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Insansiz hava araclar1 (IHA'lar), askeri, gdzetleme ve ticari amaglar dahil olmak iizere

cesitli sektorlerde yaygin bir sekilde kullanilmaktadir. Bu araclar, kesif, gozetleme,

haritalama, afet yardimi ve giivenlik uygulamalar1 gibi bir¢ok alanda 6nemli rol

oynamaktadir. THA teknolojisi, hizl1 gelismeler kaydetmekte olup, kullanim alanlar

her gecen giin genislemektedir.

Bu caligmada, XFLRS yazilimi kullanilarak insansiz hava araci tasarlanmis ve asagida

belirtilen durumlara gore yan riizgar kosulunda stabilite analizi yapilmistir. Bunlar;

1.
2.

Agirlik merkezi konumuna gore yan riizgar kosulunda stabilite analizi,
Geleneksel kuyruk V kuyruk ve T kuyrugun yan riizgar kosulunda stabilite
analizi,

Farkli kuyruk airfoiline gore yan riizgar kosulunda stabilite analizi,

Kuyruk konumuna gore yan riizgar kosulunda stabilite analizidir.



[lk asama olarak tasarimda kullanilacak kanat icin MH-32 airfoili XFLR5'e
tanimlandi. Kuyruk i¢in XFLRS veritabanindan NACA 0010 airfoili yiklendi. MH-32
kanat airfoili, yiiksek hizlarda diisiik direng saglayan ve iyi yiik tasima kapasitesine
sahip bir airfoildir. Bu, IHA'nin hizli ve uzun menzilli uguslar i¢in uygun olmasini
saglar. NACA 0010 kuyruk airfoili ise stabilite ve kontrol saglamak igin tercih
edilebilir, ¢linkii genellikle disiik hizlarda stabiliteyi artirir ve manevra kabiliyetini

tyilestirir.

MH-32 ve NACA 0010 airfoillerinin performans analizi, bir dizi Reynolds sayis1 ve
hiicum agisinda gergeklestirildi. Analiz turd 1 secildi. Bu analiz turd artan Reynolds
sayilarini kullanan bir analizdir. Her artan Reynolds sayisinda bir dizi hiicum agist
degerlendirilebilir. XFLRS5 hesaplamalari i¢cin Reynolds sayilar1 30.000 ile 1.500.000
arasinda degismekte olup 30.000'lik artiglarla artirildi. Alfa, hiicum agis1, her Reynolds

sayis1 artisinda -6 dereceden 16 dereceye kadar degisti.

XFLR5'te “Batch Analysis” uygulanarak airfoil performans verileri hesaplandiktan
sonra, XFLR5'teki "Wing and Plane Design" modiilii kullanilarak IHA nin kanat ve
kuyruk tasarimina gegildi. Kanadin 6n kenar1 referans noktas1 x=0 olarak belirlendi.
Govde boyunca merkez ¢izgi y=0 olarak belirlendi. Zemin, referans noktas1 z=0 olarak
kullanildi. XFLRS, tiim girdilere dayanarak atalet 6zelliklerini ve agirlik merkezini
hesapladi. Sekil 3.8’de goriildiigii tizere “Plane Inertia” boliimiinden kanat, kuyruk ve
diger agirliklar i¢in farkli degerlerde kiitle tanimlamalar1 yapildi. Bu ¢alismada yapilan
tiim analizler bu tasarim {izerinden kanat kuyruk aras1 mesafe, agirlik merkezi, Aspect
Ratio (AR) karsilastirmasi i¢i kuyruk span ve veter, kuyruk airfoili, kuyruk tipi ve

kanat ve kuyrugun tilt acis1 degistirilerek yapilmstir.

Tasarim asamasi bittikten sonra stabilite analizi yapilmistir.

Agirlik merkezi konumuna gore yan riizgar kosulunda stabilite analizi incelendiginde
ucagin agirlik merkezinin kanattan kuyruga dogru kaymasiyla yan riizgar etkilerinin
azaldiginm1 gostermektedir. Bu durum, yanal hizin ve yuvarlanma agisinin azaldigini ve
ucagin daha stabil bir ucus performansi sergiledigini isaret etmektedir (Sekil 4.1.9 ve
4.1.10). Ayrica, agirlik merkezinin kanattan kuyruga dogru kaymasiyla yalpalama ac1

degisiminin ve yon agisinin zamanla arttigini belirtmek miimkiindiir (Sekil 4.1.11 ve
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4.1.12). Root locus analizleri ise agirlik merkezinin bu yonde kaymasiyla roll
damping, dutch roll ve spiral modlarinda kararliligin azaldigini, short period ve
phugoid modlarinda da kararliligin azaldigin1 gostermektedir (Sekil 4.1.13 ve 4.1.14).
Geleneksel kuyruk V kuyruk ve T kuyrugun yan riizgar kosulunda stabilite analizi
incelendiginde Root locus analizleri, agirlik merkezinin kanattan kuyruga dogru
kaymasiyla farkli kuyruk tasarimlarinin kararlilik durumlarini inceler. Sekil 4.2.13 ve
4.2.14'te, agirlik merkezi bu yonde kaydikg¢a T-Tail kuyruk tasariminin roll damping
ve spiral modunda daha kararli oldugu, Dutch roll modunda ise V-Tail kuyruk
tasariminin daha kararli oldugu belirtilmistir. Benzer sekilde, short period modunda

V-Tail kuyruk tasariminin en kararli oldugu goriilmiistiir.

Farkli kuyruk airfoillerine gore yan riizgar kosulunda stabilite analiz sonuglarina gore,
farkli kuyruk airfoillerinin yan riizgar etkisinde u¢agin yanal hiz, yuvarlanma agisi,
yalpalama agis1 ve yon agis1 degisimine olan etkisi incelenmistir. Sekil 4.3.9, 4.3.10,
4.3.11 ve 4.3.12'de gosterilen grafiklerde, ti¢ farkli kuyruk airfoili igin degerlerin
birbirine ¢ok yakin oldugu ve farkli kuyruk airfoillerinin yan riizgar etkisinde belirgin
bir fark yaratmadigi goriilmiistiir. Ayrica, root locus analizlerinde (Sekil 4.3.13 ve
4.3.14), farkli kuyruk airfoillerinin sistemin kararliligina herhangi bir etkisinin

olmadig: tespit edilmistir.

Kuyruk konumuna gore yan riizgar kosulunda stabilite analiz sonuglarma gore,
geleneksel kuyruk tipi kullanilan IHA'min kanat ve kuyruk arasindaki mesafenin
artmastyla yan riizgar kosullarinda u¢agin yanal hiz, yuvarlanma agisi, yalpalama agisi
ve yon acis1 degisimindeki davraniglar incelenmistir. Sekil 4.4.9'da, kanat ve kuyruk
arasindaki mesafenin artmasiyla birlikte ugagin yan riizgar kosullarinda yanal hiz
degisiminin azaldig1 belirtilmistir. Ayrica, Sekil 4.4.10, 4.4.11 ve 4.4.12'de, kanat ve
kuyruk arasindaki mesafenin artmasiyla ugagin yuvarlanma, yalpalama ve yon agisi

degisimlerinin azaldig1 gézlemlenmistir.

Root locus analizleri, kanat ve kuyruk arasindaki mesafenin roll damping ve short
period modlarindaki kararlilik iizerindeki etkisini incelemistir. Sekil 4.4.13 ve
4.4.14'te, kanat ve kuyruk arasindaki mesafenin kisalmasiyla birlikte ucagin roll

damping ve short period modlarinda daha kararli bir davranis sergiledigi goriilmiistiir.

Vi



Her durum i¢in aerodinamik veriler elde edilmis ve stabilite iizerindeki etkileri
incelenmistir. Elde edilen veriler, insansiz hava araclarinin tasarimi ve stabilite

performansi hakkinda kapsamli bir anlayis saglamaktadir.

Yapilan analizler sonucunda, IHA tasariminda kullanilan parametrelerin stabilite
lizerindeki etkileri belirlenmistir. Ozellikle, agirlik merkezi konumunun, kuyruk
tipinin ve kanat-kuyruk aras1 mesafenin IHA'nin yan riizgar kosullarindaki stabilitesini
etkiledigi goriilmiistiir. Bu bulgular, IHA tasariminda stabilite analizinin 6nemini

vurgulamakta ve literatiire yeni bir bakis agis1 getirmektedir.
Anahtar Sozcikler : Insansiz hava araci, Stabilite analizi, Aerodinamik, Yan riizgar

kosulu
Bilim Kodu : 91410
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Unmanned Aerial Vehicles (UAVs) are widely used in various sectors including
military, surveillance, and commercial purposes. These vehicles play an important role
in many areas such as reconnaissance, surveillance, mapping, disaster relief, and
security applications. UAV technology is rapidly advancing, and its applications are
expanding day by day.

In this study, an unmanned aerial vehicle was designed using XFLR5 software, and
stability analysis under crosswind conditions was conducted according to the

following situations:

1. Stability analysis under crosswind conditions according to the center of gravity
position,

2. Stability analysis of traditional tail V-tail and T-tail designs under crosswind
conditions,

3. Stability analysis under crosswind conditions for different tail profiles,
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4. Stability analysis under crosswind conditions according to tail position.

As the first step, the MH-32 airfoil was defined in XFLRS5 for the wing to be used in
the design. The NACA 0010 airfoil was loaded from the XFLR5 database for the tail.
The MH-32 wing profile provides low drag at high speeds and has good load-carrying
capacity, making it suitable for fast and long-range flights. The NACA 0010 tail
profile, on the other hand, can be preferred to provide stability and control as it

generally enhances stability at low speeds and improves maneuverability.

Performance analysis of MH-32 and NACA 0010 airfoils was conducted at various
Reynolds numbers and angles of attack. Type 1 analysis was selected, which uses
increasing Reynolds numbers for analysis. A range of angles of attack from -6 degrees
to 16 degrees was evaluated for each increasing Reynolds number. Reynolds numbers
for XFLRS5 calculations ranged from 30,000 to 1,500,000, increasing with increments
of 30,000.

After calculating the performance data using "Batch Analysis" in XFLRS5, the wing
and tail design of the UAV were performed using the "Wing and Plane Design™ module
in XFLRS5. The leading edge of the wing was defined as the reference point x=0. The
centerline along the fuselage was set as y=0. The ground was used as the reference
point z=0. XFLRS5 calculated the inertia properties and center of gravity based on all
inputs. Different mass definitions were made for the wing, tail, and other weights from
the "Plane Inertia" section as shown in Figure 3.8. All analyses conducted in this study
were based on this design, and stability analyses were performed by varying
parameters such as wing-tail distance, center of gravity, Aspect Ratio (AR)
comparison, tail span and sweep, tail profile, tail type, and tilt angle of the wing and
tail.

After the design stage, stability analysis was conducted. When examining stability
analysis under crosswind conditions according to the center of gravity position, it was
observed that as the center of gravity of the aircraft moved from the wing to the tail,
the effects of crosswinds decreased. This indicates a decrease in lateral speed and roll

angle, leading to a more stable flight performance for the aircraft (Figures 4.1.9 and
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4.1.10). Additionally, it can be noted that with the movement of the center of gravity
from the wing to the tail, the yaw rate change and direction angle increased over time
(Figures 4.1.11 and 4.1.12). Root locus analyses indicate that with this shift in the
center of gravity, stability decreases in roll damping, dutch roll, and spiral modes, and
stability also decreases in short period and phugoid modes (Figures 4.1.13 and 4.1.14).
When examining stability analysis under crosswind conditions for traditional tail V-
tail and T-tail designs, Root locus analyses evaluate the stability conditions of different
tail designs as the center of gravity moves from the wing to the tail. In Figures 4.2.13
and 4.2.14, it is indicated that as the center of gravity shifts in this direction, the T-Tail
tail design is more stable in roll damping and spiral modes, while the V-Tail tail design
is more stable in Dutch roll mode. Similarly, it was observed that the V-Tail tail design

is most stable in the short period mode.

According to the stability analysis results under crosswind conditions for different tail
profiles, the effect of different tail profiles on the lateral speed, roll angle, yaw rate,
and direction angle change of the aircraft under crosswind conditions was examined.
Figures 4.3.9,4.3.10,4.3.11, and 4.3.12 show that values for three different tail profiles
are very close to each other, and different tail profiles do not create a significant
difference in crosswind effects. In addition, in root locus analyses (Figures 4.3.13 and
4.3.14), it was determined that different tail profiles do not have any effect on the

stability of the system.

According to the stability analysis results under crosswind conditions according to tail
position, the behavior of the aircraft's lateral speed, roll angle, yaw rate, and direction
angle changes under crosswind conditions was examined as the wing and tail distance
of the UAV using traditional tail types increased. Figure 4.4.9 indicates that with the
increase in the distance between the wing and tail, the lateral speed change of the
aircraft decreases under crosswind conditions. Additionally, in Figures 4.4.10, 4.4.11,
and 4.4.12, it was observed that as the distance between the wing and tail increased,

the changes in roll, yaw, and pitch angles of the aircraft decreased.

Root locus analyses examined the effect of the distance between the wing and tail on

roll damping and short period modes. In Figures 4.4.13 and 4.4.14, it was observed



that as the distance between the wing and tail decreased, the aircraft exhibited a more
stable behavior in roll damping and short period modes.

Aerodynamic data were obtained for each condition, and their effects on stability were
examined. The obtained data provide a comprehensive understanding of UAV design
and stability performance.

As a result of the analyses, the effects of parameters used in UAV design on stability
were determined. In particular, it was observed that the center of gravity position, tail
type, and wing-tail distance affect the stability of the UAV under crosswind conditions.
These findings emphasize the importance of stability analysis in UAV design and

provide a new perspective to the literature.

Key Word : Unmanned aerial vehicle, Stability analysis, Aerodynamics,

Crosswind condition.

Science Code : 91410
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BOLUM 1

GIRIS

Bugiin, teknoloji ve bilim alanindaki gelismeler, bazi yeniliklerin insan yasamina
girmesine yardimct olmustur Artan niifus, dogal kaynaklardaki azalma ve insanlarin
hava, su ve toprak Uzerindeki etkileri, cevreyi 6lcmek ve izlemeyi dnemli hale
getirmistir. Modern hava durumu ve kara tabanli ile uydu temelli teknolojilerle, veriler
daha kesin ve hizli bir sekilde elde edilmekte ve gerekli analizler yapilarak sonuglar

farkli sekillerde sunulabilmektedir[1-2].

Havacilik alanindaki ¢alismalar, iletisim, elektronik ve navigasyon teknolojilerinin bir
araya gelmesiyle bugiin askeri ve sivil alanlarda farkli amaglarla kullanilan insansiz
Hava Araglari'min (IHA) gelisimine onciiliik etmistir. IHA, maliyet, hiz ve zaman
avantajlar1 sayesinde diinya genelinde, lilkemizde oldugu gibi, yaygin bir kullanim
alam bulmustur. Geleneksel ydntemlere bir alternatif olarak sunulan IHA ile
gerceklestirilen uygulamalarda; daha iyi mekansal ve zamansal ¢oziiniirliik ile diisiik

maliyetli veri tliretimi saglanmaktadir.

Gelisen teknoloji ile birlikte, IHA'lar askeri ¢alismalarda, meteorolojik ve jeolojik
aragtirmalarda, dogal afet yonetiminde, arkeolojik sitelerin incelenmesinde, toprak
kaymalarinin incelenmesinde, uluslararasi sinir devriyesinde, orman yangini tespitinde

ve radyasyon seviyelerinin incelenmesinde kullanilmaktadir [3-8].

Son yillarda, Kiiresel Konumlandirma Uydu Sistemi (KKUS) ve yiiksek ¢oziiniirliikli
kameralar entegre edilmis ve bilimsel calismalarda uzaktan algilama, dijital harita

uretimi ve fotogrametri alanlarinda kullanilmaya baglanmistir [9].



1.1. INSANSIZ HAVA ARACLARI

1.1.1. insansiz Hava Araci (IHA) Tanimi ve Smiflandirmasi

Birgok kurulus tarafindan yapilan cesitli IHA tanimlarmin yani sira, akademisyenler
tarafindan yapilan tanimlar da bulunmaktadir. Kuzey Atlantik Antlasmas1 Orgiitii
(NATO) tarafindan yapilan tanima gore, IHA; iizerinde herhangi bir canli varlik
bulunmayan, uzaktan veya otonom olarak ugabilen, gorevini tamamladiktan sonra
belirli ekipmanlari yiikleyerek geri donebilen ve inis yapabilen bir hava araci olarak
tanimlanmaktadir [10] Tiirk Dil Kurumu'na gore, IHA; giivenlik agisindan belirli bir
alanin gdzetimi ve kontrolii i¢in gerekli araglarla donatilmis ve uzaktan komuta ile

ucan bir ara¢ olarak tanimlanmaktadir [11].

