢in bir¢ok analizi birlikte yiiriitmek miimkiindiir.

Sekil 4.4. OpenVSP yaziliminda olusturulmus 6rnek parametrik modeller [125]

Ayrica OpenVSP, ii¢ boyutlu ucak modellerinin orta dogrulukta HAD analizlerini
gerceklestirme kabiliyetine sahiptir ve bu sekilde kavramsal tasarim siirecine katki
saglamaktadir. HAD analizleri yiiksek dogrulukta yapildiginda tasarim siirecinde 6nemli bir
rol oynamaktadir ama hava aracinin nihai geometrisine karar verilmemisken yani kavramsal
tasarim asamasindayken hesaplama giicii agisindan ¢ok pahali bir yontemdir. Bu nedenle,
tasarimcilar ¢cok zaman ve ¢aba harcamadan ilk tasarimin genel kabuk yapisim
degistirebilecek bir tasarim aracina ihtiyag duymaktadir. OpenVSP tasarimcilara, kabuk
geometrisini kolaylikla degistirme ve temel analizler yapmalari i¢in imkan tanimaktadir ve

kavramsal tasarim siirecindeki bu boslugu doldurmaktadir.
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4.3. Hacim Hiicre Yapisi Olusturma (SUMO/TetGen)

Larosterna firmasi tarafindan SUMO [19] yazilimi igerisinde yer alan “libsurf” kiitiiphanesi
igerisinde yiizey modelleme ve yapilandirilmamis ag olusturmak i¢in geometri bilesenleri
bulunmaktadir. Egri ve ylizey geometrisine sahip nesnelerin ayni anda birden fazla yiizeyleri
icin kesigmeleri verimli bir sekilde hesaplayarak ag olusturmay1 kolaylastiran temel isleve
sahiptir. Farkli dosya formatlarinda ¢esitli HAD problemleri i¢in verimli bir sekilde hem
yiizey hem de hacim hiicre yapisi olusturabilmektedir. “Libsurf” kiitiiphanesi iki adet yiizey
hiicre ireticisi i¢ermektedir. TetGen [20] yazilimi ile “Libsurf” ylizey ag {ireticisi
birlestirilerek PentaGrow isminde bir ag fireticisi gelistirilmistir. PentaGrow RANS

coziiciiler i¢in hibrit dort yiizlii hacim aglar tiretmek i¢in kullanilabilir.

TetGen yiiksek kalitede dort yiizlii hiicre tiretmek icin kullanilan C++ programlama dilinde
yazilmis sayisal metotlar1 ve bilimsel hesaplamay1 iyilestirmeyi amaglayan hiicre
ireticisidir. TetGen Delaunay tabanli algoritmalar kullanarak teorik olarak yliksek
dogrulukta ag olusturmaktadir. Karmasik 3 boyutlu geometrileri i¢in saglam ve hizli bir
sekilde hiicre olusturma kabiliyetine sahiptir. TetGen acik kaynakli bir kod olup kaynak
kodu serbest¢e kullanilabilir. Dort yiizli ag, 3 boyutlu bir alam1 bdlen 3 boyutlu
yapilandirilmamis 1zgaralardan olusmaktadir. F-16 ugagi i¢in 6rnek bir hacim ag1 Sekil
4.5.°de verilmistir. Bu 6zellik karmasik geometrilere ag olusturma esnekligi saglamaktadir.
Ayrica ag igerisinde bolgesel iyilestirmeler kolaylikla olusturulmaktadir. Sonlu elemanlar ve
sonlu hacimler yontemleri gibi kismi diferansiyel denklemlerin sayisal ¢ézlimiinii igeren
problemlerin yayginlasmasi ile TetGen yaziliminin gelismesinde dnemli rol oynamistir.
Olusturulan hiicre kalitesi, sayisal ¢oziimiin dogrulugunu ve yakinsama karakteristigini

biiytik dlgiide etkilemektedir.
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Sekil 4.5. TetGen yazilimi ile olusturulmus F-16 ugagi hacim ag1 [20]

Hiicre olusturma teknolojilerinde son yillarda biiylik gelismeler elde edilmistir. 3 boyutlu
geometrilerin karmasikligi arttikca, hiicre olusturma isleminin basarisizlik oran1 artmaktadir.
2000’11 yilarin basinda TetGen bir¢ok sinirlamaya sahipti, ancak yillar icerisinde ag
olusturma problemlerinin daha iyi anlagilmasiyla yeni algoritmalar gelistirilerek TetGen’in
giivenilirligi ve verimliligi artmistir. ilerleyen yillarda cikan yeni siiriimler ile birlikte
TetGen’in ag kalitesini artirmak ve miihendislik uygulamalarina daha iyi destek olmak i¢in
sezgisel algoritmalar eklenmistir. Ag olusturma isleminin her adimda yapildig bir
optimizasyon dongiisiinde ag olusturma yaziliminin kararlilig1 ve verimliligi cok fazla 6nem
arz etmektedir. Mevcut calismada ONERA M6 kanadi ve N2A-EXTE hava araci igin

iiretilen Euler hacim ag yapilar1 sirastyla Sekil 4.6. ve Sekil 4.7°de verilmistir.
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L.

Sekil 4.6. ONERA M6 i¢in y=0 noktasinda ve y yonii normalinde alinmis kesitte ag yapisi

L.

Sekil 4.7. N2A-EXTE i¢in y=0 noktasinda ve y yonii normalinde alinmis kesitte ag yapisi
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4.4. Hesaplamah Akiskanlar Dinamigi (OpenFOAM)

OpenFOAM her seyden 6nce kismi diferansiyel denklemleri ve adi diferansiyel denklemleri
¢ozmek i¢in kullanilan C++ programlama dilinde yazilmis agik kaynak tabanli bir yazilim
kiitiiphanesidir. OpenFOAM kapsamli multifizik simiilasyonlar1 gergeklestirebilecek

yeteneklere sahiptir. Bunlara 6rnek olarak asagida verilen simiilasyonlar verilmistir;

e Sikistirllamaz ve sikistirilabilir akislar i¢in hesaplamali akiskan dinamigi (HAD),

e Hesaplamali 1s1 transferi ve birlesik 1s1 transferi,

e Yanma ve kimyasal reaksiyonlar,

e Cok fazl akislar ve kiitle transferi,

e Parcacik yontemleri ve Lagrange parcacik izleme,

e Gerilme analizi ve akigkan-kat1 etkilesimi,

e Donen referans cerceveleri, istege bagli ag arabirimi, dinamik ag kullanimi ve
uyarlanabilir ag iyilestirme,

e 6 serbestlik dereceli hareket ¢o6ziicli, hesaplamali aero-akustik, hesaplamali

elektromanyetik, hesaplamali kati mekanigi.

Bu ¢alismada HAD problemlerini sonlu hacimler yontemi kullanarak sayisal olarak ¢6zmek
icin agik kaynak kodlu OpenFOAM yazilimi kullanilmistir. OpenFOAM dosya yapisi olarak
iic ana klasdrden olusmaktadir. Bunlar “0”, “constant” ve “system” klasorleridir. Genel
dosya yapis1 Sekil 4.8.’de verilmistir. Sayisal analizi gerceklestirmek i¢in gereken biitiin
bilgiler (baslangi¢ kosullari, sinir kosullari, ag yapisi, ayriklastirma semalar1 vb.) bu ii¢

klasor igerisinde yer almaktadir.