Ulastirma ve Altyap1 Bakanligi'na bagli Sivil Havacilik Genel Miidiirligli (SHGM)
tarafindan yapilan tanima gore, IHA; Insansiz Hava Araci Sistemleri'nin bir bileseni
olarak igletilen, aerodinamik kuvvetlerle siirekli ucabilen, iizerinde pilot bulunmayan
uzaktan kumandal: bir IHA pilotu tarafindan komuta edilen veya otonom ugus IHA

pilotu tarafindan tasarlanan ve ugurulan bir hava araci olarak tanimlanmaktadir [12].

Akademik ortamda IHA'lar i¢in belirli bir tanim bulunmasa da, en ¢ok tercih edilen
tanim su sekildedir: IHA'lar, pilot tarafindan kontrol edilmeyen, iizerlerinde 8l¢iim
amacia uygun olarak cesitli cihazlarla (kamera, video kamera, lazer tarama cihazi
vb.) uzaktan komutla yonlendirilen veya ucus yolunu 6nceden planlayarak otonom

olarak ucan hava araglaridir [13].

Ticari kullanimlar ve gelisen teknolojinin etkisiyle, IHA'lar cesitli sekillerde
smiflandirilmustir. Uluslararasi tanimlamalardan dolay: IHA'lar yiikseklik durumlarina
gore simiflandirilsa da [14], SHGM, IHA'lar tagtyabilecekleri yiik agirligia ve kanat
yapilarina gore siniflandirmaktadir. THA'lar, kanat yapilar1 agisindan sabit kanatl

(Sekil 1.1.a) ve doner kanatli (Sekil 1.1.b) olarak iki gruba ayrilmaktadir.



Sekil 1.1.a. Sabit kanatli [HA. Sekil 1.1.b. Déner kanatli [HA.

Sabit kanatli THA sistemleri, giiciinii kuyruk kismindaki elektrik veya i¢ten yanmali
motorundan alarak ince kanatlar1 sayesinde hava siirtiinmesini etkisiz hale getirerek
havada hizlanma olanag saglar. Kanatlar1 i¢indeki kontrol yiizeyleri sayesinde havada
yonlendirme kontrolii ve yiikseklik kontrolii saglar. Bu kanat yapisiyla havada
stiziilme yetenegine sahip olan bu araglar, uzun siire havada kalabilirler, ancak dikey
olarak kalkis ve inis yapma yeteneklerinin smirli olmasi sabit kanatli IHA'larin
eksikligidir [15]. Otomatik ucus haricinde manuel kullanim ile kontrol edilmesi
istendiginde deneyimli bir beceri gerektirir. Bu sistemlerde, kalkis ve inis sirasinda
yasanan zorluklardan dolay1 inislerde parasiit agilir ve kalkislarda bir firlatma rampasi

veya manuel firlatma yontemi kullanilir [16].

Déner kanatli IHA'lar, kullanicilar tarafindan kullanim kolayligi ve maliyet agisindan
bugiin daha fazla tercih edilmektedir. Bu sistemlerde, motorlar ayn1 anda saat yoniinde
veya saat yoniiniin tersine donerek kalkis yapar ve manevra kabiliyeti kazanir. Onde
ve arkada yer alan pervanelerin dengeli itisi sayesinde havada stabil bir sekilde kalmas1
saglanir [15]. Déner kanathi IHA'larin en biiyiik avantajlarindan biri, kalkis ve inis
sirasinda manuel veya otomatik olarak sabit bir noktada dikey olarak inebilmeleridir.
Bu 6zellik, kullanicilarin profesyonel egitim ihtiyaci olmadan kolayca kullanmalarina
olanak tanir. Ayrica, yiikksek manevra kabiliyeti ve sabit bir noktada donebilme ve asili
kalabilme yetenegi bir¢ok avantaj saglar. Doner kanatli IHA'larin avantajlarina ek
olarak, dezavantajlar1 da bulunmaktadir. Elektronik ve mekanik olarak karmasik bir
yapiya sahip olduklarindan, bakim ve onarimlar1 zordur. Havadaki yavas hareket
etmeleri ve diisiik ucus siireleri nedeniyle calisma alanini tarayabilmek i¢in birden

fazla kalkis ve inis gereklidir. Bu, islem siiresini ve biit¢eyi arttirir [17].



[HA'lar, tasidiklar1 agirhga gore dort farkli baslik altinda siniflandiriimaktadir [12].
Bunlar:

1. IHAO: Maksimum kalkis agirligi 500 g (dahil) - 4 kg arasinda,

2. IHA1: Maksimum kalkis agirhigi 4 kg (dahil) - 25 kg arasinda,

3. IHA2: Maksimum kalkis agirlig1 25 kg (dahil) - 150 kg arasinda,

4. THA3: Maksimum kalkis agirhigi 150 kg (dahil) iizeri olan IHA'lar.

IHAO ve IHA1 grup sistemleri, 6zellikle IHA Sistemleri Talimati mevzuatina gére,
arkeolojik siteler, felaket bolgeleri, maden sahalar1 ve insaat alanlar1 gibi alanlarda,
Ozellikle sivil kullanim alanlarinda haritalama ¢aligmalarinda yaygin olarak

kullanilmaktadir.

Diinya genelinde [HA'larm siniflandirilmasi incelendiginde, Cin, Rusya, Malezya,
Ingiltere, Kanada, Hindistan, Japonya, AB ve ABD'nin yasalarinda kiigiik farklarla
benzer diizenlemeler oldugu goriilmektedir. Ornegin, Birlesik Krallik, Kanada ve

Malezya gibi iilkeler, UAV1 iist sinifin1 20 kilogram olarak kabul etmektedir [18].
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Sekil 1.2. Insansiz hava araglarinin siniflandiriimasi [19].

1.1.2. iHA'"lar Hakkinda Genel Bilgiler

[HA'lar: GNSS (Kiiresel Konum Belirleme Sistemi), lazer ve kizildtesi kameralar gibi

yiiksek teknoloji cihazlarla donatilmistir. Insansiz hava araglari, seyir kontrol

mekanizmasi, veri baglanti mekanizmasi, firlatma/kalkis mekanizmasi ve gii¢ kaynagi

gibi bilesenlerden olusur. IHA'min 6n kismi, tiim dedektdrlerin ve ugus

mekanizmalariin bulundugu yerdir. Geriye kalan kisimda ise donanim ve yazilim
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mekanizmalar1 bulunmaktadir. THA, uzaktan komut sistemi ile manuel olarak kontrol
edilir. Kontrol iinitesindeki ¢ubuklar, farkli yonlere hareketlere izin verir ve IHA'nin
dengeyi trim diigmeleri ile koruyarak ayarlanmasina olanak tanir. Ayrica, uzaktan
kontrol mekanizmasindaki ekranlar, sabit kameralardan ¢evrimigi video goriintiileri
elde etmek i¢in de kullanilir. Ayrica, GNSS'nin yardimiyla belirli bir ylikseklikte
onceden belirlenmis bir cizgide IHA'min bagimsiz ucuslar1 gerceklestirilebilir. Bu
sekilde yapilan otonom uguslar, bugiin daha yaygin hale gelmistir. Bu 6zellik, sivil

kullanicilarin IHA teknolojilerine artan ilgisinin énemli bir nedenidir. [20]

Navigasyon Sistemi insansiz Hava Araci
-Ugak konumlandirma -Govde, motor(lar), yakit
-GNSS sensorii -Ugus kontrol sistemi
// -ivmedlger tabanli seyriisefer sistemi -Sabit kanatli, gok pervaneli, helikopter

Barometre

e — /(=)
PUS
e 3V Z vk
VeriBaglantis A -Gimbal(Dengeleyici)

-Kamera, lidar veya diger

-Vericiler ve alicilar sensorler

-Ugak ile yer kontrol istasyonu arasinda
ﬁ\ ¢cift yonlii iletisim baglantisi

S [ ()
Yer Kontrol istasyonu I I I I
-Kontrol merkezi

-Gorev planlama insan Operatér(ler)

-Bilgisayar, mobil cihaz ve/veya -Pilot ve yiik operatérii
uzaktan radyo kontrol cihazi -Giivenlik igin gézlemci

Sekil 1.3. THA sistemlerinin bilesenleri [21]
1.1.3. THA'larin Diger Hava Araclarina Gore Avantajlari ve Dezavantajlari

[HA"larin klasik 6lgiim (Insanlar ya da manuel cihazlar araciligiyla gerceklestirilen

Icim) yontemlerine iistiin olan baz1 yonleri asagida listelenmistir [22].

1. Bulutlu hava kosullarinda klasik 6l¢lim yontemlerine gore daha saglikli

sonuclar verebilir.



Diger yontemlere gore IHA'larmn en 6nemli avantaji, yasam tehdit eden
alanlarda ve yiksek risk potansiyeline sahip uygulama alanlarinda kolayca
kullanilabilmesidir. Riskli alanlara bir Ornek; volkan bolgeleri, kimyasal
depolama alanlari, deprem bolgeleri, sel vb. dogal afetlerin ve niikleer enerji

santrallerinin bulundugu alanlardir.

Klasik yontemlerde genellikle veriler ofis ¢alismalari sonrasinda elde edilir.

Ancak, THA'larda bu durum hizl1 ve eszamanli veri elde etme olanag1 saglar.

[HA'lar ayrica dijital yiizey modelleri ve 3D modeller igin yiiksek ¢oziiniirliiklii
doku haritalarinin olusturulmasinda da kullanilir. Déner kanath IHA'lar, dikey
olarak kalkabilir ve havada asil1 bir sekilde kalabilirler, bu nedenle kameralari
tizerinde yatay ve dikey olarak hareket ettirerek sabit bir noktadan fotograflar
cekebilirler. Bu 0Ozellikler sayesinde 3D modeller olusturmada veya ozel

arastirmalarda kolayca kullanilabilir.

Maliyet, kullanilan teknoloji ¢esitliligine ve uygulama tiiriine gére degisse de,
[HA'larla gergeklestirilen calismalar, diger klasik yontemlere kiyasla daha
diisiikk maliyetle gergeklestirilebilir.

[HA'larin avantajlarina ek olarak, bazi dezavantajlar da bulunmaktadir [23]. Bunlar

sunlardir:

1.

Riizgarh Hava Kosullarinda Simrh Cahsma Olanagi: 1HA'lar, giiclii
riizgarlar veya kotii hava kosullarinda stabilite ve kontrol problemleri

yasayabilir. Bu durum, ugus siirelerini ve operasyonel etkinligi sinirlayabilir.

Havada Smrh Zaman: IHA'larin genellikle havada kalma siireleri pilota
baglidir ve genellikle insansiz hava araglari, insan pilotlara kiyasla daha kisa
stirelerle ugabilirler. Bu durum, uzun siireli gorevler igin belirli bir kisitlama

getirebilir.



3. Smmirh Ugus Irtifalari: Bazi IHA'lar, diger hava araglarina kiyasla daha diisiik
irtifalarda ucabilirler ve bu da bazi gorevlerde sinirlamalara neden olabilir,

Ozellikle stratejik kesif ve izleme gorevlerinde.

4. 1nis, Kalkis ve Ucus Asamalarinda Problemler: THA'larin inis ve kalkislari,
geleneksel ugaklara kiyasla daha karmasik olabilir. Ayrica, otomatik inis ve
kalkis sistemlerinde yasanan arizalar veya ugus sirasinda teknik sorunlar,

operasyonel riskleri artirabilir.

5. Diisilkk Tasima Kapasitesi: IHA'larin genellikle insanli hava araclarma
kiyasla daha diisiik tasima kapasitesi vardir. Bu da taginabilir yiik miktarini

veya tagima kapasitesini sinirlayabilir.

6. Hava Saldirilarmna ve Savunma Sistemlerine Kars1 Savunmasiz Olma:
Bazi1 IHA'lar, diisman hava savunma sistemlerine kars1 savunmasiz olabilirler
ve hava saldirilarina kars1 daha kirilgan olabilirler.

7. Tehlikeleri Algilama Yeteneginin, Pilota Sahip THA'lara Kiyasla Daha
Zayif Olmasi: Bazi [HA'lar, insansiz hava araglarina kiyasla tehlikeleri
algilama yeteneklerinde sinirlamalara sahip olabilirler. Bu durum, c¢evresel

tehditlere kars1 daha az duyarli olmalarina neden olabilir

1.1.4. Ucaklarda Kullanilan Kuyruk Tipleri

T-KUYRUK
HAC KUYRUK
GELENEKSEL H-KUYRUK
o VRUERUK TERS V-KUYRUK
UCLU KUYRUK
z IKIZ KUYRUK soossoustso

Sekil 1.4. Ugaklarda kullanilan kuyruk tipleri [24].
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Geleneksel Kuyruk: Ugus istikrar1 ve kontrol saglama konusunda yeterli bir gegmise
sahiptir. Hafif olmasi, geleneksel kuyruk tipini popiiler hale getirmistir. Gliniimiizde
kullanilan ucaklarin yaklagik %70'i hala bu tip kuyruk yapilarina sahiptir. Bu
calismada da geleneksel tip kuyruk kullanilmistir.

T — Kuyruk: Bu tip kuyruk, yaygin bir kullanima sahiptir. Dikey kuyrugun, yatay
kuyrugu sorunsuz bir sekilde tasiyabilmesi igin ek bir destek gerektirir. Bu nedenle,
geleneksel tip kuyruga gore daha agirdir. Ancak agirligi tolere etme avantajlarina
sahiptir. T kuyruk, u¢ plakasi etkisi ile daha kiiciik dikey kuyruk saglar, bu da malzeme

yorulmasini azaltir ve daha kolay bir pilotaj saglar.

H — Kuyruk: Geleneksel tip kuyruklardan daha agirdir. Jet motoru kaynakli hava

akimi diizensizliklerinden daha az etkilenir.

V — Kuyruk: Bu kuyruk tipi, hava akimina maruz kalan tim ylizey alanin1 azaltmak
amaciyla tasarlanmistir. Bu kuyruk tiirii, hem yatay hem de dikey kuyrugun gorevlerini

ayn1 anda kontrol etmeyi amaglar.

Ters V — Kuyruk: Bu kuyruk tipi, hem hava akimina maruz kalan tiim yiizey alaninin

azaltilmasini hem de kontroliin kolaylastirilmasini hedefler.

Y — Kuyruk: Hava akimina maruz kalan tim ylizey alaninin azaltilmasini saglamak
amaciyla tasarlanan bu kuyruk tipi, V — Kuyruk tasariminin bir varyasyonudur.

V — Kuyruk ile karsilastirildiginda daha kolay kontrol edilebilir [25].



1.2. UCUS AERODINAMIGi

1.2.1. Ucaga etkiyen kuvvetler (Seyir ucusu hali)

Tasima (L) L Lit
- Li

D: Drag

. Surtkleme (D)
o o 4o @ﬁ .
Havaya gore hiz

Seyir ucusunda:
L=W
Agirhik (W) T=D

Tasima (Lift) kuvveti: V. dogrultusuna dik etkiyen toplam aerodinamik kuvvet.

Surukleme (Drag): V. dogrultusuna ters yonde etkiyen toplam aerodinamik kuvvet.

1.2.2. Aerodinamik Kuvvet ve Momentler

\g R
L4 (::

Sekil 1.5. Kanat tizerindeki havanin akisi.

lf

1
Tagima kuvveti: L = 5P V2SC, (1)
Stiriikleme kuvveti:  p = %poo V2SCp (2)
. 1
Moment: M = E Poo Vo% SCCM (3)

CL, Cp, Cw, sirayla tasima, siiriikleme ve moment katsayilaridir.
V.« hava hizi, p- ugus sartlarinda hava yogunlugu, S kanat alanidir.

C ortalama aerodinamik veter boyudur.
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Sekil 1.6. Kanat airfoili {izerindeki aerodinamik kuvvetler.

Airfoil Kanat
L L
Tagima katsayist: g =—0 C,L=—— 4)
Qo€ qooS
Siirtikleme katsay1si: cg = D Cp = b (5
Qoo € JooS
Moment katsayis: M’ M (6)
Cm — > CM =
Qo€ GooSC
SN 1 5
Dinamik basing: Joo = EpooVoo (7)

P = 1.225 kg/m?3

(Deniz seviyesi ve standart kosullarda)

Aerodinamik katsayilar hiicum agisina, geometriye (airfoil geometrisi, kanat
geometrisi, ugak konfigurasyonu, hava akimina maruz kalan yiizeyler, vs.), Reynolds

sayisina ve Mach sayisina baglhdirlar.
Kanat airfoili i¢in tasima ve siiriikleme katsayilar1 deneysel olarak elde edilir ya da

airfoil secimi sirasinda yaklagik tahmin yapan Xfoil ve CFD gibi analiz yapan

yazilimlar kullanilabilir.
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1.2.3. Airfoil Geometrik Ozellikleri

Ortalama
kamburluk Kalinhk (t)
— i Firar
kenan i l kenari
Kamburlu
Jﬂ Veter, c g

Sekil 1.7. Airfoile ait geometrik ozellikler.