70 case

=0 70 constant T system
alphat controlDict

p turbulenceProperties fvOptions
T fvSchemes

U fvSolution

transportProperties

Sekil 4.8. OpenFOAM klasor yapist
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“0” dosyasinda c¢oziilecek fiziksel problemin baslangic ve sinir kosullar1 bulunmaktadir.
Omek bir metin dosyas1 Sekil 4.9.°da sunulmustur. Bu kosullar viskoz olmayan
sikistirilabilir akis i¢in hiz, basing, sicaklik, tiirbiilansli 1s1l yayilma katsayisi vb.
parametreler “0” klasoriinde tanimlanir. OpenFOAM igerisinde yer alan bazi sinir kosullari

asagidaki maddelerdeki gibi tanimlanabilir;

e ZeroGradient: Neumann tipi smir kosuldur. Girilen degiskenin sinira olan dik
gradyeninin sifir oldugunu belirtmektedir.

e FixedValue: Dirichlet tipi sinir kosuludur. Girilen degisken sinira sabit olarak atanir. Bu
sabit deger skalar veya vektorel olabilir.

e Slip: Kayma sinir kosuludur. Viskoz olmayan problemlerde duvardaki degiskenin normal

bilesenini siler ve teget bilesenlerine dokunulmaz.

N wf
FoamFile
{
version 2.0;
format ascii:
class volVectorField:
location nom;
object uU:
e S L s
dimensions [0 1 -1 00 0 Q]
boundaryField
{
aircraftc
{
type slip:
value uniform (0 O 0):
Farfield
{
tvpe characteristicFarfieldVelocity:
value uniform (237.394%9€976006615 -0.0 14.577922760960423);
F e S L s

Sekil 4.9. OpenFOAM 6rnek bir basing sinir kosulu metin dosyast

“constant” klasoriinde probleme ait hiicre yapist ve problemin fiziksel 6zelliklerini i¢eren

bilgiler bulunur. “constant” klasoriiniin altinda bulunan “polyMesh” klasoriinde problemin
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¢coziimiinde kullanilacak ag yapisi, noktalar “points”, yiizeyler “faces”, sinir “boundary”,
komsu “neighbour”, sahiplik “owner” dosyalar1 igerisinde bulunur. Ayrica “constant”
klasoriinde problemde kullanilan akiskanin termofiziksel Ozelliklerini
“thermophysicalProperties” dosyasi igerisinde yer almaktadir. Buna ek olarak problemin
coziimiinde kullanilan tiirblilans parametreleri “turbulenceProperties” dosyasi igerisinde

bulunmaktadir.

“system” klasorii icerisinde temel ¢oziicii ayarlari, niimerik ayriklastirma semalar1 ve ¢6ziim
yonteminin detaylarin1 iceren dosyalar vardir. Coziicii ayarlar1 “system” klasoriinde
“controlDict” dosyast igerisinde zaman adimu, iterasyon sayisi, veri kayit ayarlari vb. bilgiler
bulunmaktadir. Diferansiyel denklemlerin ayriklastirma semalarin bulundugu “tvSchemes”
dosyasinda yer almaktadir. Ayrica “fvSolution” dosyasinda her ayrik lineer denklem
sisteminin nasil ¢oziilecegine iligkin talimatlari igerir. Denklem ¢oziiciiler, toleranslar ve

algoritmalar alt sozliik ¢oziiciilerinden kontrol edilir.

4.4.1. OpenFOAM paralellestirme metotlari

OpenFOAM yazilimi tarafindan kullanilan paralel hesaplama ydntemleri, geometrinin ve
iligkili alanlarin parcalara ayrilip farkli islemciler arasinda dagitildig: bir alan ayristirma
islemi olarak bilinmektedir. OpenFOAM'da mevcut olan paralellestirme yontemleri asagida

maddeler halinde verilmistir.

e hierarchical
e manual

* metis

e multiLevel
e scotch

e simple

e structured

“system”  klasoriinde  yer alan  “decomposeParDict”  metin  dosyasinda,
“numberOfSubdomains” anahtar kelimesini kullanarak c¢alismanin ayrigtirilmasi gereken
etki alan1 sayist belirtilmelidir. Kullanilan bu deger mevcut fiziksel ¢ekirdek sayisi ile ayni

olmalidir. “polyMesh” ve “0” klasorleri icindeki bilgiler “decomposePar” komutu
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kullanilarak ayristirilir. Her bir islemei igin klasor olusturulur. Her klasor igerisinde ag
bilgileri, sinir kosullari, baslangi¢ kosullart ve o islemci i¢in ¢dziim dosyalar1 bulunmaktadir.
Bu ¢alismada “scotch” metodu kullanilmistir. Bu metotta kullanicidan istenen tek girdi, alt
alanlarin veya c¢ekirdeklerin sayisidir. Bu yontem islemci siirlarinin sayisini en aza
indirmeye calistigi igin tercih edilmistir [129]. Farkli c¢ekirdek sayilarinda yapilan
Ol¢eklendirme ¢aligmasi sonucunda 5 kat daha fazla ¢ekirdek sayisi kullanildiginda yaklagik

olarak 4 kat hizlanma elde edilmistir.

4.5. Optimizasyon (DAKOTA)

DAKOTA arac1 sayesinde iteratif sekilde kullaniciya esnek bir sekilde yinelemeli analizler
yapma olanag1 saglamaktadir. DAKOTA Sandia National Laboratories tarafindan nesne
yonelimli yaklasim kullanilarak C++ programlama dilinde gelistirilmistir [130].
DAKOTA’nin mevcut kabiliyetleri bagka programlarla kolaylikla uyum i¢inde ¢aligmaya
elveriglidir. DAKOTA "nin sahip oldugu yetenekler asagida maddeler halinde verilmistir.

e Deney tasarimi

En kiigiik kareler yontemleri

Belirsizlik olgtimii

Parametrik ¢alisma

Optimizasyon yontemleri

DAKOTA temel olarak kullanicidan aldigi girdi degiskenlerini kullanarak istege bagl
kullanilacak programa girdi olarak gonderir. Bu ¢calismada DAKOTA tasarim degiskenlerini
belirleyip, bunlar1 OpenVSP programina parametrik model olusturmak i¢in géndermektedir.
Daha sonrasinda OpenFOAM’da yapilan HAD analizlerin ¢iktilarini okuyarak bir sonraki
dongii i¢in yeni tasarim degiskenlerini saglamaktadir. Sekil 1.2.’de bu siirece iligkin temel
slireci gosteren bir genel bakis sunmaktadir. DAKOTA bu ¢alismada kara kutu optimizasyon
aract olarak kullanilmistir. Bunun anlami sadece tasarim degiskenleri ve amag
fonksiyonlariin degerlerini okumakta, ancak anlamlarii veya iligkileri hakkinda bilgiye

sahip olmamaktadir.
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4.5.1. DAKOTA girdi metin dosyasi

DAKOTA, arayiiz ile kontrol edilebildigi gibi bir metin giris dosyas1 kullanilarak kontrol
edilebilir. Ornek bir girdi dosyasinin &rnegi Sekil 4.10.’da verilmistir. Girdi dosyasi birkag

gruptan olusmaktadir, bu gruplar maddeler halinde asagida verilmistir.

e Metot (Method)

e Model (Model)

e Degiskenler (Variables)
¢ Arayiiz (Interface)

e Yanitlar (Responses)

Strateji bolimiinde DAKOTA’da yer alan ileri diizey optimizasyon prosediirleri (hibrit, ok
amagli optimizasyon, pareto vb.) tanimlanmaktadir. Metot kisminda ise DAKOTA’nin
kullanacagi iteratif teknikler belirtilir. Metot boliimii icin diger segenekler ise optimizasyon
yontemleri veya veri ornekleme teknikleridir. Model boliimiinde DAKOTA tarafindan
kullanilan model belirtilir. Model terimi, yinelemeli bir yontemi desteklemek i¢in bir dizi
degiskenin bir dizi yanitla nasil eslestirilecegini belirlemek i¢in mantiksal bir birim olarak

aciklanabilir [130].