Veter (chord) hatti: Hiicum kenari ile firar kenarini birlestiren dogru.

Ortalama kamburluk egrisi: Airfoil iist ve alt yiizeyleri arasindaki uzakliklarin orta

noktalarini birlestiren egri.

Kamburluk: Airfoil veteri ile kamburluk egrisi arasindaki maksimum mesafe (vetere

dik 8lgiliir.)

Kalinhik (thickness): Airfoil iist ve alt noktalar1 arasinda vetere dik olarak 6lgiilen

mesafe.

12



1.2.4. Referans Kanat Geometrik Ozellikleri

Merkez hatti

Kok veter

/ uzunlugu
Cr

b (kanat acikhigr) \$
Ug veter
b V j uzunlugu
[

Merkez hatti

Sekil 1.8. Kanada ait geometrik 6zellikler.

b 2
Aciklik oram (4spect ratio) AR = <
Ct
Sivrilme orani (faper ratio) A=—
Cr
1.2.5. Ortalama Aerodinamik Veter
C tip
s 25
GUBSONI-C AERODYNAMIC CEI:IT]:::Z’ AT [ C—-——ﬂ- it

-— <] —

MEAN AERODYNAMIC
CHORD (&)

le—— Croot —al

Sekil 1.9. Ortalama aerodinamik veter gdsterimi.

13
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€=(2/3) Croot(1+A+22) /(1 + 1) (10)

Y=(b/6)[(1+20)(1+2)] (11)

Ortalama aerodinamik veter (mean aerodynamic chord) ozellikle ugak kararlilik
hesaplamalar1 sirasinda referans veter olarak kullanilir. Diislik hizlar i¢in kanadin
aerodinamik merkezi, ortalama aerodinamik veterin hiicum kenarindan itibaren ¢eyrek
(0.25¢c) uzunlugundadir. Aerodinamik merkez tanim olarak aerodinamik momentin

hiicum agisindan bagimsiz oldugu noktadir.

1.2.6. Airfoil Tasima Katsayisimin Hiicum Agisi ile Degisimi

Maksimum tasima Kkatsayisi

Maximum ¢, (¢}) max

Akis

ayrilmasi

—_—

Tasima

=a
da 0 egrisi egimi \

Teorik olarak egrinin egimi

Sifir tasima

——————  flow

S e ——— 2n/rad
_/\
—%__ Attached Pratik olarak 0.11/derece

hiicum agis1 alinabilir.

\ I Tasima Katsavisi IC !

/"' L=0 Hiicum acis1 | &

Sekil 1.10. Tipik bir airfoil i¢in cl-o grafigi.[26]
Airfoil tagima katsay1st:

¢ =ag(a—a; ) (12)

ay,=2n/rad = 0,11 / derece (13)

Tasima katsayisi, maksimum degerine ulasincaya kadar hiicum agis1 ile lineer degisir.
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1.2.7. Airfoil Siiriikleme Katsayisinin Hiicum Acisi Tle Degisim

Cd

Minimum

sirukleme

katsayisi

Sekil 1.11. Tipik kamburlu bir airfoil icin cg-a grafigi.

(Bu grafik tipik kamburlu bir airfoil igindir. Simetrik bir airfoil igin minimum cq degeri

0" hiicum agisinda olusacaktir.)

1.2.8. Aerodinamik Performans A¢isindan Airfoil Segimi

C,
C,
4 r
4
z o—— L/D g
= z
& =
M M & |L/D
[ <
E E
£ &

Siiriikleme Katsayisi
—p C,

iiriikleme Katsayisi

Cq

CONVENTICNAL :
AIRFOIL i

AIRFOIL

Sekil 1.12. Farkli airfoillere ait ci/cq grafikleri [26]

Tasarim asamasinda genellikle mevcut airfoillerden yararlanilir. Cunki hentz

tasarlanmamuis bir ucak i¢in airfoil'leri optimize etmek miimkiin degildir. Bunun yerine
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istenilen 6zelliklere en yakin airfoil segilir. Daha sonra, aerodinamik uzmanlar yeni

ucak i¢in Ozel airfoiller tasarlayacaktir.

[k airfoil seciminde en 6nemli faktor, airfoilin en iyi kaldirma-siirtiinme oranina (L/D)
sahip oldugu kaldirma katsayisidir. Bu nokta, airfoil siirtiinme poligrafinin orijinden
bir ¢izgiye teget olan ve dikey eksenin en yakinina denk gelen noktadir. Airfoil
kamburlugu ile tasarim kaldirma katsayis1 arasinda giiglii bir iligski vardir. Daha yiiksek
bir kamburluk belirli bir saldir1 agisinda daha fazla kaldirma saglar. Bu nedenle,
yiiksek bir tasarim kaldirma katsayisi elde etmek igin dnemli bir kamburluk gereklidir.
NACA 6 haneli airfoiller igin, gerekli kamburluk yiizdesi istenilen tasarim kaldirma

katsayisinin yaklagik 5.5 katidir.

Subsonik ucgusta, tasarim kaldirma katsayisinda calisan iyi tasarlanmis bir airfoil'in
striklenme katsayisi genellikle yuzey siriklenme katsayisindan biraz daha fazladir.
Aerodinamik verimliligi maksimize etmek icin, ugak tasarimi, gérevinin bliyiik bir
kismini airfoil'in tasarim kaldirma katsayist yakininda veya bu degerde ugacak sekilde

dizenlenmelidir.

Aerodinamik verimlilik igin, ugak tasarimi, gorevinin biiyiik bir kismini airfoil'in
tasarim kaldirma katsayisi yakininda ucacak sekilde diizenlenmelidir. ilk yaklasim
olarak, kanat kaldirma katsay1s1 Cy, airfoil kaldirma katsayisi1 Ci'ye esit kabul edilebilir.

Diiz ugusta, kaldirma agirliga esit oldugu icin, gerekli tasarim kaldirma katsayist su

sekilde bulunabilir:
W =L = qSC; = qS(, (14)
1 /W
=-\= 1
=3 (S) (15)

Airfoil se¢iminde dikkate alinacak ilk parametre tasarim tagima katsayisidir. Tasarim
tasima katsayisi airfoilin aerodinamik veriminin maksimum oldugu hale denk gelecek

sekilde segilmelidir [26].
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1.2.9. Airfoil Se¢ciminde Dikkat Edilecek Kriterler

Tasima ve siiriikleme katsayilar1 sadece hiicum agis1 ve airfoil geometrisinin yan1 sira
Reynolds sayisi (Re) ve Mach sayisina da baglidir. (Mach sayisi daha ¢ok yiiksek hizli
ucusla ilgili oldugundan burada incelenmeyecektir) IHA lar gibi kiigiik 6lcekli hava
araglarinda Reynolds sayist, airfoil tasima ve siiriikleme katsayilarini ¢ok ciddi etkiler.

Bu nedenle airfoil verileri uygun Reynolds sayisi degerlerinde incelenmelidir.

o0 Voo €
Re = p— (16)

Hoo

Poo  Ugus sartlarinda hava yogunlugu

Hoo Ucus sartlarinda havanin dinamik viskozitesi
Vo, Ugus hiz1

C Ortalama aerodinamik veter

1.3. STABILITE

1.3.1. Stabilite Analizi

Stabilite analizinin amaci, bir ugagin sabit bir ugus durumundan gelen bozulmalara
nasil tepki verdigini degerlendirmektir. Bu bozulmalar, riizgar gibi ¢evresel
faktorlerden veya bir kontroliin etkinlestirilmesinden kaynaklanabilir. Yanitin
matematiksel temsili karmasik bir konudur ve genellikle basitlestirici varsayimlar
gerektirir. Genellikle, yalmzca sabit ucus kosullar1 etrafindaki kiiciik bozulmalar

dikkate alinir.

Kararlilik analizinde {i¢ farkli referans gercevesi dikkate alinir: geometrik eksenler,
gbovde eksenleri ve kararlilik eksenleri. Bunlar nesnel olarak tanimlanmis ve gévdeye
sabitlenmis herhangi bir ¢ergeveye isaret eder ve bu nedenle bir ataletsel referans

cergevesi degildir. Tipik olarak, ancak evrensel olmayan bir kural olarak su sekildedir:
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X Body

Y body/stability Zpody Wind direction

ZSTub

Sekil 1.13. Govde ve kararlilik eksenleri.

Govde Eksenleri: Govde eksenleri terimi genel bir terimdir ve gévdeye sabitlenmis
herhangi bir gergeveyi ifade eder ve bu nedenle ataletsel bir referans gergevesi degildir.
Sekil 1.14’te gosterildigi lizere tipik olarak, ancak evrensel olmayan bir kural olarak

su sekildedir:

1. X'-ekseni govde burun kismiyla hizalanmistir;
2. Z'-ekseni simetri diizleminde bulunur ve agagi yonlidiir;

3. Y'-ekseni XZ-diizlemine diktir.

Geometrik Eksenler: Bu, geometrinin tanimlandig: referans ¢ergevesidir.
1. X-ekseni "geriye" hizalanmistir
2. Z-ekseni simetri diizleminde bulunur ve yukar1 dogrudur;
3. Y-ekseni XZ-duzlemine diktir. Geometrik eksenler, gévde eksenlerinin dzel

bir durumudur.

Kararlilik Eksenleri: Bu, sabit durum kosullarinda hareketin en uygun sekilde

tanimlandig1 ¢ergevedir:

1. x-ekseni, hiz vektoriinlin govdenin xz-diizlemine diisen yansimasidir; bu
eksen dolayisiyla 6ne dogru yonelmistir.

2. z-ekseni agag1 yonludur,

3. y-ekseni govde ekseninin Y’ bileseni ile aynidir. Cergevenin baslangig
noktasi, ugagin agirlik merkezi CoG'dir. Kararlilik eksenleri, gévde

eksenlerinin 6zel bir durumudur.
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1.3.2. THA’da Olusan Hareketler

Ugagin kararlilik eksenlerindeki konumu, kdkeninin O(x,y,z) konumu ve Euler agilari
(¢, 6, wv) ile tamimlanan baz1 ataletsel referans g¢er¢evesinde belirlenir.
V(U, V, W) olmak {izere ucagin hiz vektorii, ve o(P,Q,R) olmak iizere ugcagin doniis
vektort, her ikisi de kararlilik eksenlerinde tanimlanir. Ayrica, ucagin dengede ugus

halinde oldugunu varsayalim, 6rnegin:

1. Yan kayma olmayan sabit seviyeli ugus
2. Yatay olarak egimli doniis
3. Sabit hizda dongii atma

Ucgagin durumu, (X, Y, Z, U, V, W, P, Q, R) degiskenler kiimesi tarafindan tanimlanur.
Ciinkii sadece sabit durum kosullarinda kiigiik degisiklikleri ele alacagiz, her degisken
ortalama bir deger ve bu ortalama degerin etrafindaki bir degisiklikle tanimlanabilir.

Ornegin:

U=Uo+u (17)

Alt indeks 0, sabit ugus durumu kosullarma atifta bulunur. Ornegin, Uo, kararlilik
X-ekseni boyunca diiz ucus hizidir. Stabilite analizinin amaci, kiigiik bozulmalara

verilen ugus degiskenlerinin zaman tepkisini hesaplamaktir.

1.3.3. Ugus Parametreleri

Kararlilik tiirevleri denge kosullarina gore hesaplanir. Diisiiniilen kosullar genellikle

diiz veya egimli yatay ugustur. Buna gore:

a: hiicum agisi

B: yan kayma agis1

CvL: Kaldirma katsayisi, geometri, a ve f'den hesaplanir.
¢: keyfi egim acis1, saga pozitif yonlendirilmistir.

m: kitle
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g: yercekimi ivmesi
p: hava yogunlugu

S: referans alanmi

Kisitlamalar sunlardir:

Uo = sqrt(2mg/pSCLCoS ¢)
Ro = Vo%g tan ¢

Wo = Vo/R
Po=0
go=Wo sin ¢
ro = Wo COS ¢

Hava hiz1 (18)
Dontis yarigapi, saga pozitif olarak tanimlanir. (19)
Dontis hiz1, saga pozitif olarak tanimlanir. (20)
Doniis hizi, sabit bir doniis i¢in sifirdir. 21)

Pitch hizi, burun yukar1 yonlii oldugunda pozitiftir. (22)
Yalpa hizi, saga dontislerde pozitiftir. (23)

XFLR5'te Tip 2 analizi sadece ¢=0 kosulunu dikkate alir. Tip 2 analizi sirasinda ¢=0

kosulu sadece kararlilik analizi i¢in daha esnek hale getirilir veya daha az kat1 olarak

uygulanir. Bu, analizin daha genel durumlar1 kapsamasina izin verir.

1.3.4. Durum Tanimi

Herhangi bir anda ucagin durumu, bir set i¢inde verilen 8 degiskenle tanimlanir. Dort

degisken, uzunlamasina durumu tanimlar:

A w0 np e

u, X-ekseni boyunca hizin degisimi: U = Uo + U
w, z-ekseni boyunca hizin degisimi
d, yatma hizidir, yani y-ekseni etrafindaki doniis vektoriidiir

0, yatma agisidir, yani x-ekseni ile yatay ugus hatt1 arasindaki acidir; ag1 burun

yukar1 yonlii oldugunda pozitiftir.

Dort degisken, yanlamasina dinamigi tanimlar:

1. v, w-ekseni boyunca hizin degisimidir,

2. p, doniis hizidir, yani x-ekseni etrafindaki doniis vektoriidiir,

3. 1, yaw hizidir, yani z-ekseni etrafindaki doniis vektoriidiir,
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4. ¢, egim acisidir, yani kararlilik y-ekseni ile yatay ucus hatt1 arasindaki acidir;

ac1 sag kanat agagida oldugunda pozitiftir.
(x,y,z) ile tanimlanan konum, ugus dinamiklerini incelemek i¢in dikkate alinmaz.

Ciinkii davranisin mutlak konuma bagli olmasi beklenmez. Model ugaklar i¢in

yercekimi ve yogunlugun yiikseklikle degisimi ihmal edilebilir ve dikkate alinmaz.

1.3.5. Cikt1

Ciktida, kod uzunlamasina ve yanal dinamikler i¢in sonuglar saglar:

Boyutsal kararlilik ve kontrol tiirevleri

Boyutsuz kararlilik tiirevleri

Adim girisi i¢in zaman tepkisi

> W

Doért uzunlamasina mod ve dort yanal mod icin 6zdegerler ve 6zvektorler.

1.3.6. Kararhhk TUrevleri

Bir ugus degiskenindeki degisiklige yanit olarak kuvvet veya momentteki degisikligi

aciklar. Ornegin, eksende hiz degisiminden kaynaklanan eksende kuvvet degisimi:

) - ~
oFy 1 Ju, 1 ocC 1 5, 0Cy

. ? X _ SO L 2
E» —2p 3 S (_._Y+2pu0 S . pu, S (__1+2pun S—au

24)

Burada:
Fx, aerodinamik kuvvet

Cx,aerodinamik direng katsayisidir.

Genellikle basitlestirilmis gosterimler kullanilir:
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oF

- (25)
du u

aﬁ(_"x —Cx (26)
O u u

Her iki tiirev de duragan durumda hesaplanir. Xy, boyutsal kararlilik tiirevidir ve Cxy,
boyutsuz kararlilik tiirevidir. XFLRS model yelkenlilerin 6l¢geginde ilgili olan boyutsal

tirevleri hesaplar sunlardir:

1. Uzunlamasma yonde: (Xu, Xu, Zu, Zw, Zg, My, Mw, Mg)

2. Yanlamasma yonde: (Yv, Yp, Y1, Ly, Lp, L, Nv, Np, Nr) Boyutsuz tirevler
genellikle kararlilik eksenlerinde verilir ve v ve w'ye gore tiirevler a ve B'ye
gore verilmez.

Bunlar:

1. Uzunlamasina yonde: Cr, CLg, Cma, Cmg,
2.  Yanlamasina yonde: CYp, CYyp, CYr, Cly, Clp, Clr, Cnp, Cnp, Cny;

Boyutsuz tiirevlerin tanimi:

CL, = iq‘%“ C = Leu/b)
n q5-h

C]-'q - ﬁ% Cl, _ Lr‘gériitin)l.-"lr-’)

Cma = ;:,J*THT::: Cnh — ﬁ

CY" - % Cu = Nr‘i,'fglfh

Cy, = g

Ci, = iﬂ;;,"
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Burada:

g dinamik basingtir,
S referans (Kanat) alanidir,
b referans (Kanat) agikligidir,

M w0 e

MAC ortalama aerodinamik kordtur.

Tiirevlerin degerlendirilmesi, dinamik tepkinin hesaplanmasinda ara bir adimdir.
1.3.7. Modlar

1.3.7.1 Dogal Modlar

Matematiksel agidan, durum matrisi 6zdegerler ve 6zvektdrler icin diyagonalize
edilebilir. Durum matrisinin diyagonalize edilmesi, durum matrisinin 6zdegerler ve
Ozvektorlerine doniistiiriilmesi anlamina gelir. Bu, matrisin 6zdegerlerini ve
ozvektorlerini bulmak icin kullanilan bir matematiksel islemdir. Ozdegerler ve
Ozvektorler, matrisin belirli 6zelliklerini ve davraniglarini tanimlayan Onemli
kavramlardir. Ozdegerler ve ozvektorlerin bilinmesi, sistemlerin dinamigini ve

kararliligini analiz etmek i¢in dnemlidir. Bir 6zdeger su formdadir:

A=c+iw (27)

Burada,

0, amortisman sabiti, birimi 1/s

o, dairesel dogal frekans, birimi rad/s

Herhangi bir sifirdan farkli sanal kisim o olan 6zdeger, konjuge verilen simetrik bir
0zdegere sahiptir. Bu, bdyle bir mod i¢in bir degiskenin zaman tepkisinin su sekilde

oldugunu ima eder:

xlt/=R e” cos(wt —p) (28)
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burada R ve ¢, baslangi¢ kosullari tarafindan belirlenen sabit degerlerdir. Amortisman
negatif ise mod dinamik olarak kararli olacaktir, aksi takdirde kararsiz olacaktir.
Dinamik kararlilik, rahatsiz edildiginde ugagin kademeli olarak duragan ucus

durumuna geri donecegi anlamina gelir.

Titresimli modlar i¢in diger tanimlamalar:
W, = Vii=Vo+’ (29)

amortismanli olmayan dogal dairesel frekans, birimi rad/s

Amortismanli modlar i¢in, yani ¢ <0 durumunda:

o
(= 7 birim olmadan amortisman oranidir. (30)
1
1

1. C>1 ise mod asir1 amortismanlidir
2. (=1 ise mod kritik olarak amortismanlidir

3. (<1 ise mod az amortismanlidir, yani titresimlidir

Eger amortisman zayifsa, yani (><<I, 0 zaman ®1~.

Modun titresim frekansi (birim Hz), ile belirlenir,

Zaman periyodu (birim s),

T=1F=2.1t/ ® (32)

Fiziksel acidan, 6zdegerler ve ozvektorler, ugagin egilme egiliminde oldugu dogal

modlar1 temsil eder. Standart, iy1 taniml1 bir problem i¢in, modlar sunlar olacaktir:

1. Uzunlamasina durumda:iki simetrik fugoid modu

2. Iki simetrik kisa periyot modu
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Yanal durumda:

1. Bir dondirme amortisman modu
2. Bir spiral mod
3. Iki simetrik Dutch roll modu

1.3.7.2. Kok Yeri Diyagram

Ozdegerlerin konumu karmasik diizlemde temsil edilebilir, bu da modlarin

kararliligin1 ve frekansini gorsel olarak kontrol etmenin uygun bir yoludur.

Buna gore:

Sol tarafta (=0zdegerler) yer alan kokler, negatif x degerine sahip stabil modlara

karsilik gelir, sag tarafta yer alanlar pozitif x-degerine sahip olanlar kararsizdir.

Sol altta yer alan kok, mod o kadar stabil olur. Sifir olmayan sanal kisim igeren kokler,
titresen modlara karsilik gelir, sifir sanal kisim igerenler titresmeyenlerdir. Kok, x-

ekseninden ne kadar uzaksa, titresim frekans1 o kadar ytiksektir.

1.3.7.3. Mod Sekli

Ozdeger, modun frekansin1 ve soniimlemesini belirlerken, dzvektdr onun seklini
belirler. Bir mod seklini 6zvektoriin bilesenlerinden anlagilamayabilir. Daha uygun bir
yol, modu 3B goriiniimde animasyonlastirmaktir. Ciinkii frekans ve soniimleme,
moddan moda ¢ok farkli olabilir. Zaman 6rnekleme ve genlik her bir mod igin
ayarlanmalidir. Mod genligi R keyfi bir 6l¢ektir ve fiziksel bir anlam1 yoktur. Gosterim
amaglart icin herhangi bir dlgcege ayarlanabilir. Ucgus sirasinda, bir mod nadiren tek
basma uyarilir. Daha ziyade, harici bir dalgalanma farkli uzunlamasina ve yan
modlarda yanit lretmeye egilimlidir. Bu, zaman yaniti grafiginde modelleme

yapilabilir.
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1.3.7.4. Zaman Yaniti

Ugus dinamigi denklemlerine dayali olarak degerlendirilir. Ornegin, uzunlamasina

durumda su sekilde ifade edilir:

a u

}:U = Ae‘mr [ +[Be‘m;r lF”l‘ 3
l.'?' £ | q £ |

g | 0

burada:

1. [Auong], 4x4 uzunlamasina durum matrisidir,
2. [Biong], n'nin kontrol degiskenlerinin sayist oldugu 4xn kontrol etkisi matrisidir

3. [F(t)], her kontrol degiskeninin zorlanmis giris gegmisini veren nx1 matristir.

Benzer sekilde, yanal modlar igin:

Pl=|4 +[ By [ F o) (34)

lat |

=Y
:-e.."-:“fs

Durum degiskenlerinin (u, w, q, 0) ve (v, p, 1, ¢) zaman gegcisleri, ya pertiirbe edilmis
baslangi¢ kosullarinin sonucu olarak hesaplanarak "Baglangi¢ kosulu yaniti" olarak
adlandirilir ya da zaman karsisinda kontrol etme eyleminin sonucu olarak "Zorlanmis

yanit" olarak adlandirilir.

1.3.7.5. Baslangic Kosulu Yamti

Gerekli girdi, kararli durum ugusundan bir adim degisikligidir. Uzunlamasina durum

icin, bu giris u, w ve q i¢in herhangi bir kombinasyon olarak saglanabilir. Yanal

durumda, bu giris v, p ve r degerlerinin bir kombinasyonu olarak saglanir.
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1.3.7.6. Acik Dongii Zorlanmis Yanit

Bu tiir bir analiz, u¢agin bir kontrol parametresinin degisikligine yanitin1 aragtirir. Bu
tiir parametreler genellikle itigin degistirilmesi veya elevator, rudder veya elevator gibi
bir kontrol yiizeyinin etkinlestirilmesidir. Itisin degistirilmesi XFLR5'te dikkate
alinmamaktadir. Gereken giris, bir kontrol parametresinin zaman gegisidir. XFLRS
sadece bir kontroliin sonlu bir zamanda dogrusal bir rampasini simiile etme olanagi

sunar.

27



BOLUM 2

LITERATUR ARASTIRMASI

Literatiir arastirmasi, ugus dinamigi, ucus aerodinamigi gibi c¢alismalar1 kapsayan
genis bir alan1 kapsar. Ender CETIN tarafindan yapilan bir arastirmada X-Plane ugus
similatorinin akademik arastirma amaglari igin kullanimini degerlendirilmektedir.
Calismada, sistem tanimlama yontemleri kullanilarak bir ucak modelinin dogrusal
durum uzay1 modelleri elde edilmis ve ardindan kontrol girislerinin uygulanmasiyla
dogrulama yapilmistir. Rodriguez v.d yapmis oldugu calismada, bir airfoil'un
performansini ve kuyruk konfigiirasyonlarinin etkisini inceler. Bu ¢alisma, Insansiz
Hava Araglar1 (IHA) icin en uygun kanat airfoili ve kuyruk konfiglirasyonunu
belirlemeyi amaglar. Carolina v.d yapmis oldugu ¢alismada u¢ak model tanimlama
icin farkli metodolojileri inceleyerek standart bir protokol belirlemeyi amaclar. Son
olarak Munyak’in yapmis oldugu ¢alismada Pixhawk ve XFLR5 modeli kullanilarak
ucus testlerinin analiz edilmesini ve ugak stabilite modlarimin tahmin edilmesini ele
alir. Bu ¢alisma, 6zellikle lisans 6grencileri i¢in ugak kararlilik ve dinamik davranigini

modellemek icin kullanigh bir ara¢ olan XFLR5'in yeteneklerini degerlendirir.

Tezin amaci bu ¢alismalardan farkli olarak ayni insansiz hava aracinin farkl kuyruk

tiplerine gore aerodinamik ve stabilite analizini degerlendirmektir.

Ender CETIN, X-Plane ucus simiilatdriiniin akademik arastirma amaclar1 icin
kullanimin1 degerlendirdi ve sistem tanimlama yontemleriyle bir ucak modelinin
dogrusal durum uzay1 modellerini elde etti. Sistem tanimlama ile elde edilen dogrusal
modeller, kontrol girislerinin uygulanmasiyla dogruland1 ve ardindan ¢ikislar X-Plane
ucus verileriyle karsilastirildi. X-Plane ugus simiilatorii, aragtirmacilara otopilotlar
tasarlamak ve bunlar1 test etmek icin yeterli ugus verisi saglar. Ugak dinamiklerinin
dogrulugunu artirmak igin, otopilot tasarimi i¢in kullanilan bir u¢agin ucus dinamikleri

X-Plane'deki sanal ugug verileri kullanilarak sistem tanimlamasi yapilabilir. Bu,
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arastirmacilar tarafindan yapilan ugus testi maliyetlerini azaltmaya olanak tanir. Bu
tezde, sayisal entegrasyon yontemi kullanilarak sistem tanimlamasi i¢in ugus testleri
yapildi ve ardindan bir ugagin dogrusal modelleri tanimlandi. Bu testler, X-Plane'deki
herhangi bir ugak igin yapilabilir. Bu ¢alismada, arastirma amaglar1 i¢in X-Plane'de
bulunan Cessna 172SP varsayilan ugagi kullanildi. Farkli irtifalarda ve hizlarda bir¢ok
durum uzay1 modeli elde edildi ve ugus modellerinin dogrulugu Matlab/Simulink
ortaminda test edildi ve elde edilen en iyi modeller dogrulandi. Matlab/Simulink
ortamindaki simiilasyonlar, X-Plane ucak modeli ile dogrusal durum uzay1 modelinin
basarili bir sekilde eslestigini gosterdi. Ugak dinamiklerinin dogrusal modellemesi
yapildiktan sonra, stabilite artirma sistemleri, kutup yerlestirme yontemini kullanarak
ucagin dinamik davranigini degistirmek iizere tasarlandi. Bu durumda, iyi ucus
karakteristiklerine sahip ucagin dinamik davranisi daha fazla soniimleme gosterir ve
beklenildigi gibi iyi bir stabilite performansi sergiler. Ayrica, koti ugus
karakteristiklerine sahip ugagin dinamik 6zelligi, ucagin kotii stabilite performansina
sahip oldugunu ve istikrarli bir duruma ulagmak i¢in uzun siire aldigini ve baslangigta
daha fazla salinim gdsterdigini gosterir. Uzunlamasina ve yanal otopilotlar, tanimlanan
dogrusal modellerin ardindan tasarlandi. X-Plane ve dogrusal durum uzay1 modelinin
denetleyicilere tepkileri karsilastirildi ve X-plane ugak modeli ile tanimlanan dogrusal

modelin basariyla eslestigi gosterildi [27].

Rodriguez vd. yapmis olduklari ¢alismada E216 airfoilin yiiksek performans, yuksek
kaldirma kuvveti, diistik siirtlinme ve daha ytiksek kaldirma/siirtiinme oranina ulagma
yetenegi nedeniyle diger airfoillere gore en iyi secenek oldugu bulunmustur. Kuyruk
konfigiirasyonu acisindan ise hem V-kuyruk hem de ters V-kuyruk konfigiirasyonlari
en iyi stabilite ve performans: sunmaktadir. Ancak, her ikisi de [HA'nin ugmasi igin
yeterli kaldirma kuvveti tiretememektedir; bu nedenle diger iki konfiglrasyonu
yeniden degerlendirdikten sonra, geleneksel konfigiirasyonun 303 N ile fazlasiyla
kaldirma kuvveti iirettigi ve en iyi batis hizina sahip oldugu belirlenmistir. Onemli
olan nokta, bu arastirmanin, performans ve stabilite agisindan THA igin en iyi kanat
airfoili ve kuyruk konfigiirasyonunu bulmak oldugudur, ayni zamanda 25 m/s seyir
hizi, 16 m/s stall hizt ve 30 m/s maksimum hiza sahip olma tasarim hedefini

gerceklestirmeye caligmaktir. Geleneksel konfiglirasyon ile 24.5 m/s seyir hizi,

29



17.6 m/s stall hizi ve 27.2 m/s maksimum hiza ulasildigindan, tasarim hedefi basariyla
gerceklestirilmistir [28].

Carolina vd. yapmis olduklari ¢alismada ugak model tanimlama igin iki farkli
metodoloji sunulmustur ve bu metodolojiler acik kaynakli ¢dziimlere dayanmaktadir.
Basit bir yiiriitme protokolii 6nerilmekte ve ugak model tanimlama alaninda baz1 son
teknoloji teknikleri bir araya getirilmektedir. Kanatgik sapmasi ile yuvarlanma agisi
arasindaki iligkiyi karakterize etmek i¢in deneyler yapilmistir. Ugak modeli tanimlama
yontemlerinden biri ugus verileri gerektirir ve Onerilen ugus protokoliinii kullanir.
Digeri ise sanal ucak modelinden elde edilen aerodinamik katsayilart kullanir. Ayni
hizlarda, her iki teknik de sonuglari ayni biiyiikliik sirasinda aktarmaktadir. Bu
calisma, bir dizi prosediir araciligiyla parametre tanimlama icin standart bir protokol
belirlemeyi amaglamistir, tercihen basit olan bu prosediirler, ucak giris-cikis
davraniginin dogru modellemesine yol agmaktadir. Ugus ve ugus disi iki bagimsiz

teknik kullanimi, bulunan aktarma fonksiyonlarinin dogrulugunu desteklemektedir

[29].