Degisken boliimii, optimizasyon parametreleri i¢in gereken tiim bilgileri icerir. Bu
boliimiinde her tasarim degiskeni i¢in bir deger araligi, alt sinirdan baslayip iist sinirla
bitecek sekilde tanimlama yapilmaktadir. Degiskenler siirekli veya siireksiz olabilir ve
tasarim degiskenleri, belirsiz degiskenler ve durum degiskenleri olarak siniflandirilabilir.
Arayliz boliimiinde kullanilan analiz kodu ile veri aligverisinin nasil olacagina dair yontem
belirtilir. Girdi dosyasinin yanit boliimiinde analiz kodundan DAKOTA’ya geri donecek
veriler tanimlanir. Amac fonksiyonu, kisitlamalar, gradyanlar ve Hessian matrisi hakkinda

bilgiler igermektedir.
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crossover rate = 0.8
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sense 'max’
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Sekil 4.10. Ornek bir DAKOTA girdi dosyas1
4.5.2. DAKOTA’da genetik algoritma

Evrimsel bir strateji olarak adlandirilan GA, zayif ¢6ziimleri ayiklamak ve bir optimizasyon
problemine yeni ¢éziimler iiretmek i¢in en uygun olanin hayatta kalmasi prensibine gore
caligmaktadir [131]. Bu teknik Darwin'in biyolojik sistemlerin evrimi {izerine yaptig
caligmalara dayanmaktadir ve J. Holland ve ¢alisma arkadaslar1 1970’lerde bu konuda
yapilan ¢calismalara onciiliik etmistir [92]. Bu teoriye gore tasarim degiskenlerinden elverisli
genetik ozelliklere sahip olan bir ebeveynin daha iyi yavrular {iretmesi sonucunda amag
fonksiyonu maksimum veya minimum yapmak hedeflenmektedir. Ciinkii secilen
ebeveynden sonra gelecek neslin daha iyi performansa sahip olma olasili1 yiiksektir. Bir
degerlendirme i¢in tasarim degiskenleri kromozomlar seklinde kodlanir, caprazlama ve

mutasyon gibi biyolojik siirecler kullanilarak yeni bireyler olusturulur. Optimizasyon
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probleminin tasarim uzayini kesfetmek icin popiilasyonda yeterli cesitlilik saglanmalidir.
GA diger algoritmalarla gore karmasik problemleri paralel bir sekilde ¢ozebilme yetenegine
sahiptir. Diger onemli avantaji ise tiirev hesaplamalar1 yapilmadigi i¢in amag fonksiyonunun

stirekli ve dogrusal olmasina gerek yoktur.

4.5.3. DAKOTA’da tasarim uzaymin kesfedilmesi

Optimizasyona baglamadan Once tasarim uzayindan 6rnekleme yaparken iki temel sorun
ortaya ¢ikmistir. Birincisi tasarim uzayini tam olarak temsil etmek i¢in kag¢ nokta gerektigi
ve ikincisi ise hangi noktalarin secilmesi gerektiginin incelenmesi olmustur. Literatiirde
orneklem biiyiikliigiiniin ne olmas1 gerektigi konusunda standart bir kural bulunmamaktadir.
Nokta secimi konusunda ise en iyi yontemlerden birisi LHS oldugu goriilmektedir.
DAKOTA kullanim kilavuzu [130] LHS’nin kararli oldugunu ve her tiirlii probleme
uyarlanabilecegini belirtmektedir. Degisken sayisina goére az sayida Ornekle model
yanitlarinin ortalamasini ve dogrusal korelasyonlar1 belirleyebilir. Ayrica rastgele numara
ireticisi (RNG) ile tohum numarasi {iiretmek miimkiindiir. Bu stokastik yOntemi
tekrarlanabilir hale getirmek icin bir mekanizma saglar. Ayni tohum numarasi ¢alismalarda

kullanildiginda sonuglar ayn1 olacaktir.

Latin hiperkiip 6rnekleme (LHS)

Rastgele oOrnekleme yontemine gore daha verimli calisan LHS oldukg¢a popiiler bir
yontemdir. Rastgele oOrnekleme kiimelenme karakteristigine sahip oldugunu istenilen
dagilima ulagmak icin ¢ok sayida noktaya ihtiya¢ duyar. Buna 6rnek olarak Sekil 4.11.°de
rastgele olusturulmus 50 nokta i¢in bu iki yontem karsilagtirilmistir. Rastgele ornekleme
yonteminde her 6rnek nokta onceden alinan orneklerden bagimsizken, LHS de esit bir

dagilim istendigi i¢in biitiin 6rnek noktalar1 6nceden sec¢ilmektedir.
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Sekil 4.11. 50 nokta i¢in rastgele (a) ile LHS (b) dagiliminin kiyaslanmasi [84]

Tam bir faktoriyel aramada tasarim uzayindaki her hiicreye karsilik bir nokta belirlenecektir.
Verimi en yliksege ¢ikartirken biitiin tasarim uzayini kapsamak i¢in, her satir ve her siitunda
bir 6rnek noktasi olmasi en iyi durumdur. Yani, noktalarin her bir boyuttaki izdiisiimleri esit
dagilimli olmalidir. LHS ile yapilmig esit dagilimi gosteren histogram grafigi Sekil 4.12.
(a)’da verilmistir, burada yatay ve diisey eksende noktalarin esit sekilde dagildigi agikca

goriilmektedir.
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Sekil 4.12. Her yonde esit dagilim (a), her yonde normal dagilim (b) i¢in 6rnek bir LHS’in
eksenler iizerine izdiisiimii [84]
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Bu tasarim uzayinda herhangi bir satir veya siitunda bir nokta bulundugu duruma Latin
Karesi, daha yliksek boyutlarda Latin Hiperkiipii denilmektedir. Bunu elde etmenin birgok
yolu vardir, 1zgara seklinde 8 adet Latin kare parcalara boliinmiis 2 boyutlu tasarim uzayi
Sekil 4.13.’de sunulmustur. Sekil 4.13. (a) istenilen kriteri saglamaktadir ancak uzay1 ¢ok
iyi temsil etmedigi i¢in tasarim degiskenleri arasindaki iligkiyi kesfedemeyecektir. Sekil
4.13. (b)’de ise her satir ve her siitun i¢in bir 6rnek nokta segilirken tasarim uzayini ¢ok daha

1yl doldurmaktadir.

(a) (b)

Sekil 4.13. Ornekleme stratejilerinin karsilastirilmasi [84]

LHS, ornekler arasindaki mesafeyi maksimum yapmaya calistigimiz bir optimizasyon
problemi olarak diisiiniilebilir. Belirtilen dagilim genellikle 6nceki 6rneklerde oldugu gibi
esit dagilimlidir, ancak Sekil 4.13. (b)’de gosterildigi gibi normal dagilim gibi herhangi bir
dagilim da olabilir. Bu optimizasyon probleminin benzersiz bir ¢ziimii yoktur, bu nedenle
noktalarin kombinasyonunu belirlemek i¢in rastgele siirecler kullanilir. Ayrica, noktalar
genellikle hiicre merkezlerine degil, etki alanindaki herhangi bir noktaya ulagma olasiligina
izin vermek icin belirli bir hiicre i¢inde rastgele bir konuma yerlestirilir. LHS yaklagiminin
avantaji, se¢tigimiz olasilik dagilimlarint doldurmak i¢in biiyiik sayilar yasasina giivenmek
yerine, bunu bir kisitlama olarak zorlamamizdir. Bu yontem, tasarim uzaymi dogru bir
sekilde temsil etmek i¢in ¢ok sayida Ornek gerektirebilir, ancak genellikle rastgele

orneklemeden ¢ok daha azini gerektirir.

Bu boliimde sayisal ¢alisma kapsaminda uygulanan denklemler ve yontemler izah edilmistir.
Sonraki bdliimlerde dogrulama calismalari ve elde edilen sonuglar ayrintili olarak

sunulmustur.
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5. REFERANS CALISMALARININ DOGRULANMASI

Bu boliimde OpenFOAM yazilimi ile gergeklestirilen sayisal ¢alisma ve yaklasimlarin,
referans olarak aliman calismalarin sonuglari ile karsilastirilarak dogrulamasi yapilmistir.
Referans caligmalar olarak ONERA M6 kanadi i¢in hem deneysel [114] hem de sayisal
calisma [132] ve N2A-EXTE [115] hava araci i¢in bir sayisal ¢alisma se¢ilmistir.