Munyak'in yaptigi ¢alismaya gore, Pixhawk ile yapilan ugus testlerinden toplanan tiim
verilere ve XFLR5 modeli ve ¢6ziimiinden hesaplanan bilgilere dayanarak, XFLR5'in,
ucak stabilite modlarinin periyodunu kabaca tahmin etmek veya bir modun yapimina
baslamadan once dengesiz olup olmadigini belirlemek i¢in yiizey diizeyinde bir arag
olarak faydali oldugu goriilmektedir. Ancak, XFLRS'in, ucagin ugus sirasindaki tam
dinamik davranisin1 dogru bir sekilde simiile edebilme yetenegine sahip olmadigi
belirtilmektedir. Ugak dinamiklerini modellemeye c¢alisan lisansiistii 6grenciler veya
aragtirmacilar i¢in daha yiiksek dereceli bir dinamik modelin, daha dogru aerodinamik
modellerle (CFD veya riizgar ttneli 6lgtimlerinden) muhtemelen gereklidir. Cevrimici
olarak ticretsiz olarak sunulan a¢ik kaynakli bir arag aymi islevsellige
yaklagsmayacaktir. Ayrica, u¢agin geometrisini 6lgme ve ¢ogaltma siirecinde, Xfoil
¢oziimlerinin ¢esitli saldir1 agilarinda ve Reynolds sayilarinda yakinsamasi, bu
¢Oztimleri kararlilik davranisini belirlemek i¢in diskretlestirilmis bir panel yontemine
dayali olarak ekstrapole etme konusunda ¢ok biiyiik belirsizlikler bulunmaktadir. Agik
hava alaninda ugus testi yapma siireci de GPS ve IMU(Ataletsel Olgiim Unitesi)'dan

elde edilen Olgiimlere dayanarak ugak kararlilik 6zelliklerini elde etmek icin ideal
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degildir. Ucak kararliliginin gercek diinya testi genellikle riizgar tlinelinde yapilir,
burada tamamen homojen bir serbest akis mevcuttur ve ucagin aerodinamik
kuvvetlerini ve momentlerini hassas bir sekilde 6lgen bir ylik hiicresine ¢esitli agilarda
konumlandirilabilir. Cesitli riizgar bozulmalarina sahip onboard sensorlerden elde
edilen verilere kiyasla, bu ¢ok daha iistiindiir. Yazilimin yazar1 kendi kararlilik
deneylerini tamamlamistir. Cok kii¢lik bir gdvde kesitine sahip bir planor, gergek bir
Pitot hiz sensorii ve yana kayma agis1 6lgme cihazi kullanarak, Phugoid ve Dutch roll
modu salimimlarin1 6nemli 6l¢iide daha iyi bir hassasiyetle 6l¢ebilmistir. XFLRS'in
kararlilik modlarinin hesaplamasi verilere kabaca uyum saglamigtir. Daha sakin bir
giinde ve daha iyi 6l¢tim ekipmaniyla yapilan ugus testi verilerinin, XFLRS analiziyle
karsilastirilabilirligini artiracagi muhtemeldir. Once de belirtildigi gibi, govde
panellerinin kararliliga katkisin1 hesaba katmak ic¢in ¢6ziime eklenmesi pek faydali
gorinmemektedir. Yazilim kendisi, govde panellerini tanimlamak icin arayiizii
eristiginde "Tavsiye Edilmez" olarak belirtmektedir ve bunun nedeni artik daha net bir

sekilde anlagilmaktadir. [30].
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BOLUM 3

METOD

Artan Insansiz Hava Araglar1 (IHA) talebi, askeri gereksinimler, ticari kullanim ve
akademi tarafindan yonlendirilmekte olup, diisiik Reynolds Sayili ugak tasarimini hizl
ve dogru bir sekilde gergeklestirebilme ihtiyacini1 yaratmaktadir. Biiyiik 6l¢ekli ugak
tasarim1 i¢in kullanilabilecek birgok iicretsiz veya uygun maliyetli agik kaynakli
yazilim programi bulunmakla birlikte, diisitk Reynolds sayili u¢us alanina odaklanan
yazilim programlar1 azdir. XFLRS, diisiik Reynolds sayili airfoil tasarimi, 3D kanat
tasarim1 ve 3D ugak tasariminda ortaya ¢ikan viskoz etkileri dikkate almaya ¢alisan
ticretsiz indirilebilir bir agik kaynak yazilim programidir. S6z konusu yazilim
kullanilarak kanat ve kuyruk tasarimi yapilmis olup bu tasarim iizerinde kuyruk tipleri,
agirhik merkezi, kuyruk airfoili, kuyruk konumu ve aspect ratio (AR) deger ve

tasarimlar degistirilerek yan riizgara karsi stabilite analizi sonuglari karsilastirilmistir.

3.1. TEORIi VE HESAPLAMA YONTEMLERI

3.1.1. Lifting Line Teorisi

[k yontem olarak ele alinan, 3D kanat {izerindeki kaldirma dagilimini hesaplamak igin
kullanilan matematiksel bir model olan Prandtl Lifting Line teorisidir. Bu teori,
sikistirllamaz, viskozsuz akisi varsayar. Sonlu bir 3D kanat, ¢eyrek kord noktasinda
bulunan tek bir bagli vortex hatti ve ardindan atilan vortex tabakasi olarak modellenir.
Bu atilan vortexin giicline dolasim denir. Lifting Line Teorisi, 3D kanadi sonlu 2D
kesimlere boler ve 2D kesimin kaldirmasini hesaplamak i¢in komsu kesimlerin
kaldirmasimi dikkate alir. Her bir kesimin etkili hicum agis1 ve kesim kaldirma
katsayisi, kanadin agikligi boyunca degisir. Sonlu bir kanadin genisligi boyunca bu
sonlu 2D kesimlerin entegre toplamini alarak, toplam kaldirma hesaplanabilir ve diger

aerodinamik ozellikler tiretilebilir [31].
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Prandtl Lifting Line Teorisi, sikistirilamaz, viskozsuz akisi1 varsayarak, her bir bireysel
kesim igin kaldirma egrisinin lineer oldugunu onerir. Diisiikk Reynolds sayilarinda ve
yuksek saldir1 agilarinda, viskozsuz akisin gegerli bir varsayim olmayabilecegi
durumlar vardir. Kesim kaldirma egrileri lineer olmadiginda, etkili saldir1 agis1 ve
kaldirma katsayist arasindaki iligki saglanana kadar kaldirma dagiliminin ardisik
yaklasimlart yapilmalidir. XFoil hesaplamalarinda lineer olmayan davranis i¢in, bu

kod i¢inde gergeklestirilen bir iterasyon dongisii ile basarilmaktadir [32].

3.1.2. Girdap Kafes Yontemi (Vortex Lattice Method)

Vortex Lattice Method (VLM), lineer Prandtl lifting line teorisinden tiiremis olan 3D
kaldirma yiizeyi sorununun sayisal bir uygulamasidir. Bu, bir¢cok konfigiirasyonun
hizli bir sekilde incelenebilmesine olanak taniyan en basit genel 3D potansiyel akis
hesaplama yontemidir. VLM, akis alaninin sinirl bdlgelerinde tanimlanan kaynak ve
vortex tabakasi giiglerinin hiz alanlarini kullanir. Serbest akis hizi ile agirlikli
entegrasyon, akis alanindaki herhangi bir noktadaki hiz alanini elde etmek igin
kullanilir [31].

VLM, ucagin geometrik ylizeylerini veya airfoilin ortalama kambur c¢izgisini
tanimlamanin gerekliligini igerir. VLM, daha sonra her kaldirma ylizeyinde ve
kuyrugunda vortex tabakasi gii¢c dagilimin belirleyerek bunu sonsuza kadar uzanan
bir dizi at nali seklinde vortexe ayirarak ayristirir. Her at nali vortexi, yiizey tizerinde
yer alan bir baglh bacak ve bagli bacagin u¢ noktalarindan asagi dogru sonsuzluga
kadar uzanan ve x ekseni boyunca paralel olan iki izleyen bacak icerir. Bir ylizeyin
etrafindaki akis alanimi belirleyerek, basing dagilimlart ve kuvvet dagilimlar
hesaplanabilir. Bu ayni zamanda hava aracinin kullanim niteliklerinin temelini

olusturan aerodinamik katsayilarin ve tiirevlerin hesaplanmasina da olanak tanir [31].
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3.1.3. 3D Panel Method

3D Panel Method, genellikle hesaplamali aerodinamik analizde kullanilan lineer bir
yontemdir. Bu, viskoz etkilerin verilen akis alaninda minimal oldugunu varsayan
sikistiritlamaz bir potansiyel akis modelinden tiiretilmistir. 3D panel yonteminde
varsayilan ideal akis, Laplace denkleminin bir sayisal ¢oziimiidiir. Birden ¢ok ideal
akis, yeni bir kapsamli ideal akisi olusturmak i¢in bir araya getirilebilir. Airfoilin
tizerindeki akis, yiizeyin discretize edilmis kisimlarina veya panellere ayrilmasi ve
bunlarin bir araya eklenmesiyle olusturulan daha biiyiik karmasik bir akisa dayanarak
modellenir [31]. Bu yontem, kanat yiizeylerinde (kayma hizina izin veren) no-
penetration (nifuz etmeme) akis kosullar1 gibi smirlayici kosullar1 tanimlayarak
sayisal olarak ¢Oziiliir, ayn1 zamanda kanatlardan kaynaklanan shear layer(kesme
tabakasi)'in etkisini modellemek i¢in gereken bir Kutta kosulu da igerir. Kutta kosulu,
akisin ¢evrede donmeyip, ancak kanat sonunda ayrilmasi gerektigini belirtir. Bu
kosulu karsilamak igin vortex panelleri, kanat sonunda bulustuklarinda esit ve zit
olmalidir [33]. 3D panel yontemi, hesaplamalarinda govde ve kanat kalinligi gibi

karmasik geometrileri dikkate alabilir.

3.1.4. Stabilite ve Kontrol Teorisi

Bir ugagin aerodinamik, itki, yer¢cekimi ve kontrol girislerine verdigi tepki, ugagin
uzaydaki konumunu ve nihayetinde ugus yolunu ve ugus yetenegini belirler. Stabilite,
ucagin denge durumundan meydana gelen ugus kosullarindaki bozulmalara tepkisinin
bir karakterizasyonudur [33]. Bir ucagin karakterize edilmesinde iki tiir stabilite
kullanilir: statik ve dinamik stabilite. Statik stabilite, bir ugagin bir bozulma sonrasinda
istikrarli ve diiz ugusa donmesini saglayan restoratif kuvvetlerin ve momentlerin
Olcustdlr. Restoratif kuvvet denge pozisyonundan sapmasini Onlemek veya

duzeltmek icin harekete gecen kuvvetlerdir. Bu kuvvetler, orijinal konumuna geri
donmesini saglar. Dinamik stabilite, ucagin kararl bir duruma nasil dondiigiinii ve

kararli bir duruma donmesi i¢in gereken siireyi degerlendirir. Ugagin kontrol
giriglerine nasil tepki verdigidir. Bir ucak statik veya dinamik olarak kararsiz olabilir,
ancak yine de kontrol edilebilir ve ugusunu siirdiirerek goérevlerini yerine getirebilir

[34]. Kontrollii olma genellikle pilot geri bildirimi araciligiyla nitel olarak dlgiiliir ve
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otomatik pilotlu [HA'lar i¢cin sistem kontrol yasalarmi analiz ederek olgiilebilir.
Stabilite ile kontrol edilebilirlik arasindaki iliski biraz ters orantilidir. Son derece stabil
bir ucak, degisime direncinden dolay1 kontrol etmesi bazen zor olabilir, oysa daha az

stabil bir ugak, kontrol girislerine daha duyarlidir [34].

Bir ugak, pertiirbasyonlara yanitini ydneten aerodinamik, itki Kkuvvetleri ve
momentlerle karsilasir. Aerodinamik momentler, ylizeylerdeki (kanat, kuyruk, dikey
sabitleyici, govde) kaldirma degisikliklerinden kaynaklanmaktadir [35]. Non-linear
Lifting Line teorisi, Vortex Lattice Method ve 3D Panel Method, tiim yizeyler igin
kaldirma kuvvetlerini besleyerek stabilite ve kontrol analizi i¢in giris saglar. Ucagin
herhangi bir zamandaki durumu daha sonra tanimlanabilir. Aero 6zellikleri, ugak
geometrisi ve atalet Ozelliklerini kullanarak ucagim durumu 12 degiskenle
tanimlanabilir. x,y,z diizlemindeki pozisyon ve bu diizlemlerdeki hizlar ile X,y,z ekseni
etrafindaki agisal pozisyonlar ve agisal hizlar, 12 durum degiskenini olusturur [34].

Iste 12 durum degiskeni:

X = position in the x plane (x duzlemindeki konumu)
y = position in the y plane (y diizlemindeki konumu)
z = position in the z plane (z dizlemindeki konumu)
u = velocity in the x plane (x diizlemindeki hiz1)

v = velocity in the y plane (x diizlemindeki hiz1)

w = velocity in the z plane (x diizlemindeki hiz1)

6 = pitch angle (yunuslama agis1)

¢ = bank angle (roll)

¢ = sideslip angle (yaw) (yan kayma agis1)

© 0 N o g B~ w D

10. g = pitch rate (Burun yiikselme/algalma hiz1)
11. p = roll rate (yuvarlanma hiz1)

12. r = yaw rate (donme hizi)
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3.2. XFLRS YAZILIMI

3.2.1. XFLR5 Teorisi

XFLRS, Massachusetts Institute of Technology'den Mark Drela tarafindan gelistirilen
XFoil programinin bir uzantisidir [32]. XFoil, subsonik airfoil tasarimi ve analizi i¢in
kullanilabilen agik kaynakli, ticretsiz indirilebilir bir yazilim paketidir. XFoil, viskoz
veya viskozsuz analize olanak tanir. Laminardan turbulent akisa sinir tabakasinin
gegcisini tahmin etmek i¢in bir yontem kullanir. XFoil'deki giiglii viskoz-viskozsuz
etkilesim, bagh akisin yani sira zayif ayrilmis akis tahminlerine olanak tanir. XFoil,
GNU Genel Kamu Lisanst altinda indirilebilir. XFLRS de XFoil gibi genel kamu
lisans1 altinda gelistirilmis ve yayimlanmistir. Herkese licretsiz olarak indirilebilir,
ancak destek veya garanti igermez. Yazilim indiren herkes tarafindan agik ve

gelistirilebilirdir..

XFLRS, XFoil programini genisleterek tam kanat ve ugak tasarimi ve analizi araglarini
icermigtir. XFLRS, kullanicilara hesaplamalarinda Non-linear Lifting Line teorisi,
Vortex Lattice Method ve 3D Panel Method kullanimi arasinda se¢im yapma olanagi
sunar. Non-linear Lifting Line teorisi ve Vortex Lattice Method, akis ayrilmasi
gerceklesmeden onceki kiigiik saldir1 agilarinda yalnizca dogru sonug verir. Non-linear
Lifting Line teorisi, diisiik Reynolds sayilarinda gz ardi edilemez varsayilamayan
viskoz drag etkileri konusunda bilgi saglar [32]. 3D Panel Method'un tanitilmasi,
karmasik geometri kanatlar1 ve gdvdeyi tasarimda diisiinme olanag: saglar; ayrica
kanat kalimligmi da dikkate alir. Geleneksel Vortex Lattice Method ve 3D Panel
Method analizi viskoz etkileri hesaba katmaz.

3.2.2. XFLR5 - Yazilim Kullanimi

XFLRS, bir yapilandirma yaklasimiyla calisan bir tasarim aracidir. Bu yaklasim,
airfoil tasarimiyla (veya bir NACA airfoilinin se¢imiyle) baslar, ardindan 3D kanada
ve nihayet ucak tasarimina gecer. Tiim ugagin basaril bir kararlilik ve kontrol analizi

icin, XFLRS'in airfoil, kanat ve ardindan ucak iizerinde hesaplanan performans
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verilerine ihtiyact vardir. Her analiz, ucagin insa edilmesiyle birlikte performansi
hesaplamak i¢in dnceki yapilandirma blogunda hesaplanan verileri kullanir. XFLRS
yazilimi, onceki yapilandirma blogunda yeterli veri hesaplanmadiginda hatalarla

karsilasabilir.

3.2.3. XFLRS5 Airfoil Tasarimi ve Performansi

XFLR5'in ilk adimi airfoil tasarimi ve analizidir. XFLRS, airfoil koordinatlar1 veya
kambur, kalinlik, maksimum kambur noktasi ve maksimum kalinlik noktasi gibi airfoil
geometri 6zellikleri gerektirir. XFLRS ayrica 6nceden tanimlanmis NACA airfoillerini
kullanma segenegine sahiptir. Birden fazla airfoil ayn1 anda olusturulabilir veya

secilebilir ve tiim ugagin tasarimi i¢in kullanilabilir.

Bir sonraki adim, "dogrudan analiz" sekmesi se¢enegi altinda cesitli ugus kosullarinda
performans verilerini hesaplamak i¢in dogrudan airfoil analizi yapmaktir. Bu analiz,
programda bir "polar" olusturulduktan sonra gergeklestirilebilir. Bir polar, XFLRS tip
secenegi, Reynolds sayisi, Mach sayisi, laminardan tiirbiilansa gegis noktasi ve viskoz
veya viskozsuz hesaplamalarin se¢imi ile tanimlanir. XFLRS tipi i¢in sabit kaldirma
veya sabit Reynolds sayisi gibi birka¢ secenek bulunmaktadir. Analiz yapmanin en
etkili yolu, bir dizi hiicum acis1 kullanmaktir. Yazilim, hiicum acisini sifirdan
baslayarak bir dizi pozitif hiicum agisina kadar ve ardindan negatif saldir1 acilar i¢in
tekrarlayarak ¢ok daha iyi yanit verir. Analiz tamamlandiginda sonuglar grafiksel
olarak gosterilir.

XFLRS5, hesaplamalar1 daha sonra bagvurmak iizere "isletme noktalar1" olarak
kaydeder. Isletme noktalar1 hiicum agis1 ve Reynolds sayisi tarafindan tanimlanir. Bir
isletme noktasi, algoritmanin bu Reynolds sayist ve hiicum agisinda yakinsadiginda

olusturulur.

Airfoil i¢in performans verileri hesaplandiginda, tam kanat ve ugak analizi
tamamlanabilir. XFLRS5'in "dogrudan analiz" sekmesinde, airfoil performans
hesaplamalarinin bir parcasi olarak segilebilecek dort analiz tiiri bulunmaktadir. Her

analiz tiirli, farkli parametrelerin degigsmesine izin verir; 6rnegin, Mach sayis1 sabit

37



tutulabilir, ancak Reynolds sayist veya kaldirma katsayis1 degistirilebilir. Airfoil
analizi igin dort analiz tiirGi hakkinda detayli bilgi XFLRS kullanict kilavuzunda
bulunmaktadir [32].