5.1. ONERA M6 Kanadi icin Referans Calismalarin Dogrulanmasi

Ik referans calisma olarak Sekil 5.1.’de gdsterilen ONERA M6 kanadi igin yapilmis 2308
test numarali deneysel ¢alisma secilmistir. M6 kanadi 1970°1i yillarin sonunda ONERA
tarafindan gelistirilmistir. Yapilan deneysel ¢alisma ONERA M6 geometrisi i¢in 0,84 Mach
transonik rejimdeki riizgar tiinelinde 1979 yilinda Schmitt ve Charpin tarafindan
gerceklestirilmistir [133]. Deneyde kullanilan kanat geometrisi Sekil 5.2.°’de verilmistir.
Buna ek olarak akis parametreleri 3. Bolimde Cizelge 3.2.°de sunulmustur. Deney

sonucunda kanat tlizerinde 6 farkli kesit i¢in basing katsayilari elde edilmistir.

Sekil 5.1. ONERA M6 kanadi [133]

Hesaplama alani, kanadin veter uzunlugundan 30 kat daha biiylik bir kiire olarak
modellenmistir [132]. Standart sikistirilabilir OpenFOAM ¢oziiciilerinin kararlilik ve
dogruluk sorunlar1 vardir [134]. Fakat ASO calismalar: i¢in oldukca kararli bir ¢oziicii
gerektirmektedir. Bu nedenle mevcut ¢alismada HAD analizleri transonik rejim i¢in “High
Speed Aerodynamic (HiSA) solver” [135] ¢oziiciisii kullanilarak gergeklestirilmistir.
Konvektif terimin ayriklastirilmasinda ikinci dereceden “AUSM+-up” semas1 [136],
difiizyon terimleri i¢in ise ikinci dereceden “Gauss linear corrected” niimerik semasi

kullanilmistir [137] ve tiim semalar detayl sekilde Cizelge 5.1.”de verilmistir.
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Cizelge 5.1. HAD analizlerinde kullanilan niimerik semalar

Ayriklastirma Yontem Aciklama
semalar1
ddtSchemes default bounded dualTime rPseudoDeltaT steadyState I Dereceden
ayriklagtirma
gradSchemes default cellLimited faceLeastSquares linear 0.9 2. Dereceden
ayriklastirma
divSchemes default - -
Laplacian default Gauss linear corrected 2. Dereceden
Schemes ayriklastirma
default linear
Interpolation rho wVanLeer 2. Dereceden
schemes U wVanLeer ayriklastirma
T wVanLeer
snGradSchemes default corrected 2. Dereceden

ayriklastirma

5.1.1. Basin¢ dagihminin referans ¢calisma ile karsilagtirilmasi

Sekil 5.2.’de sunulan kanat boyunca belirli kesitlerde basing katsayist (Cp) ve sok konumu
acisindan deneysel ¢alisma ile mevcut ¢alismanin kiyaslanmasi grafik olarak Sekil 5.3.’de
verilmistir. Deneysel veriler Schmitt ve Charpin [133] tarafindan yapilan 2308 numarali
testten alinmistir. Genel olarak bakildiginda Euler sonuglar1 deneysel verilerle uyumluluk
gostermektedir. Buna ek olarak, kanat boyunca sokun olustugu yeri ve sokun giiciinii tahmin
etmek degiskenlik gostermektedir. Durrani ve Qin [138] tarafindan RANS ve Detached
Eddy Simulation (DES) ¢6ziiciileri kullanilarak yapilmis ¢alismada kanadin kdkiine yakin
bolgede deneye gore daha gii¢lii bir sok dalgasi olustugu rapor edilmistir. Bu bolgedeki sok
giiciinde deney diizeneginden kaynakli 6l¢lim tutarsizligr olabilecegi tahmin edilmektedir
[138]. Buna ek olarak kanat ucunda firar kenarinda basing dagilimi iyi tahmin edilememistir.
Bunun ana nedeni, kanat ucunda olusan karmasik girdaplarin yiiksek dereceli ¢oziiciiler ile
viskozite modelleri kullanarak dahi yeniden iiretilemiyor olmasidir [139]. Sonu¢ olarak
Euler ¢oziiciiler, ile kanat boyunca yer alan kesitlerin ¢ogunlugu icin yeterli dogrulukta

sonuclar elde edilebildigi soylenebilmektedir.



57

y = 0,96 b (Kesit GG)

Sekil 5.2. ONERA Mé6'nin kanat boyunca cesitli kesitlerde Cp dagiliminin kiyaslanmasi
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Sekil 5.3. ONERA M6 kanadinin y = 0,20b (a), y = 0,44b (b), y = 0,65b (c), y = 0,80b (d),
y=0,90b, (e), y=0,96b (f) kanat boyunca Cp dagiliminin kiyaslanmasi

5.1.2. Aerodinamik katsayilarin referans calisma ile karsilastirilmasi

Onceki béliimde Euler ¢oziiciisiiniin transonik bir kanat {izerindeki basing dagilimin
istenilen dogrulukta tahmin edebildigi gosterilmistir. Ancak deneysel veriler aerodinamik
kuvvetler i¢in bir deger igermediginden Yamazaki vd. [132] tarafindan yapilan sayisal
caligma ile aerodinamik kuvvet katsayilar karsilastirilarak dogrulama yapilmistir. Buna ek
olarak 3 farkli Euler ag1 kullanilarak problemin ag yapisindan bagimsizlastirma calismalari

gerceklestirilmistir. Ag yapisi detaylar1 Cizelge 5.2.°de sunulmugtur. Ayrica ag yapist 2 ve
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ag yapisi 3 kullanilarak yapilan analiz sonuglarindaki fark %2’den az oldugu i¢in hesaplama

maliyetini azaltmak adina optimizasyon dongiisiinde ag yapis1 2 kullanilmistir.

Cizelge 5.2. Euler ag yapilarinda kullanilan hiicre sayilar

Ag yapisi Yiizey Hiicre Sayis1 Hacim Hiicre Sayis1
1 119.968 730.167
2 302.596 1.744.204
3 716.312 3.994.912

Aerodinamik kuvvet katsayilari literatiirdeki Yamazaki ve arkadaslar1 [132] tarafindan
yapilmis ¢alisma ile karsilastirilmistir ve sonuglar Cizelge 5.3.’de sunulmustur. Cizelge
5.3.’de agik¢a goriildiigli gibi elde edilen sonuglar ile referans ¢aligma arasinda siirtikleme
ve tagima katsayilarindaki fark %2'den azdir. Bu karsilastirma sonuglarina gore aerodinamik

katsayilar agisindan dogrulama ¢alismas1 ONERA M6 kanadi i¢in tamamlanmistir.