XFLRS, viskoz etkileri dikkate aldigindan, hesaplamalar Non-linear Lifting Line
teorisini kullanarak yakinsayan iterasyonlara dayanir. Iteratif hesaplama yaklagiminin
dezavantaji, her Reynolds sayist ve saldir1 agisi kombinasyonu i¢in her zaman
yakinsamanin saglanmamasidir. Bu, ancak yakinsamayan veri noktalarmin ugus
zarfinin kenarlarinda olmast durumunda, nihai ugak tasarimini ve analizini dogrudan

etkiler.

3.2.4. XFLRS 3D Uc¢ak Tasarimi ve Performans Analizi

3D ugak tasarim sec¢eneginde XFLRS, dnceki adimlarda olusturulan airfoillerini ve
buna ek olarak geometrik, kiitle ve atalet giriglerini kullanarak tiim ucag1 tasarlamak
icin kullanilabilir. Bir kanat tasarlamak i¢in kok ve u¢ kord uzunlugu, kanat agikligi,
onde kenar ofseti, dihedral agisi, airfoil ve VLM mesh parametreleri gibi parametreler
tanimlanmalidir. XFLRS, ardindan bireysel olarak tasarlanmis bilesenleri alir ve
bunlarin geometrik ve kiitle 6zelliklerini birlestirir. Her bilesenin x, y ve z
koordinatlar1 da tamimlanmalidir. XFLRS, kanat ataletini tahmin eder. Kullanici,
servolar veya ylikler gibi seyleri hesaba katmak icin nokta kiitlelerini de girebilir. Ana
kanat i¢in tasarim siireci, dikey ve yatay stabilizatorler veya diger kaldirma yiizeyleri
icin tekrarlanabilir. Ayrica, ugak performans ve kararlilik analizi sirasinda dikkate

alinacak kesitler olarak govde geometrisini tanimlama segenegi de bulunmaktadir.

Ucak performansini karakterize etmek i¢in kullanilabilecek birden fazla hesaplama
yontemi bulunmaktadir. Ik olarak, ugak performansini degerlendirmek icin Non-
linear Lifting Line teorisini kullanmak miimkiindiir, bu teori kaldirma yiizeylerinin
genellikle x-y diizleminde oldugunu varsayar. Ugak performansi ayn: zamanda VLM
yonteminin iki farkli versiyonunu kullanarak da degerlendirilebilir. 1ki VLM
yonteminden ilki geleneksel at nali vortex yaklasgimini kullanir ve yan kayma
olmadigini varsayar. Ikinci VLM yontemi, at nali yerine halka tarz1 bir vortex wake

olusturur. "Analiz" meniisiinde dort farkl analiz tiirii i¢in secenek bulunmaktadir. Tip
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1 sabit hiz1 tanimlar, Tip 2 sabit kaldirmay:1 tanimlar, Tip 4 sabit hlicum agisini,
ve Tip 5 beta araligini tanimlar. Her VLM hesaplama yontemi ile, viskoz ve viskozsuz

hesaplamalar1 hesaba katma se¢enegi bulunmaktadir.

3.2.5. XFLRS5 3D Ucak Tasarimi Kararhlik Analizi

XFLRS5 hesaplamalarinin son adimi, tam 3D ucagin kararlilik analizini yapmaktir.
XFLRS, kararlilik tiirevlerini ve katsayilarini VLM yontemi ve 3D panel yonteminin
bir kombinasyonunu kullanarak hesaplar. Kontrol yiizeyleri sabitlenmis ve herhangi
bir egim olmadan duruyorsa, viskoz bir analiz yapma se¢enegi bulunmaktadir. XFLRS
ayni zamanda kontrol yiizeyi egimleri programa girildiginde kontrol tiirevlerini de
hesaplar. Kararlilik analizi ¢alistirdiktan sonra, XFLRS kararlilik katsayilari, tiirevleri,
0zdegerleri ve 6zvektorleri igeren bir hesaplama c¢iktis1 saglayacaktir. XFLRS ayni
zamanda dinamik sistem root locus gizimleri ve zaman tepkilerinin grafiksel ¢iktilarini

da sunacaktir.

3.3 CALISMANIN TASARIM ASAMALARI

3.3.1. XFLRS Airfoil Tasarim

Kanat i¢in kullanilacak MH-32 airfoili XFLR5'e tanimlandi. Tanimlanan airfoil Sekil
3.1'de gosterilmistir. Kuyruk i¢in XFLRS5 veritabanindan NACA 0010 airfoili

yuklendi. Tanimlanan kanat ve kuyruk airfoilleri siklikla kullanildig1 igin se¢ilmistir.

XFLRS NACA 0010 airfoili Sekil 3.2'de gosterilmistir.
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3.3.2. XFLR5 Airfoil Performans Analizi (Batch Analysis)

Airfoilleri XFLR5'te olusturulduktan sonra, MH-32 ve NACA 0010 airfoillerinin
performans analizi, bir dizi Reynolds sayis1 ve hiicum agisinda gergeklestirildi.  Sekil
6.4’te goriildiigi tizere Analiz tlirli 1 secildi, bu da artan Reynolds sayilarini kullanan
bir analizdir. Her artan Reynolds sayisinda bir dizi hiicum agis1 degerlendirilebilir.
XFLRS5 hesaplamalari i¢in Reynolds sayilar1 30.000 ile 1.500.000 arasinda degismekte
olup 30.000'lik artiglarla artirildi. Alfa, hiicum agis1 agis1, her Reynolds sayisi artisinda
-6 dereceden 16 dereceye kadar degisti. Viskoze etkileri diisliniildiigiinde, laminar
akistan ayrilmig akisa gec¢is noktasi, modelde kanat agikliginin bir yiizdesi olarak
girilmelidir. Riizgar tiineli testi veya hesaplamali akiskanlar dinamigi (CFD) analizi,
tam gecis noktasinin hesaplanmasina izin verecektir, ancak bu arastirmanin kapsami
disindadir. MH32 ve NACA 0010 airfoillerinin hesaplanmis performans egrileri,
Sekiller 3.4, 3.5, 3.6 ve 3.7'de gosterilmistir. Her ¢izilen ¢izgi, Re = 30.000 ila
1.500.000 arasinda degisen bir artan Reynolds sayisini temsil etmektedir.

E Multi-threaded batch analysis - xflr3 v6.58

MH 32 8.7%
INACA 0010
Re Mach NCrit Lctions 63
1 x 30000 i g
2 X 60000 1] g
3 X 20000 0 g
4 X 50000 0 g
5 x 120000 0 g
X 150000 0 g v
Polar type
® T on o

Forced Transitions

Top transition location (x/c)
2/ 1

Bottom transition location (x/c
Analysis Range
Specify: ®a Oa From Zero
Min Max Increment
Alpha | -6.000] | 16.000 ] | D250

Advanced Settings | Clear Qutput Analyze

Sekil 3.3. MH32 ve NACAO0010 airfoilleri i¢in batch analizi.
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Sekil 3.5. MH32 ve NACAO010 airfoillerine ait Ci-Cq grafigi.
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Llpha

Sekil 3.7. MH32 ve NACAO0010 airfoillerine ait C//Cgy-Alpha grafigi.



3.3.3. XFLR5 Wing and Plane Design (Kanat ve U¢ak Tasarimi)

XFLR5'te “Batch Analysis” uygulanarak airfoil performans verileri hesaplandiktan
sonra, XFLR5'teki "Wing and Plane Design" modiilii kullanilarak IHA ’nin kanat ve
kuyruk tasarimina gegildi. Kanadin 6n kenar1 referans noktasi x=0 olarak belirlendi.
Govde boyunca merkez ¢izgi y=0 olarak belirlendi. Zemin, referans noktasi z=0 olarak
kullanildi. XFLRS, tiim girdilere dayanarak atalet 6zelliklerini ve agirlik merkezini
hesapladi. Sekil 3.8°de goriildiigi iizere “Plane Inertia” boliimiinden kanat, kuyruk ve
diger agirliklar i¢in farkli degerlerde kiitle tanimlamalar1 yapildi. Bu ¢aligmada yapilan
tiim analizler bu tasarim {izerinden kanat kuyruk aras1 mesafe, agirlik merkezi, Aspect
Ratio (AR) karsilastirmasi i¢i kuyruk span ve veter, kuyruk airfoili, kuyruk tipi ve
kanat ve kuyrugun tilt agis1 degistirilerek yapilmistir. Tasarimin XFLR5 modeli, Sekil
3.9 ve Sekil 3.10'da gosterilmistir.

& Plane Editor - xfIr5 v6.50 by

Body

arning:
Including the body in the analysis is not recommended.
delines for explanations.

Plane Inertia

Main Wing Wing 2
Main wing [ Biplane
Define x= 0.000 | mm Define = 0,000 mm
Import z= 0.000 | mm Import = 0.000 | mm
Tilt Angle= 2600] - Tilt Angle= 0.000 | *
Elevator Fin
Elevator Fin
Define x= 620.000 | mm Define x= 610.000 | mm
= 30000 mm [ Two-sided Fin y= 0.000 | mm
Tilt Angle= - [ Double Fin = 30.000 | mm
Tilt Angle= 0.000 | *
Wing Area = 4463 dm? Fin Area = 252 dm’
Wing Span = 2100.00 mm
N TailVolume = 059
Elev. Area = 8.8 dm Axes [ Panels Surfaces [ 7 7 =z 7 v | | Resetscale
Elev. Lever Am = 657.50 mm Total Panels = 3557 xL)? yL>t xl—x J—y Ti'; v
Clip:

Outline [ Foil Names [ Masses

Sekil 3.8. Wing and Plane Design menisu.
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Conventional kuyruklu

|
Wing Span = 2100.000 !
xyProj. Span = 2087.122 |
Wing Area = 44.625 '
xyProj. Area =  44.564 !
Plane Mass = 4.400 |
Wing Load = 0.099 !
Teil Volume = 0.580 |
Root Chord = 250.000 mm I
MAC = 214.706 m |
TipTwist = 0.000% '
Rspect Ratio = 9.882 |
Taper Ratio = 0.700 !
Root-Tip Sweep = 2.794° |

Sekil 3.9. IHA tasariminin izometrik goriintiisii.

Conventional kuyruklu

Wing Span = 2100.000 mm i
xyProj. Span = 2097.122 mm |
Wing Area = 44.625 dm*® .
xyProj. Area = 44.564 dm*® |
Plane Mass = 4.400 kg '
Wing Load = 0.089 kg/dm® |
Tail Volume = 0.5590 !
Root Chord =  250.000 mm |
MRC = 214.706 mm |
TipTwist = 0.000% ‘
Aspect Ratio = 9.882 |
Taper Ratio = 0.700 !
Root-Tip Sweep = 2.754% ‘

Sekil 3.10. ITHA tasarimmin yan goruntisi.
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BOLUM 4

ANALIZ SONUCLARI

4.1. AGIRLIK MERKEZi KONUMUNA GORE YAN RUZGAR KOSULUNDA
STABILITE ANALIZI

Bu analizde insansiz hava aracimiz XFLRS5 programu ile tasarlanarak stabilite analizi
yapilmustir. Insansiz hava aracimizin kiitlesi 4400 gram olup kanat i¢in MH 32 airfoil
kullanilmistir. Tasarlanan kanadin kiitlesi 1000 gramdir. Kanat agikligi 2100 mm’dir.
Kanadin kdk veter uzunlugu 250 mm, ug veter uzunlugu 175 mm’dir. Kanat 3° dihedral
acisina sahiptir. Kanadin tilt angle degeri 2,60°°dir. 9,88 AR (Aspect Ratio) degerine
sahiptir.

Kuyruk kitlesi 200 gram olup NACA 0010 airfoil kullanilmistir. Elevator igin agiklik
660 mm, kok veter 160 mm, u¢ veter 100 mm’dir. 5,08 AR degerine sahiptir. Elevator
x ekseninde 680 mm, z ekseninde 30 mm mesafeye konumlandirilmigtir. Ayrica ters
moment etkisi i¢in elevatore -1° tilt angle degeri verilmistir. Rudder i¢in kok veter
180 mm, u¢ veter 100 mm’dir. Rudder x ekseninde 610 mm, z ekseninde 30 mm

mesafeye konumlandirilmistir.

[HA nin agirlik merkezi iig farkli mesafeye konumlandirilarak 17 m/s seyir siiratindeki
[HA’nin +y yéniinde 5 m/s siiratindeki yan riizgara kars1 verdigi tepkiler dlgiilmiistiir.
Sekil 4.1.1°de  belirtilen IHA’nin  agirhk merkezi 60 mm mesafeye
konumlandirilmistir.  Sekil 4.1.2°de belirtilen IHA’nin agirhk merkezi 70 mm
mesafeye konumlandirilmistir. Sekil 4.1.3’te belirtilen IHA nin agirlik merkezi 80 mm
mesafeye konumlandirilmistir. Bu analiz deniz seviyesinde, 15°C’de ve 101,3 kPa

hava basinci sartlarinda yapilmistir.
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Sekil 4.1.1. Agirlik merkezi konumu (xCOG) 60 mm.

. 1g_vator {0.2kg)

Sekil 4.1.3. Agirlik merkezi konumu (xCOG) 80 mm.
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Sekil 4.1.4. itki kuvvetinin siirate gore degisimi.
Sekil 4.1.4.’te goriildiigl tizere agirlik merkezi kuyruga dogru gittikge daha diisiik
dinamik itkiye ihtiyac oldugu goriilmektedir.

CL

P
7///
| 7
I
/// o |

T T
-4.0 -2.0 o 2.0 4.0 €.0 8.0

Sekil 4.1.5. Kaldirma katsayisinin hiicum agisina gore degisimi.
Sekil 4.1.5.te goriildiigli iizere agirlik merkezi kuyruga dogru kaydikca kaldirma

katsayisinin arttig1 goriilmektedir.
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Sekil 4.1.6. Siiriikleme katsayisinin hiicum agisina gore degisimi.

Sekil 4.1.6.’da goriildiigi tizere agirlik merkezi kuyruga dogru kaydikea strtinme

katsayisinin arttig1 goriilmektedir.

CL/CD

B e

AN
//. A\

° xCOG80mm |
XCOG 70 mm
XCOG 60 mm RAlpha
4.0 !

Sekil 4.1.7. Aerodinamik verimliligin hiicum ag¢isina gore degisimi.

Sekil 4.1.7.’de goriildigii lizere agirlik merkezi kuyruga dogru kaydikga aerodinamik

verimliligin arttig1 goriilmektedir.
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Sekil 4.1.8. Moment katsayisinin hiicum agisina gore degisimi.

Sekil 4.1.8.’deki grafikte ucak geometrik olgiileri degistirilmeden yalnizca kanat ve

kuyruk tilt acis1 degistirilerek birbirine yakin moment katsayisi elde edilerek diger

grafikler karsilastirilmistir.
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Sekil 4.1.10. Yuvarlanma a¢1 Sapmasi.
Sekil 4.1.9. ve Sekil 4.1.10.’da goriildiigii izere yan ruzgar agirlik merkezi kanattan

kuyruga dogru kaydikca yan rilizgar etkisinde yanal hizin ve yuvarlanma ag1

degisiminin daha az oldugu tespit edilmistir.
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Sekil 4.1.11. Yalpalama a¢1 degisimi.

Sekil 4.1.11.”de goriildigii iizere agirlik merkezi kanattan kuyruga dogru kaydikca yan

rizgar etkisinde yalpalama a¢1 degisiminin daha az oldugu tespit edilmistir.
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Sekil 4.1.12. Y6n A¢1 Degisimi

girlik merkezi kanattan kuyruga dogru kaydikg¢a yon

Sekil 4.1.12.”de goriildiigii iizere a

g1 tespit edilmistir.

acisinin zamanla artt
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Sekil 4.1.13. Yatay eksendeki root locus gérinimd.

Sekil 4.1.13.’te yatay eksendeki root locus goriiniimiinde goriildiigii tizere herhangi bir
spesifik girdi veya midahale olmadan, sistemin dogasi ve geri bildirim kontrol sistemi
yapilandirmast géz Oniine alinarak kararlilik durumu incelendiginde agirlik merkezi
kanattan kuyruga dogru kaydik¢a roll damping modu, dutch roll modu ve spiral

modunda kararlilik azalmistir.
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Sekil 4.1.14. Dikey eksendeki root locus gorinimi.