Cizelge 5.3. Kuvvet katsayilarinin referans ¢aligsma ile karsilastirilmasi

Yamazaki ve

digerleri [132] Ag Yapist 1 Ag Yapis12  AgYapisi 3

Cr 0,28374 0,28032 0,28550 0,28535

Cp 0,01798 0,01906 0,01834 0,01807
CL Yiizde fark (%) - 1,21 0,62 0,57
Cp Yiizde fark (%) - 5,97 1,99 0,49

5.2. N2A-EXTE Hava Araci icin Referans Calismalarin Dogrulanmasi

Ikinci referans calisma olarak N2A-EXTE ucan kanat hava araci i¢in Boeing tarafindan
yapilan sayisal calisma secilmistir. HAD analizleri Cizelge 3.2.’de verilen ugus kosullarina
[115] gore yapilmustir. Pointwise yazilimi ile sinir tabaka iceren 3 farkli RANS ag
olusturulup Cizelge 5.4.”de sunulmustur. Olusturulan RANS aglarinda ortalama “y+” degeri
I’in altindadir. Cizelge 3.2.’de belirtilen ugus kosullarina ek olarak hiicum agis1 1°-6,5°
arasinda her 0,5° i¢in bir dizi HAD analizi yapilmistir ve siiriikleme polar grafik olarak Sekil

5.4.°de verilmistir.
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Cizelge 5.4. RANS ag yapilarinda kullanilan hiicre sayilar1 ve sinir tabaka 6zellikleri

Ag Yiizey Hiicre ~ Hacim Hiicre  Ilk sinir tabaka  Biiyiime  Sinir tabaka

yapist Sayist Sayisi yiiksekligi (m) orant sayisl
1 290.315 21.862.499 7,09E-06 1,25 30
2 490.203 38.473.950 7,09E-06 1,25 30
3 981.450 51.951.619 7,09E-06 1,25 30

® AgYapisi 1 ® AgYapisi 2 ® AgYapisi3  =t+==BOEING RANS
0,55

0,50 o
0,45

0,40

0,35 -
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S %o
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0,20 " ¢
) .}'.‘

0,15
0,10 { °
0,05 L

0,00
0,005 0,010 0,015 0,020 0,025 0,030 0,035 0,040

Cp

Sekil 5.4. Mevcut sonuglar ile Boeing RANS [115] i¢in siiriikleme polar1 karsilastirilmasi

0.8 Mach gibi yiiksek hizlarda yiiksek hiicum agilarinda hava aracinin {iist yiizeyinde giiglii
soklar meydana gelmektedir ve bunlar akis ayrilmalarina yol a¢maktadir. Bu bilgi
dogrultusunda, hiicum ag1s1 arttikca mevcut sonuglar ile Boeing RANS sonuglari arasinda
farkliliklar oldugu Sekil 5.4.’de goriilmektedir. Sekil 5.4. siiriikleme polar grafiginde elde
edilen sonuclar, Boeing tarafindan yapilan calismadaki RANS sonuglar1 ile genel olarak bir
uyumluluk gostermektedir. Ayrica N2A-EXTE hava aracinin alt ve st ylizeylerindeki
basing dagilimlar1 Sekil 5.5.°de sunulmustur ve kanat {izerindeki soklar agikca
goriilmektedir. Boylelikle mevcut problem i¢in hiicre sayisindan bagimsizlastirma

caligmalar1 tamamlanmistir.
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Sekil 5.5. RANS N2A-EXTE alt (a) ve tist (b) yiizeylerindeki basing katsayisi konturlari
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6. OPTIMIiZASYON SONUCLARI

Literatiirdeki deneysel ve sayisal c¢alismalar kullanilarak HAD kodu ve ydntemlerin
dogrulanmasindan sonra mevcut tez ¢alismasi kapsaminda transonik seyir durumunda
ONERA M6 kanadi ve N2A-EXTE hava arac1 geometrileri i¢in tamamen agik kaynak ve
HAD tabanli ASO dongiisii kullanilarak optimize edilmistir. Elde edilen ASO sonuglar1 bu

boliimde sunulmustur.

ASO’nun amaci, kanat, kanat profili veya tiim hava araci gibi belirli bir gévdenin, belirli
kisitlamalar ve gereksinimler altinda seklini degistirerek performansini en iist diizeye
cikarmaktir. ASO ¢alismalarinda bir baslangi¢ sekli ile baslayan ve belirtilen kisitlamalar
saglanana kadar verilen geometriyi degistirerek aerodinamik performans acgisindan optimum
geometriyi elde etmeye devam eden iteratif bir siirectir. Aerodinamik performansi
hesaplarken HAD kullanilmistir ve optimizasyon i¢in tek amagli genetik algoritma
kullanilmigtir. Optimizasyon dongiisiinde ag iireticisi her degerlendirmede basariyla ag
olusturamamistir. Optimizasyon dongiisiiniin siirekliligini saglamak adina ag iireticisinden
kaynaklanan hatalarda amag fonksiyonu olarak baslangi¢ geometrisinin tagima-siiriikkleme
katsay1 degeri alinarak bir sonraki degerlendirmeye gecilmistir. ASO ¢alismasinda baslangi¢
ve son geometri i¢in ama¢ fonksiyonunun degisimi incelenmistir. Buna ek olarak HAD
analizlerinin hesaplama maliyetini diisiirmek i¢in optimizasyon dongiisiinde viskoz olmayan

Euler HAD ¢oziiciisii kullanilmistir.
6.1. ONERA M6 Kanadi icin ASO Sonuclar

Sekil 6.1.'de gosterildigi gibi, her optimizasyon dongiisiinde amac fonksiyonunun degisimini
gostermektedir. Degerlendirme sayis1 arttik¢a amag fonksiyonunun iyilestigi Sekil 6.1.'de
acikca goriilebilir. Optimizasyon dongiisii, i¢in bu ¢aligmada toplam degerlendirme sayist
200 olarak belirlenmistir. Bunun nedeni ise 200 dongii boyunca amag fonksiyonunda yeterli
goreli iyilesmenin elde edilmis olmasidir. 200 degerlendirme sonucunda, amag fonksiyonu
yaklasik %17,92 oraninda goreceli olarak maksimize edilmistir, sonuglar Cizelge 6.1.'de

sunulmustur.
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Tasima surukleme orani (L/D)

20 40 60 80 100 120 140
Degerlendirme Sayisi

Baslangig geometrisi Optimize edilmis geometri

160 180 200

Sekil 6.1. Amag fonksiyonun degerlendirme sayisina gore degisimi

Cizelge 6.1. ONERA optimizasyon sonuglar1

Amag fonksiyonu Optlm%.zasyondan Optimizasyondan  Goreceli ;yllestlrme
once sonra (%)
C/Cp 14,707 17,342 17,92

Her dongiide yeni parametrik model i¢in toplam ag olusturma siiresi ortalama 30 saniyede

tamamlanmis ve kararli durum HAD analizi (yakinsama i¢in 1000 iterasyon) 160 ¢ekirdek

kullanilarak ortalama 240 saniyede tamamlanmistir. Toplamda bir dongii yaklasik olarak

ortalama 5 dakikada tamamlanmistir. Optimize edilmis ve baslangic kanat geometrileri i¢in

tasarim parametreleri Cizelge 6.2.de sunulmustur. Baglangic ve optimize edilmis kanat

yiizeyleri i¢in elde edilen basing katsayisi konturlar1 Sekil 6.2.'de ve kanat {izerindeki Mach

konturlar1 Sekil 6.3.’de verilmistir.
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Cizelge 6.2. ONERA M6 tasarim degiskenlerinin karsilastirilmasi

Tasarim degiskenleri gi?rlr?erzltfilgi Op tlgnzloz;:glilmls
Kanat en boy orani 1.90 2,0769
Kanat ok agi1s1 (°) 30 31,901
Sivrilme orani 0,5622 0,5896
Kanat ucu veter uzunlugu (m) 0,5622 0,5210
Kanat biikiim agis1 (°) 0 -1,955

Sekil 6.2.'de optimize edilmis geometride sok giicliniin (yani hiicum kenarindaki mavi
bolgede) baslangic geometrisine kiyasla daha zayif oldugu gézlemlenmistir. Ayrica Sekil
6.3.’de acikca gorildiigl tizere kanat tlizerindeki siipersonik bolge baslangic geometrisine
gore daha kiigiik oldugu gozlemlenmistir. Bu nedenle, kaldirma katsayisi biraz azalmis olsa
da siiriikleme katsayis1 basglangic geometrisine kiyasla yaklasik yari yariya azalmistir.
Optimize edilmis geometride sok giicii daha az oldugu icin tasima / siiriikleme oran

iyilestirilmistir.
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(a) (b)

Sekil 6.2. Orijinal ONERA M6 kanadi (a) ile optimize edilmis ONERA M6 kanadi (b)
iizerindeki basing dagiliminin karsilastirilmasi
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(a) (b)

Sekil 6.3. Orijinal ONERA M6 kanadi (a) ile optimize edilmis ONERA M6 kanadi (b)
tizerindeki siipersonik bolgenin karsilastirilmasi

Basglangic kanat geometrisi ile optimize edilmis kanat geometrisi arasindaki farklar Sekil
6.4.'de gosterilmistir. Sekil 6.4.'de en-boy orani, siipiirme ve sivrilme orani parametrelerinin
ilk geometriye kiyasla arttigi, kanat ucu veter uzunlugu ve biikiim parametrelerinin ise

azaldig1 acikga goriilmektedir.
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(a) (b) (c)

Sekil 6.4. Orijinal ONERA M6 kanadi (a), optimize edilmis ONERA M6 kanadinin (b) ve
bu iki geometrinin {ist {iste koyularak (c) geometrik karsilastiriimasi

6.2. N2A-EXTE Hava Araci icin ASO Sonuglari

N2A-EXTE hava araci i¢in 5. Boliim’de yer alan dogrulama calismalar1 RANS HAD
coziiciisli kullanilarak yapilmistir. 0.8 Mach gibi yiiksek hizlarda atalet kuvvetleri viskoz
kuvvetlere gore daha baskin hale gelmektedir. Mevcut ¢alismada viskoz etkilerin ihmal
edilerek smir tabaka olmadan daha az hiicre sayisina sahip aglar olusturulup Euler HAD
¢oziiclisii ile hesaplama maliyetinin azaltilabilecegi ihtimali arastirilmistir. Bu bilgiler
1s18inda dogrulama ¢alismalar1, N2A-EXTE i¢in 5. Boliim’de izlenilen ayni strateji ile Euler
coziicli kullanilarak HAD analizleri gerceklestirilip dogrulama calismalar1 genisletilmistir.
Ayrmtilart Cizelge 6.3.’de verilen 3 farkli Euler ag1 kullanilarak Sekil 6.5.’de verilen
stiriikleme polar1 grafigi olusturulmustur. Sekilde 6.5.”de agikg¢a goriildiigl gibi hiicre sayisi
arttikga mevcut sonuglar Boeing [115] tarafindan elde edilen sonuglara yakinlik

gostermektedir.

Cizelge 6.3. Euler ag yapilarinda kullanilan hiicre sayilari

Ag yapisi Yiizey Hiicre Sayisi Hacim Hiicre Sayis1
1 290.032 3.827.048
2 520.412 5.891.118

3 981.630 9.904.726
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Sekil 6.5. Euler sonuclari ile Boeing RANS [115] siiriikkleme polar1 karsilagtirilmasi

Seyir ucus kosullarinda N2A-EXTE hava aracinin iizerindeki siipersonik bolge Sekil 6.6.’da
Mach konturlar1 olarak verilmistir. Kanat iizerindeki siipersonik boélgeler, dogrulama

caligmalarinda elde edilen RANS sonuglar ile benzerlik gostermektedir.

1.3e+00
I 2
1

5.7e02

(a) (b)

Sekil 6.6. N2A-EXTE iist (a) ve alt (b) yiizeylerindeki Mach konturlar
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Ayrica RANS ve Euler yaklagimlarini kiyaslamak i¢in hava araci iizerindeki basing
dagilimlar1 Sekil 6.7.’de karsilagtirnlmigtir. Sekil 6.7.’de agikga goriildiigii lizere basing
dagilimlar1 birbirine ¢ok benzerdir. Bu nedenle N2A-EXTE ASO calismalarinda Euler
yaklagimi kullanilmigtir. Buna ek olarak mevcut calisma limitli hesaplama kaynagi
kullanilarak yapildigi i¢cin hesaplama maliyetini azaltmak adina optimizasyon dongiisiinde 6

milyon hiicreden olusan Euler ag yapis1 2 kullanilmistir.

RANS SA Ma = 0.8 RANS SA
En iy ¢oziim a=3.514° En iyi ¢oziim
1.2e+00
[ :
05
—0 Cp
0.5
A
-1.2e+00
Euler, Euler,
En iyi ¢éziim En iyi ¢c6ziim
(a) (b)

Sekil 6.7. RANS ve Euler HAD analizlerinin iist (a) ile alt (b) yiizeylerindeki basing
dagilimlarinin karsilagtiriimasi

Optimizasyon iglemine baglamadan 6nce tasarim uzayimnin kesfedilmesi literatiirde 6nerilen
bir yaklagimdir. Bu sebepten dolay1 ilk dnce belirlenen tasarim parametreleri ve sinirlari i¢in
LHS yaklagimi kullanilarak optimizasyon amaci giidiilmeden tasarim uzaymdan esit
dagilimli 6rnek noktalar segilerek 6rnekleme islemi yapilmistir ve elde edilen sonuclar Sekil

6.8.’de sunulmustur.
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Sekil 6.8. LHS 6rnekleme L/D oraninin degerlendirme sayisina gore degisimi
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Tasarim uzayimnin kesfedilmesi sonucu elde edilen aerodinamik performansi iyi olan tasarim

Tasarim-1 olarak isimlendirilip Sekil 6.9.da sunulmustur. Elde edilen bu tasarim

degiskenleri optimizasyon siirecinde yakinsamayi hizlandirmasi ig¢in baslangi¢c tasarim

noktalar1 olarak kullanilmistir.
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T~

(a) (b)

Sekil 6.9. Baslangi¢ geometrisi (a) ile LHS Ornekleme ile elde edilen hava araci
geometrisinin (b) karsilagtirilmasi

Sekil 6.10.'da N2A-EXTE hava aract i¢in her optimizasyon dongilisiinde amag
fonksiyonunun degisimini  gostermektedir. Degerlendirme sayist arttikca amag
fonksiyonunun 1iyilestigi Sekil 6.10.'da agik¢a goriilebilir. Mevcut iyilestirmeler orijinal
geometri ile kiyaslanmistir. Ayrica yaklasik 600 degerlendirme sonrasinda problem
yakinsama karakteristigi gostermektedir ama daha fazla iyilestirme olabilecegi ihtimalini
aragtirmak i¢in optimizasyona devam edilmistir. Optimizasyon dongiisii yeterli iyilestirme
yakalandig1 i¢in 1200 degerlendirme sayisina ulasinca durdurulmustur. 1200 degerlendirme
sonucunda, amag fonksiyonu maksimum olarak %10,31 oraninda goreceli olarak maksimize

edilmistir.
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Baslangi¢ geometrisi Tasarim-2 Tasarim-3
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Sekil 6.10. N2A-EXTE amag fonksiyonun degerlendirme sayisina gore degisimi

Tasarim uzayindan secilen 3 Ornek tasarimin iyilestirme degerleri Cizelge 6.4.'de
sunulmustur. Boyutsuz aerodinamik katsayilar Cizelge 3.1.°deki referans alan degeri
kullanilarak hesaplanmistir. Secilen calismalarda ilk kriter tasima-siirikleme oraninin
maksimize edilmesi olup ikinci sart olarak Cr ve Cp degerlerinin degisimi de incelenmistir.
Bu inceleme sonucunda goriilmiistiir ki Tasarim-1 tasarimi en ideal tasarimlardan birisidir.
CL degerini yiikselirken ve Cp degeri azalmasindan dolay1 bu durum s6z konusu olmustur.
DAKOTA’da yer alan tek amagli genetik algoritmada lineer olmayan kisitlamalar eklemek
miimkiin olmadi8i i¢in tasima ve siirlikleme katsayilar1 i¢in bir kisitlama yapilamamistir.
Tasarim-2 ve Tasarim-3 i¢in Cp degeri ¢ok az degisirken Cp degeri daha biiyiik oranda
azaltilmistir. Bu durum tasima-siiriikleme oraninda %5’den fazla bir iyilestirme saglamistir.
Baslangi¢ ve optimizasyon sonucunda ortaya ¢ikan hava araclari gorsel olarak Sekil 6.11.'de
verilmistir. Tasarim uzayinin kesfedilmesi ve optimizasyon islemleri sonucunda olusturulan
hava araglarinin tasarim parametrelerinin, baslangic N2A-EXTE geometrisi ile
karsilastirilmasi Cizelge 6.5.’de verilmistir. Secilen 3 6rnek tasarim i¢in de kanat acikliginin,

govde ok acilarinin, kanat biikiim agisinin ve kanat ok agisinin arttig1 gézlemlenmistir.
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Cizelge 6.4. N2A-EXTE optimizasyon sonuglari