Sekil 4.1.14.’te dikey eksendeki root locus goriiniimiinde goriildiigii izere herhangi
bir spesifik girdi veya miidahale olmadan, systemin dogas1 ve geri bildirim kontrol
sistemi yapilandirmasi1 géz Oniine alinarak kararlilik durumu incelendiginde agirlik
merkezi kanattan kuyruga dogru kaydikg¢a short period modunda ve phugoid modunda

kararlilik azalmistir.

55



4.2. GELENEKSEL, V-TAIL VE T-TAIL KUYRUGUN YAN RUZGAR
KOSULUNDA STABILITE ANALIZi

Bu analizde 17 m/s seyir siiratindeki IHA igin Sekil 4.2.1.’de belirtilen geleneksel
kuyruk tipi ve Sekil 4.2.2.’de belirtilen V-Tail kuyruk tipi olmak iizere iki farkli
kuyruk tasarimi yapilmugtir. iki farkli tasarimin +y yoniinde 5 m/s siiratindeki yan

riizgara kars1 verdigi tepkiler ol¢lilmiistiir.

Analiz i¢in tasarlanan insansiz hava aracimizin kiitlesi 4400 gram olup kanat i¢in
MH 32 airfoil kullanilmistir. Tasarlanan kanadin kiitlesi 1000 gramdir. Kanat agikligi
2100 mm’dir. Kanadin kok veter uzunlugu 250 mm, u¢ veter uzunlugu 175 mm’dir.
Kanat 3° dihedral agisina sahiptir. Kanadin tilt angle degeri 2,60°°dir. 9,88 AR
(Aspect Ratio) degerine sahiptir.

Geleneksel kuyruk icin;

Kuyruk kitlesi 200 gram olup NACA 0010 airfoil kullanilmistir. Elevator igin agiklik
660 mm, kok veter 160 mm, u¢ veter 100 mm’dir. 5,08 AR degerine sahiptir. Elevator
x ekseninde 680 mm, z ekseninde 30 mm mesafeye konumlandirilmistir. Ayrica ters
moment etkisi icin elevatore -1° tilt angle degeri verilmistir. Rudder i¢in kdk veter
180 mm, u¢ veter 100 mm’dir. Rudder x ekseninde 610 mm, z ekseninde 30 mm

mesafeye konumlandirilmistir.

V-Tail kuyruk igin;

Kuyruk kitlesi 200 gram olup NACA 0010 airfoil kullanilmigtir. A¢iklik 800 mm, kok
veter 200 mm, ug¢ veter 120 mm’dir. 5 AR degerine sahiptir. Kuyruk yiizeyleri arasi
ac1 110°dir. geleneksel kuyruk ile aynt moment katsayisina sahip olmasi igin Kuyruk
x ekseninde 680 mm, z ekseninde 20 mm mesafeye konumlandirilarak kuyruga -0,83°

ag1 verilmistir.
T-Tail kuyruk icin;

Kuyruk kitlesi 200 gram olup NACA 0010 airfoil kullanilmistir. Elevator igin agiklik
660 mm, kok veter 160 mm, u¢ veter 100 mm’dir. 5,08 AR degerine sahiptir. Elevator

56



x ekseninde 680 mm, z ekseninde 210 mm mesafeye konumlandirilmistir. Ayrica ters
moment etkisi icin elevatore -1,10° tilt angle degeri verilmistir. Rudder i¢in kok veter
180 mm, u¢ veter 100 mm’dir. Rudder x ekseninde 610 mm, z ekseninde 30 mm
mesafeye konumlandirilmistir. Bu analiz deniz seviyesinde, 15°C’de ve 101,3 kPa hava

basinci sartlarinda yapilmistir.

Sekil 4.2.2. V-Tail kuyruk tipi kullanilan IHA tasarima.
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Sekil 4.2.3. T-Tail kuyruk tipi kullanilan IHA tasarimu.
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Sekil 4.2.4. Itki kuvvetinin siirate gore degisimi.
Sekil 4.2.4.’te goriildiigii izere V-Tail kuyruk tasarimina sahip IHA nin geleneksel ve

T-tail kuyruk tasarimima sahip IHA ya gére daha yiiksek dinamik itkiye ihtiyac oldugu
gorulmektedir.
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Sekil 4.2.5. Kaldirma katsayisinin hiicum agisina gore degisimi.
Sekil 4.2.5.’te goriildiigii iizere geleneksel ve T-Tail kuyruk tasarimina sahip IHA nin
V-Tail kuyruk tasarimma sahip IHA’ya gore kaldirma katsayisiin daha yiksek
oldugu goriilmektedir. Ayrica geleneksel ve T-Tail kuyruk tasarimina sahip

IHA’nin kaldirma katsayisinin birbirine benzerlik gosterdigi grafikte goriilmektedir.
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Sekil 4.2.6. Siiriikleme katsayisinin hiicum agisina gore degisimi.
Sekil 4.2.6.’da goriildiigii iizere 5° hiicum agisina kadar V-Tail kuyruk tasarimina sahip
[HA’nin geleneksel ve T-Tail kuyruk tasarimma sahip IHA’ya gore kaldirma
katsayisinin daha yiiksek oldugu goriilmekte olup 5° hiicum acisindan fazla oldugu

durumlarda geleneksel ve T-Tail kuyruk tasariminda tam tersi durum goézlenmistir.
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Sekil 4.2.7. Aerodinamik verimliligin hiicum ag¢isina gore degisimi.
Sekil 4.2.7.”de goriildiigii iizere geleneksel kuyruk tasarimina sahip IHA ’nin T-Tail ve
V-Tail kuyruk tasarimma sahip IHA’ya gére aerodinamik verimliligin daha yiiksek

oldugu goriilmektedir. V-Tail kuyruga sahip IHA nin aerodinamik verimliligi en az

oldugu goriilmektedir.
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Sekil 4.2.8. Moment katsayisinin hiicum agisina gore degisimi.
Sekil 4.2.8.’deki grafikte IHA nin geometrik Slgiileri degistirilmeden yalmizca kanat

ve kuyruk tilt acis1 degistirilerek birbirine yakin moment katsayis1 elde edilerek diger

grafikler karsilastirilmistir.
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Sekil 4.2.9. Yanal hiz degisimi.

---------------

Sekil 4.2.9.°da goriildiigii tizere yan rizgar etkisinde V-Tail kuyruk tipi kullanilan

IHA’nin geleneksel ve T-Tail kuyruk tipi kullanilan IHA’ya gére yanal hiz

degisiminin daha az oldugu, T-Tail kuyruk tasarimina ait IHA nin yan riizgardan daha

fazla etkilendigi tespit edilmistir.
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Sekil 4.2.10. Yuvarlanma a¢1 degisimi.

Sekil 4.2.10.’da goriildiigi tizere yan riizgar etkisinde V-Tail kuyruk tipi kullanilan
[HA nin geleneksel ve T-Tail kuyruk tipi kullanilan IHAya gore baslangigta daha
fazla etkilendigi fakat 3. saniyeden itibaren yuvarlanma ac1 degisiminin daha az oldugu
gortlmektedir. Bu grafikte genel itibariyle T-Tail kuyruk tasarimma sahip IHA yan
riizgar etkisinde daha fazla etkilenmistir. V-Tail kuyruk tasarimma sahip IHA nin
dikkat ¢ceken noktas1 yuvarlanma ag1 degisimi ilk anlarda daha fazla fakat 3. Saniyeden

itibaren en az etkilenen tasarim olmustur.
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Sekil 4.2.11. Yalpalama ag1 degisimi.

Sekil 4.2.11.’de goriildiigii izere yan ruzgar etkisinde V-Tail kuyruk tipi kullanilan
IHA nin geleneksel ve T-Tail kuyruk tipi kullanilan THA’ya gore baslangigta agi
degisimi daha fazla fakat 3. saniyeden itibaren yalpalama a¢1 degisiminin daha az
oldugu goriilmektedir. Bu grafikte genel olarak T-Tail kuyruk tasarimina sahip IHA
en kararsiz davramisi gdstermistir. V-Tail kuyruk tasarimina sahip IHA’nm dikkat
ceken noktast ilk anlarda yalpalama a¢1 degisimi daha fazla fakat 2. Saniyeden itibaren

en az etkilenen tasarim olmustur.
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Sekil 4.2.12. YOn ag1 degisimi
Sekil 4.2.12.°de goriildiigii {izere T-Tail kuyruk tipi kullanilan IHA’nm yan riizgar

etkisinde geleneksel ve V-Tail kuyruk tipi kullamlan IHA’ya gére daha fazla
etkilendigi tespit edilmigtir.
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Sekil 4.2.13. Yatay eksendeki root locus gérinimd.

Sekil 4.2.13.’te yatay eksendeki root locus goriiniimiinde goriildiigii tizere herhangi bir
spesifik girdi veya miidahale olmadan, sistemin dogas1 ve geri bildirim kontrol sistemi
yapilandirmast géz Oniine alinarak kararlilik durumu incelendiginde agirlik merkezi
kanattan kuyruga dogru kaydikga roll damping ve spiral modunda T-Tail en kararli

fakat Dutch roll modunda V-Tail en kararli oldugu goriilmektedir.

66



Imag/2.p

Real
!

0 v-Tail
T-Tail

[0 cConventional

Sekil 4.2.14. Dikey eksendeki root locus goruniimd.

Sekil 4.2.14.’te dikey eksendeki root locus goriiniimiinde goriildiigli iizere herhangi
bir spesifik girdi veya miidahale olmadan, sistemin dogasi ve geri bildirim kontrol
sistemi yapilandirmasi géz Oniine alinarak kararlilik durumu incelendiginde agirlik
merkezi kanattan kuyruga dogru kaydik¢a short period modunda V-Tail kuyruk

tasariminin en kararli oldugu goriilmektedir.
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4.3. FARKLI KUYRUK PROFILLERINE GORE YAN RUZGAR
KOSULUNDA STABILITE ANALIZi

Bu analizde IHA igin ii¢ farkli kuyruk airfoili kullanilarak 17 m/s seyir siiratindeki
[HA igin +y yoniinde 5m/s yan riizgara kars1 verdigi tepkiler dlgiilerek karsilastirma

yapilmustir.

Analiz i¢in tasarlanan insansiz hava aracimizin kiitlesi 4400 gram olup kanat icin
MH 32 airfoil kullanilmistir. Tasarlanan kanadin kiitlesi 1000 gramdir. Kanat agikligi
2100 mm’dir. Kanadin kok veter uzunlugu 250 mm, u¢ veter uzunlugu 175 mm’dir.
Kanat 3° dihedral agisina sahiptir. Kanadin tilt angle degeri 2,60°’dir. 9,88 AR (Aspect
Ratio) degerine sahiptir.

Kuyruk kiitlesi 200 gram olup Sekil 4.3.1. i¢in NACA 0008, Sekil 4.3.2 igin NACA
0012 ve Sekil 4.3.3. i¢in NACA 0016 airfoil kullanilmistir. Elevator i¢in agiklik 660
mm, kok veter 160 mm, u¢ veter 100 mm’dir. 5,08 AR degerine sahiptir. Elevator x
ekseninde 680 mm, z ekseninde 30 mm mesafeye konumlandirilmistir. Ayrica ters
moment etkisi icin elevatore -1° tilt angle degeri verilmistir. Rudder i¢in kdk veter
180 mm, u¢ veter 100 mm’dir. Rudder x ekseninde 610 mm, z ekseninde 30 mm

mesafeye konumlandirilmistir.

Bu analiz deniz seviyesinde, 15°C’de ve 101,3 kPa hava basinci sartlarinda yapilmaistir.
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Sekil 4.3.2. NACA 0012 kuyruk airfoili kullanilan IHA tasarimu.
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Sekil 4.3.3. NACA 0016 kuyruk airfoili kullanilan THA tasarimu.
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Sekil 4.3.4. Itki kuvvetinin siirate gore degisimi.
Sekil 4.3.4.’te goriildiigii iizere NACA 0016 kuyruk airfoiline sahip IHA’nin

NACA 012 ve NACA 0008 kuyruk airfoiline sahip IHAya gére daha yiiksek dinamik
itkiye ihtiya¢ oldugu goriilmektedir.

70



NACA 0008 Kuyruk Airfoili
NACA 0012 Kuyruk Airfoili
NACA 0016 Kuyruk Airfoili

Alpha

T T T
-2.0 1) 2.0 4.0 6.0

Sekil 4.3.5. Kaldirma katsayisinin hiicum agisina gore degisimi.
Sekil 4.3.5.te goriildigii tizere ti¢ kuyruk airfoili i¢in de degerler birbirine ¢ok yakin

oldugundan farkli kuyruk airfoili kullanmanin kaldirma katsayisini degistirmedigi

tespit edilmistir.
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Sekil 4.3.6. Siiriikleme katsayisinin hiicum agisina gore degisimi.
Sekil 4.3.6.’da goriildiigii lizere NACA 0016 kuyruk airfoiline sahip IHA’nmn

NACA 012 ve NACA 0008 kuyruk airfoiline sahip IHAya gére daha yiiksek dinamik
itkiye ihtiyag oldugu goriilmektedir.
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Sekil 4.3.7. Aerodinamik verimliligin hiicum agisina gore degisimi.
Sekil 4.3.7.°de goriildiigii iizere NACA 0008 kuyruk airfoiline sahip IHA’nmn

NACA 0012 ve NACA 0016 kuyruk airfoiline sahip IHA’ya gore daha yiiksek

aerodinamik verimlilige sahip oldugu goriilmektedir.
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Sekil 4.3.8. Moment katsayisinin hiicum agisina gore degisimi.

Sekil 4.3.8.’deki grafikte IHA nin geometrik 6lgiileri degistirilmeden yalmzca kanat
ve kuyruk tilt agis1 degistirilerek birbirine yakin moment katsayisi elde edilerek diger

grafikler karsilastirilmistir.
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Sekil 4.3.9. Yanal hiz degisimi.
Sekil 4.3.9.°da gosterilen yanal hiz degisimi grafiginde {i¢ kuyruk airfoili icin de

degerler birbirine ¢ok yakin oldugundan farkli kuyruk airfoili kullanmanin yanal hiz

degisimini etkilemedigi tespit edilmistir.
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Sekil 4.3.10. Yuvarlanma ag1 degisimi.
Sekil 4.3.10.’da gosterilen yuvarlanma ag¢1 degisimi grafiginde ti¢ kuyruk airfoili igin

de degerler birbirine ¢ok yakin oldugundan farkli kuyruk airfoili kullanmanin yanal

hiz degisimini etkilemedigi tespit edilmistir.

76



r (°/3)

S A
: : : NACA 0008 Kuyruk Airfoili
o0 ]
= = = NACA 0012 Kuyruk Airfoili
NACA 0016 Kuyruk Airfoili
L RN Ao oo booommemoeeos T T S T

Sekil 4.3.11. Yalpalama ag1 degisimi.
Sekil 4.3.11.’de gosterilen yalpalama a¢1 degisimi grafigi incelendiginde U¢ kuyruk

airfoili i¢in de degerler birbirine ¢ok yakin oldugundan farkli kuyruk airfoili

kullanmanin yan ruzgar etkisinde yanal hiz degisimini etkilemedigi tespit edilmistir.
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Sekil 4.3.12. Y0On ag1 degisimi.
Sekil 4.3.12.°de gosterilen yon ag¢1 degisimi grafigi incelendiginde U¢ kuyruk airfoili

icin de degerler birbirine ¢ok yakin oldugundan farkli kuyruk airfoili kullanmanin yan

rizgar etkisinde yanal hiz degisimini etkilemedigi tespit edilmistir.
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Sekil 4.3.13. Yatay eksendeki root locus gérunimd.

Sekil 4.3.13.’te yatay eksendeki root locus goriiniimiinde goriildiigii tizere herhangi bir
spesifik girdi veya miidahale olmadan, sistemin dogas1 ve geri bildirim kontrol sistemi
yapilandirmast goz Oniine alinarak kararlilik durumu incelendiginde farkli kuyruk
airfoili  kullanmanmn Sistemin kararlihigma herhangi bir etkisinin olmadig

gorulmektedir.
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Sekil 4.3.14. Dikey eksendeki root locus goruniimd.

Sekil 4.3.14.’te dikey eksendeki root locus goriiniimiinde goriildiigii tizere herhangi
bir spesifik girdi veya miidahale olmadan, sistemin dogasi ve geri bildirim kontrol
sistemi yapilandirmasi goz Oniine alinarak kararlilik durumu incelendiginde farkl
kuyruk airfoili kullanmanin sistemin kararliligina herhangi bir etkisinin olmadigi

gorulmektedir.

80



44. KUYRUK KONUMUNA GORE YAN RUZGAR KOSULUNDA
STABILITE ANALIZI

Bu analizde kuyruk, kanadin 680 mm, 780 mm ve 880 mm arkasina konumlandirilmis
olup 17 m/s seyir siiratindeki IHA nin +y yoniinde 5 m/s siiratindeki yan riizgara karsi

verdigi tepkiler Olciilerek karsilastirma yapilmistir.

Analiz i¢in tasarlanan insansiz hava aracimizin kiitlesi 4400 gram olup kanat i¢in
MH 32 airfoil kullanilmistir. Tasarlanan kanadin kiitlesi 1000 gramdir. Kanat agikligi
2100 mm’dir. Kanadin kok veter uzunlugu 250 mm, u¢ veter uzunlugu 175 mm’dir.
Kanat 3° dihedral agisina sahiptir. Kanadin tilt angle degeri 2,60”dir. 9,88 AR (Aspect

Ratio) degerine sahiptir.

Kuyruk kitlesi 200 gram olup NACA 0010 airfoil kullanilmistir. Elevator igin agiklik
660 mm, kok veter 160 mm, ug veter 100 mm’dir. 5,08 AR degerine sahiptir. Elevator
x ekseninde 680 mm, z ekseninde 30 mm mesafeye konumlandirilmistir. Ayrica ters
moment etkisi i¢in elevatore -1° tilt angle degeri verilmistir. Rudder i¢in kdk veter
180 mm, u¢ veter 100 mm’dir. Rudder x ekseninde 610 mm, z ekseninde 30 mm

mesafeye konumlandirilmistir.

Bu analiz deniz seviyesinde, 15°C’de ve 101,3 kPa hava basinci sartlarinda yapilmustir.

Sekil 4.4.1. Kanat ve kuyruk aras1 680 mm mesafeye sahip IHA tasarimu.
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Sekil 4.4.2. Kanat ve kuyruk aras1 780 mm mesafeye sahip IHA tasarimu.

880

mm

Sekil 4.4.3. Kanat ve kuyruk aras1 880 mm mesafeye sahip IHA tasarimu.
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Sekil 4.4.4. Itki kuvvetinin siirate gore degisimi.
Sekil 4.4.4.’te goriildiigii iizere kanat ve kuyruk aras1 mesafe arttikca IHAnin diisiik

hizlar i¢in itki kuvveti ihtiyact daha da azalmaktadir. Daha yiliksek hizlarda bu

durumun tam tersi oldugu grafikte gdzlemlenmistir.
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Sekil 4.4.5. Kaldirma katsayisinin hiicum agisina gore degisimi.
Sekil 4.4.5.te goriildiigli lizere kanat ve kuyruk mesafesinin artmasinin kaldirma

katsayisini artirdigr goriilse de grafikteki degerlerin birbirine ¢ok yakin olmasindan

dolay1 6nemli dlgiide degistirmedigi tespit edilmistir.
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Sekil 4.4.6. Siriikleme katsayisinin hiicum agisina gore degisimi.
Sekil 4.4.6.’da goriildigi tlizere kanat ve kuyruk mesafesinin artmasinin kaldirma

katsayisini azalttig1 goriilse de grafikteki degerlerin birbirine ¢ok yakin olmasindan

dolay1 6nemli 6l¢iide degistirmedigi tespit edilmistir.
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Sekil 4.4.7. Aerodinamik verimliligin hiicum agisina gore degisimi.

Sekil 4.4.7°de goriildiigii iizere kanat ve kuyruk arasindaki mesafe arttikca

aerodinamik verimliligin arttig1 goriilmektedir.
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Sekil 4.4.8. Moment katsayisinin hiicum agisina gore degisimi.

Sekil 4.4.8.’deki grafikte IHA nin geometrik Slgiileri degistirilmeden yalnmizca kanat
ve kuyruk tilt acis1 degistirilerek birbirine yakin moment katsayisi elde edilerek diger

grafikler karsilastirilmigtir.
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5 (m/s)

880 mm Kanat—Kuyruk Aras1 Mesafe

780 mm Kanat—Kuyruk Aras1 Mesafe

680 mm Kanat—Kuyruk Aras1 Mesafe

Sekil 4.4.9. Yanal hiz degisimi.

Sekil 4.4.9.da goriildiigii iizere geleneksel kuyruk tipi kullanilan IHA nin kanat ve

kuyruk arasindaki mesafe arttik¢a yan riizgar kosulunda yanal hiz degisiminin daha az

oldugu tespit edilmistir.
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Sekil 4.4.10. Yuvarlanma ag1 degisimi.

Sekil 4.4.10.’da goriildiigii iizere geleneksel kuyruk tipi kullanilan THA nin kanat ve

kuyruk arasindaki mesafe arttikga yan ruizgar etkisinde yuvarlanma agi1 degisiminin

daha kararli oldugu tespit edilmistir.
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Sekil 4.4.11. Yalpalama ag1 degisimi

Sekil 4.4.11.’de goriildiigii iizere geleneksel kuyruk tipi kullanilan THA nin kanat ve

kuyruk arasindaki mesafe arttikga yan riizgar etkisinde yalpalama a¢1 degisiminin daha
az oldugu tespit edilmistir.

90



phi (%)

l:\ | ]

}
/ ]
|
}
i
0 .0 5.0 .0 1.0 2.0 1.0

0
2.0 .0
/ 880 mm Kanat-Kuyruk Arasi Mesafe

780 mm Kanat-Kuyruk Aras1 Mesafe
680 mm Kanat-Kuyruk Arasi Mesafe

Sekil 4.4.12. YOn ag1 degisimi.

Sekil 4.4.12.’de goriildiigii iizere geleneksel kuyruk tipi kullanilan THA nin kanat ve

kuyruk arasindaki mesafe arttik¢a yan riizgar etkisinde yon ag1 degisiminin daha az

oldugu tespit edilmistir.
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Sekil 4.4.13. Yatay eksendeki root locus gérunimd.

Sekil 4.4.13.’te yatay eksendeki root locus goriiniimiinde goriildiigii iizere herhangi bir
spesifik girdi veya miidahale olmadan, sistemin dogas1 ve geri bildirim kontrol sistemi
yapilandirmasi g6z Oniine alinarak kararlilik durumu incelendiginde roll damping
modunda kanat ve kuyruk arasindaki mesafe kisaldikca daha kararli davranis

gostermektedir.
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Sekil 4.4.14. Dikey eksendeki root locus goérinimi.

Sekil 4.4.14.’te dikey eksendeki root locus goriiniimiinde goriildiigii tizere herhangi
bir spesifik girdi veya miidahale olmadan, sistemin dogasi ve geri bildirim kontrol
sistemi yapilandirmasi goz Oniine alinarak kararlilik durumu incelendiginde short
period modunda kanat ve kuyruk arasindaki mesafe kisaldik¢a daha kararli davranis

gostermektedir.

93



BOLUM 5

SONUCLAR VE TARTISMA

Bu boliim, tezin genel bulgularini ve bu bulgularin miihendislik alanindaki genel
Onemini Ozetler. Ayrica, ¢alismanin sinirlamalart ve gelecekteki aragtirmalara olan
potansiyel katkilart da ele alinir. Calismada 17 m/s seyir slratindeki insansiz hava
aracinin +y yonunde 5 m/s yan riizgara karsi aerodinamik performansini optimize
etmeye yonelik kapsamli bir analiz ve deney serisi sunulmaktadir. Agirlik merkezi,
kuyruk tarleri, kuyruk airfoili ve kuyruk konumu gibi 6nemli tasarim parametrelerini

iceren detayl analizler, XFLRS5 programi araciligiyla gerceklestirilmistir.

Boliim 4.1.°deki analiz sonuglari, ugagin agirlik merkezinin kanattan kuyruga dogru
kaymastyla yan riizgar etkilerinin azaldigini gostermektedir. Bu durum, yanal hizin ve
yuvarlanma agisinin azaldigini ve ugagin daha stabil bir ugus performansi sergiledigini
isaret etmektedir (Sekil 4.1.9 ve 4.1.10). Ayrica, agirlik merkezinin kanattan kuyruga
dogru kaymasiyla yalpalama a¢i degisiminin ve yon agisinin zamanla arttigin
belirtmek miimkiindiir (Sekil 4.1.11 ve 4.1.12). Root locus analizleri ise agirlik
merkezinin bu yonde kaymasiyla roll damping, dutch roll ve spiral modlarinda
kararliligin azaldigini, short period ve phugoid modlarinda da kararliligin azaldigim

gostermektedir (Sekil 4.1.13 ve 4.1.14).

Bu bulgular, agirlik merkezi konumunun ucagin aerodinamik ve dinamik davranigini
onemli ol¢iide etkiledigini gdstermektedir. Ozellikle, agirlik merkezinin kanattan
kuyruga dogru kaymasiyla ugagin stabilitesindeki degisimlerin belirgin oldugu
goriilmektedir. Bu nedenle, ugak tasarimi ve wugus kontrol sistemlerinin
gelistirilmesinde agirlik merkezi kontroliinliin dikkate alinmasi1 gerekmektedir.
Gelecekteki calismalar, bu alanda daha derinlemesine analizler yaparak ugagin

aerodinamik performansini optimize etmeye yonelik stratejiler gelistirebilir.
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Boliim 4.2°de Root locus analizleri, agirlik merkezinin kanattan kuyruga dogru
kaymasiyla farkli kuyruk tasarimlarinin kararlilik durumlarini inceler. Sekil 4.2.13 ve
4.2.14'te, agirlik merkezi bu yonde kaydikc¢a T-Tail kuyruk tasariminin roll damping
ve spiral modunda daha kararli oldugu, Dutch roll modunda ise V-Tail kuyruk
tasariminin daha kararli oldugu belirtilmistir. Benzer sekilde, short period modunda

V-Tail kuyruk tasariminin en kararl oldugu goriilmiistiir.

Bu bulgular, farkli kuyruk tasarimlarinin yan riizgar etkisine ve kararlilik durumlarina
olan etkilerini agik¢a gostermektedir. Ozellikle, V-Tail kuyruk tasarimimin yan riizgar
etkisinde daha az etkilenme ve daha iyi kararlilik gésterme potansiyeline sahip oldugu
vurgulanmistir. Bu nedenle, IHA tasariminda kuyruk tipinin secimi onemlidir ve
uygulanacak operasyonel kosullar g6z Oniinde bulundurulmahdir. Gelecekteki
aragtirmalar, bu alandaki analizlerin daha derinlemesine incelenmesini ve kuyruk

tasarrminin IHA performansi iizerindeki etkilerini daha iyi anlamay1 hedeflemelidir.

Bolim 4.3’teki analiz sonuglarina gore, farkli kuyruk airfoillerinin yan rizgar
etkisinde ucagin yanal hiz, yuvarlanma agisi, yalpalama agisi ve yon agis1 degisimine
olan etkisi incelenmistir. Sekil 4.3.9, 4.3.10, 4.3.11 ve 4.3.12'de gosterilen grafiklerde,
ti¢ farkli kuyruk airfoili i¢in degerlerin birbirine ¢ok yakin oldugu ve farkli kuyruk
airfoillerinin yan riizgar etkisinde belirgin bir fark yaratmadigi goriilmistiir. Ayrica,
root locus analizlerinde (Sekil 4.3.13 ve 4.3.14), farkli kuyruk airfoillerinin sistemin

kararliligina herhangi bir etkisinin olmadig: tespit edilmistir.

Bu bulgular, farkli kuyruk airfoillerinin yan riizgar etkisi altinda ugagin aerodinamik
ve dinamik davramis1 {zerindeki etkisinin siirli oldugunu gostermektedir.
Dolayistyla, kuyruk airfoilinin se¢imi, yan riizgar etkisi altindaki ugus performansini
onemli Olciide etkilememektedir. Bununla birlikte, bu ¢alismanin kapsami dahilinde
degerlendirilen diger faktorler géz oniine alinarak, farkli kuyruk airfoillerinin diger

performans o6zellikleri tizerindeki etkilerinin de dikkate alinmasi 6nemlidir.

Sonug olarak, farkli kuyruk airfoillerinin yan riizgar etkisinde u¢agin performansina

olan etkisinin sinirl oldugu ve bu faktoriin ugak tasariminda diger 6nemli faktorlerle
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birlikte degerlendirilmesi gerektigi sonucuna varilmistir. Gelecekteki ¢aligmalar, daha
genis kapsamli analizler yaparak bu bulgulari dogrulamaya ve ucak tasariminda

kuyruk airfoilinin rolini daha iyi anlamaya yo6nelik olabilir.

Bollim 4.4.’teki analiz sonuglarma gore, geleneksel kuyruk tipi kullamilan {HA'nin
kanat ve kuyruk arasindaki mesafenin artmasiyla yan riizgar kosullarinda ugagin yanal
hiz, yuvarlanma agisi, yalpalama acgis1 ve yon acgist degisimindeki davranmislar
incelenmistir. Sekil 4.4.9'da, kanat ve kuyruk arasindaki mesafenin artmasiyla birlikte
ucagin yan riizgar kosullarinda yanal hiz degisiminin azaldig1 belirtilmistir. Ayrica,
Sekil 4.4.10, 4.4.11 ve 4.4.12'de, kanat ve kuyruk arasindaki mesafenin artmasiyla
ucagin yuvarlanma, yalpalama ve yon acist degisimlerinin azaldig1 gézlemlenmistir.

Root locus analizleri, kanat ve kuyruk arasindaki mesafenin roll damping ve short
period modlarindaki kararlilik {izerindeki etkisini incelemistir. Sekil 4.4.13 ve
4.4.14'te, kanat ve kuyruk arasindaki mesafenin kisalmasiyla birlikte uc¢agin roll

damping ve short period modlarinda daha kararl bir davranis sergiledigi goriilmiistiir.

Bu bulgular, geleneksel kuyruk tipi kullanilan IHA'larin yan riizgar kosullarinda
performansini artirmak i¢in kanat ve kuyruk arasindaki mesafenin artirilmasinin
faydal1 olabilecegini gostermektedir. Daha genis kapsamli ugus testleri ve
simiilasyonlarla desteklenen gelecek arastirmalar, bu bulgular1 dogrulamak ve ugagin
aerodinamik performansini optimize etmek i¢in daha spesifik yonergeler saglayabilir.
Sonug olarak, kanat ve kuyruk arasindaki mesafenin artirilmasinin geleneksel kuyruk
tipi kullamlan IHA'larin yan riizgar etkisi altindaki performansini olumlu yonde
etkiledigi ve ugagin roll damping ve short period modlarinda daha kararli bir davranis
sergilemesine yardimci oldugu sonucuna varilmistir. Bu bulgular, ugak tasarimi ve

performans optimizasyonu acisindan 6nemli bir katki saglayabilir.

Tiim bolimlerde elde edilen bulgular, farkli kuyruk tipleri, kanat-kuyruk mesafesi ve
diger tasarim degiskenlerinin IHA'larin yan riizgar etkisi altindaki performansina olan
etkilerini detayli bir sekilde ortaya koymaktadir. Bu bulgular, ugak tasariminda dikkate
alinmasi gereken onemli faktdrleri vurgulamaktadir. Ozellikle, aerodinamik stabilite,
manevra kabiliyeti ve operasyonel giivenlik gibi kritik unsurlarin, kuyruk tipi ve kanat-

kuyruk mesafesi gibi tasarim degiskenleriyle dogrudan iliskili oldugu belirlenmistir.
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Sonuglarimiz, gelecekteki IHA tasarimlarinin gelistirilmesi ve optimize edilmesi igin
yol gdsterici olabilir. Onerilerimiz, farkli kuyruk tipleri ve kanat-kuyruk mesafelerinin
dikkatlice degerlendirilmesi, Ozellikle de yan riizgar etkisi altindaki performansin
tyilestirilmesi i¢in tasarim degiskenlerinin se¢iminde Oonemli bir rol oynamaktadir.
Ayrica, elde edilen bulgularin uygulanabilirligi ve pratikteki etkisi, havacilik
endiistrisindeki ilerlemelere 131k tutabilir ve gelecekteki IHA teknolojilerinin

gelisimine katki saglayabilir.

Bu ¢alisma, ugak tasarimi ve miihendisligi alanindaki aragtirmalara yeni bir bakis agisi
sunarken, havacilik endistrisindeki teknolojik ilerlemelere de katkida bulunmay1
hedeflemektedir. Gelecekteki caligmalar, bu bulgular1 dogrulamak ve daha genis
kapsamli analizler yapmak i¢in yapilabilir. Sonug olarak, bu ¢alismanin iHA tasarini
ve havacilik miihendisligi alanindaki gelismelere 151k tutmasi ve uygulanabilir

¢Oziimler sunmas1 umulmaktadir.
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