Amagc fonksiyonu: Tasima siiriikleme oranini (L/D) maksimum yapmak

) L/D farki CL farki Cp farki
Geometri L/D [%] CL [%] Cpo [%]
Orijinal 28,2134 - 0,262424 - 0,00930139 -
Tasarim-1 29,5683 4,80 0,267881 2,08 0,00905973 -2,66
Tasarim-2 29,771 5,52 0,25951 -1,11 0,00871682 -6,28
Tasarim-3  29.7389 5,41 0,259598 -1,08 0,00872924 -6,15
(a) (b) (c)

Sekil 6.11. Baglangic geometrisi (a) ile optimizasyon ile elde edilen Tasarim-2 (b) ve
Tasarim-3 (c) hava arac1 geometrilerin karsilastirilmasi

Her dongtide yeni parametrik model igin toplam ag olusturma siiresi ortalama 300 saniyede
tamamlanmis ve kararli durum i¢in HAD analizi (yakinsama igin 1500 iterasyon) 320
cekirdek kullanilarak ortalama 1250 saniyede tamamlanmistir. Toplamda bir optimizasyon

dongiisii yaklasik olarak ortalama 26 dakikada tamamlanmaistir.

Cizelge 6.5. N2A EXTE tasarim degiskenlerinin karsilastirilmasi

Kisaltma "l:gsarlm . Baslang} ¢ Tasarim-1  Tasarim-2 Tasarim-3
degiskenleri geometrisi
td1 Kanat agiklig1 (m) 64,996 68,233 67,379 66,587
td2 Biikiim agis1 (°) 0.0 0,045 0,035 1,34

td3 Ok acis1 (°) 28,16 31,05 33,12 33,12




Cizelge 6.5. (devam) N2A EXTE tasarim degiskenlerinin karsilastirilmasi
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Kisaltma deg?sslierg?eri gi?)srll?erfilgi Tasarim-1  Tasarim-2  Tasarim-3
td4 Baglanma agis1 (°) 6,82 6,45 5,59 6,15
td5 Baglanma agis1 (°) 4,10 3,88 3,54 4,79
td6 Ok acis1 (°) 65,31 69,38 68,44 69,21
td7 Ok acis1 (°) 70,63 84,04 80,48 80,20
td8 Ok acis1 (°) 72,82 77,49 84,34 84,34
td9 Ok acis1 (°) 72,61 72,67 58,18 85,16

Ayrica tasarimlarin hacim ve yiizey alam1 olarak karsilastirilmasi Cizelge 6.6.’da

sunulmustur. Elde edilen sonuglarda baslangic geometrisine gore hacim ve yiizey alanlar

arttigr Cizelge 6.6.’da agikca goriilmektedir. Bu durum optimize edilmis hava araclarinda

yolcular i¢in ayrilmis kabin bolgesinin yeterli hacim ve alana sahip oldugunu gostermistir.

Cizelge 6.6. N2A-EXTE tasarimlari i¢in hacim ve yiizey alani karsilastirmasi

Geometri Hacim Hacim farki1 ~ Yiizey alani Yiizey alani farki
[m’] [7%0] [m?] [7%]
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

Buna ek olarak optimizasyon sonucunda elde edilen tasarimlardaki iyilestirmelerin kaynag:

aragtirllmistir. Tim tasarimlar i¢in seyir durumundayken hava araci lizerinde olusan

stipersonik bolge Sekil 6.12.’de verilmistir. Kanat {istiinde olusan siipersonik bdlge tiim

geometrilerde benzerlik gostermektedir. Ancak baslangi¢ geometrisi ile kiyaslandigi zaman

bu siipersonik bolgelerin optimize edilmis hava araglarinda azaldig Sekil 6.12°de agikca

goriilmektedir.

Sekil 6.11. (d) Tasarim-3 hari¢ olmak iizere diger tiim tasarimlarda gévdede sok olustugu

gorilmiistiir. Ancak Tasarim-1 ve Tasarim-2 hava araglarinda gévde iizerinde olusan sok

neredeyse kaybolmak tlizeredir. Kanat iizerindeki stipersonik bdlgenin kiiciilmesi ve govdede

sok olugsmamasi1 durumunda hava aracinin dalga siiriikleme bilesenini azaltmistir.
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Sekil 6.12. Baslangi¢ geometrisi (a), Tasarim-1 (b), Tasarim-2 (c), Tasarim-3 (d) hava
araclarinda iizerindeki Mach konturlar1 ve olusan siipersonik bdlgelerin
karsilastirilmasi

Ayrica elde edilen tiim tasarimlarda Sekil 6.13.’de gosterilen kanat boyunca 4 farkli kesitte
Cp degerleri elde edilmistir ve bunlarin birbiri ile karsilastirilmas1 Sekil 6.14.’de grafik
olarak sunulmustur. Bu kesitler her tasarim i¢in kendi kanat acikligina gore hesaplanmistir.
Sekil 6.14. (b) ve (c)’de acik¢a goriildiigli lizere orijinal geometride daha giiclii bir sok

olusurken optimize edilmis tasarimlarda belirtilen kesitlerde sok giiciiniin daha az oldugu
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gozlemlenmistir. Bu sayede hava aracinin dalga siiriiklemesi bileseninde bir azalma

meydana gelmistir. Boylece tasima-siiriikleme oraninda bir iyilestirme saglanmistir.

b

Sekil 6.13. Basing katsayisinin hesaplandigi kesitlerin hava araci tizerinde sematik gosterimi
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Sekil 6.14. Dort farkl kesitte y = 0,25b (a), y = 0,50b (b), y = 0,75b (¢), y = 0,90b (d) Cp
degerlerinin orijinal geometri ile karsilastirilmasi
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Sekil 6.14. (devam) Dort farkl kesitte y = 0,25b (a), y = 0,50b (b), y = 0,75b (c), y = 0,90b
(d) Cp degerlerinin orijinal geometri ile karsilastiriimasi
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Ayrica optimizasyon sonucunda elde edilen geometrilerin boylamsal statik kararlilik
karakteristigi de aragtirllmistir. Havacilikta kullanilan birgok boyutsuz katsay1 vardir, hava
aracinin yunuslama hareketi i¢in yunuslama moment katsayisi (Cm) kullanilmaktadir ve

formiilii Es. 6.1°de verilmistir [120].

M

Cp = ————
" %pooU(?oSc'

(6.1)

Burada M, p,, Uy, S ve C sirastyla yunuslama momenti, serbest akis bolgesindeki akiskanin
yogunlugu, akigkanin hizini, yiizey alanini ve veter uzunlugunu (Sekil 6.13.’deki c) ifade
etmektedir. C,, Ozellikle hiicum acisina baglh olarak degismektedir. Ayrica havacilikta
hiicum agisindaki degisiklige bagli olarak Cp,’in degisimini ifade etmek i¢in G, olarak

adlandirilan kismi bir tiirev kullanilmaktadir ve formiilii Es 6.2°de verilmistir.

AC,,
Cp = —2
Ma  Aq

<0 (6.2)
Es 6.2°deki denklem kiiciik degisimler kabulii ile Es 6.3’deki gibi yeniden yazilabilir. Hava
araglariin kararli oldugunu sdyleyebilmek i¢in hiicum agisinda pozitif bir degisiklik
oldugunda yunuslama momentinde negatif bir degisiklik olmas1 gerekmektedir. Dolayisiyla

kararli hava araglarinin Gy, , degerinin negatif olmasi beklenmektedir.

dC
qwzgf<0 (6.3)

Bu bilgiler 1518inda secilen 3 ornek tasarim ic¢in hiicum acgisinda 0,5° arttirimla 3°-7°
araliginda bir dizi Euler HAD analizi gerceklestirilmistir. Tiim analizlerde hava aracinin
burnu tam olarak (0,0 0,0 0,0) noktasina yerlestirilmistir. Art islemde C,,, hesaplamalarinda
donme noktas1 olarak Kawaii ve digerleri [115] tarafindan yapilan ¢alismadaki (24,33 0,0
0,0) referans noktas1 kullanilmistir. HAD analizleri sonucunda elde edilen C,;,’in hiicum
agisina gore degisimi Sekil 6.15.’de verilmistir. Buna ek olarak C, nin hiicum agisina gére

degisimi Sekil 6.16.’da verilmistir.
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Sekil 6.15. Yunuslama moment katsayisinin hiicum agisina gore degisimi

Sekil 6.15.’de goriildiigii lizere aecrodinamik basing merkezi optimize edilmis geometrilerde
kanadin arkasina dogru kaymaktadir. Bu sebeple C,, degeri negatif olarak artmaktadir ve
hava araci daha fazla burun asagiya yunuslama hareketi yapmaktadir. Sekil 6.16.”a bakilarak
mevcut yeni tasarimlarin baslangic geometrisine gore statik olarak daha kararli oldugu
sOylenebilir. Yeni tasarimlarin ayni kararlilik davranisi gostermesi i¢in yani Sekil 6.16.’da

aynt egime sahip olmasi i¢in optimize edilmis geometride agirlik merkezinin yerinin

arastirilmasi gerekmektedir.
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7. SONUC VE TARTISMA

Ugan kanat konfigiirasyonu, mevcut geleneksel ucaklara kiyasla uygulanabilir ve daha
avantajli bir segenek olma potansiyeline sahip alternatif bir ugak konfigiirasyonudur. Bu
calismada, oOncelikle ONERA M6 kanadi icin transonik rejimde sayisal bir model
olusturulmus ve deneysel sonuglar kullanilarak dogrulanmistir. Bu sayisal model, tasima-
stirikleme oranimi iyilestirmek i¢in acik kaynakli bir HAD tabanli ASO dongiisii
kullanilmigtir. ASO dongiisii sayesinde transonik rejimde incelenen kanadin tasima-
stirlikleme oran1 goreceli olarak %17,92 oraninda iyilestirilmistir. Bu optimizasyon dongiisti,
herhangi bir lisansa ihtiyag duymadan diger kanat geometrileri ve akis kosullari igin
aerodinamik uygulamalar igin kolayca kullanilabilmektedir. ilk asamada jenerik bir kanat
izerinde yapilan caligmalar ASO dongiisiiniin yeterince kararli oldugu ve iyi ¢alistig1 ortaya

konmustur.

Ikinci asamada ise N2A-EXTE ugan kanat hava arac1 geometrisi i¢in daha ¢ok tasarim
degiskeni kullanilarak transonik seyir kosullarinda gergek bir ucak iizerinde optimizasyon
caligmalar1 yapilmistir. Bu ugan kanat konfiglirasyonun viskoz olmayan optimizasyonunun
sonuclari, baglangi¢c geometri ile optimize edilmis geometri arasinda 6nemli bir siirtiinme
azalmasi oldugunu gostermistir. Geometrik kisitlamalara sahip tek noktali optimizasyon
stratejisi ile baslangi¢c geometrisine gore tasima-siirilkkleme oraninda %10’a ulasan artis ile
sonuclanmistir. Segilen tasarimlar arasindan Tasarim-2 i¢in viskoz olmayan 29,771 liikk
tagima-siiriikleme orani ile sonuclanmistir. Degisen kesitlerle %6,28'lik bir siiriikleme
azalmasi elde edilmistir. Cp degeri 0,00871'e ve Cr degeri ise sadece %1 azalarak 0,2595°¢
diismiistiir. Ucan kanat tasarimlarinin ger¢ek degerinin anlasilmasi i¢in geleneksel ugaklarla
bir karsilagtirma yapilmasi gerekmektedir. Hava aracinin kanat ve gévde bolgeleri lizerinde
olusan soklarin giiciiniin azalmasiyla birlikte hava araci tizerindeki siipersonik bdlgenin
kiiciilmesi sayesinde dalga stiriiklemesi bileseni azaltilmistir. Boylece tagima stiriikleme
oraninda goreceli bir iyilestirme meydana gelmistir. Ayrica optimize edilmis hava araclari
hacim ve yiizey alanlari agisindan kiyaslanmistir. Mevcut yeni tasarimlarda kabin
boliimiiniin Olgtileri yolcu tagimaciligi igin yeterli oldugu goriilmiistiir. Buna ek olarak
optimize edilmis hava araglarinin statik kararlilik karakteristigi de arastirilmistir. Orijinal
geometriye kiyasla yeni tasarimlarin statik olarak daha kararli oldugu bir dizi HAD analizi

yapilarak ortaya konmustur.
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Gelecekte vapilacak calismalar

Oncelikle bu tez c¢alismasinda, hava aracinin sadece aerodinamik performansina
odaklanilmistir. Giincel literatlirde ASO c¢alismalar1 genellikle c¢ok disiplinli olarak
gergeklestirilmektedir. Burada sunulan ASO dongiisii gelecekte yapilacak birgok disiplinli
optimizasyon calismasinin ilk adimi olarak diisiiniilebilir. Ayrica mevcut ¢aligmada sadece
seyir durumu i¢in tek noktada optimize g¢aligmalart yapilmistir. Havacilikta yer alan
optimizasyon problemleri genellikle ¢cok noktali ve ¢ok amagh olarak tanimlanmaktadir.
Mevcut calismada Onerilen strateji kullanilarak farkli gérev profilleri i¢in yakit tiikketiminin
minimize edilmesi ve gorev menzilinin maksimize edilmesi gibi farkli amag fonksiyonlar

hedef olarak belirlenerek mevcut galigmanin kapsami genisletilebilir.

Mevcut ¢aligmada DAKOTA yaziliminin agik kaynak tabanli bdliimlerinden yararlanildig:
icin gradyan tabanli olmayan optimizasyon yontemleri kullanilmistir. En glincel ASO
araglari, bilyiik tasarim uzaylarinda verimli sekilde calistigi icin gradyan tabanl
optimizasyon yontemleri kullanmaktadir. Bu nedenle ileride DAKOTA yazilimi ikame
edecek agik kaynak gradyan tabanli optimizasyon yontemleri ASO dongiisiine entegre

edilerek daha biiyiik tasarim uzayina sahip optimizasyon problemleri ¢oziilebilir.

HAD analizlerinin hesaplama maliyetini azaltmak adina RANS yaklasimi yerine viskoz
etkilerin thmal edildigi Euler yontemi kullanilmistir. Transonik rejim i¢in gayet tutarh
sonuglar alinsa da gercek fizigi modellemek i¢in HAD ¢6ziiciislinde tiirbiilans modelleri
kullanilmahdir. Parametrik model kullanilarak yapilmis ASO dongiisiinde her
degerlendirmede yeniden ag yapist olusturulmaktadir. Bu durum kararli bir ag {ireticisi
gerektirmektedir ancak acik kaynak yazilim olarak ag iireticilerinin bir kararlilik limiti
bulunmaktadir. Bu sebeple gelecekte yapilacak ¢alismada ag deformasyonu (FFD) yaklasimi

kullanilarak dongiiniin kararliliginin ve hizinin daha da arttirilabilecegi dngoriilmektedir.
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