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OZET

Hipersonik hava araglarinda, yanmay: siipersonik akis kosullarinda gergeklestirebilen scramjet motorlarinin
tasarim ve analizinde en kritik kisimlardan birisi hava aliklaridir. Bu motorlarin hava aliklarinda rampa
benzeri geometriler sayesinde yanma odasina gonderilecek havanin stkigtirilmast saglanmaktadir, fakat akis
kosullar: nedeniyle tasarim ve analizde dikkat edilmesi gereken pek ¢ok fiziksel olay bulunmaktadir. Deneysel
verilerin ¢cok yaygin olmamasi sebebiyle HAD (hesaplamali akiskanlar dinamigi) yontemleri kullanilmakta ve
tasarimlara geri besleme saglanmaktadir. Bu ¢alismada kullanilacak olan HAD yaziliminin ¢alisma boyunca
etkinligini gostermek amaciyla agik kaynak deneysel verileri bulunan bir vaka ozellikle sok-simir tabakasi
etkilesimlerinin gozlenmesi amaciyla simiile edilmistir. Numerik ve deneysel verilerin karsilastirmast ANSYS
Fluent yazihimimin ¢iktilarim dogrulamaktadir. Calismanin sonucunda deneysel veri elde etmenin maliyetli
oldugu scramjet hava aliklarindaki akiglarda gozlenen kompleks fiziksel yapilarin anlasiimasina katk
saglanacaktir.

GIRIS

Sivil ve askeri alanda kullanimina ydnelik ¢alismalarin giderek arttidi hava solumali hipersonik
aracglara ait scramjet motorlarinin en 6énemli kisimlarindan birini olusturan hava aliklarinin
tasariminin yapilabilmesi icin analiz ve 6n tasarim blayik dnem arz etmektedir. Deneysel veri elde
etmenin maliyet ve ulagilabilirlik agisindan kolay olmadigi hipersonik akis calismalarinda HAD
yontemleri ve analitik 6n tasarim araglan sireci kolaylastirmaktadir. Hipersonik i¢ akisin
modellendidi vakalarda analizin dogrulugunu etkileyen ve analizi zorlastiran fiziksel olaylar sok
yapilari, sok yapilarinin sinir tabakasiyla olusturduklari etkilesimler ve sinir tabakasinin ayriimasidir
[Heiser,1994]. Ozellikle scramjet motorunun hava aliginin giriginin i¢ kismindan baslayarak izolatére
kadar olan kisminda bahsedilen bu olaylar akigi ve scramjet motorunun galismasini dogrudan
etkileyen faktorlerden olduklarindan uygulanan HAD yonteminin guvenilirliginden emin olunmalidir.
Modelleme calismalarinda kullanilan yazilimlardan, yazihimlarda kullanilan segimlere kadar pek ¢ok
faktor bu olaylarin niteliksel ve niceliksel olarak dogru bir sekilde gézlemlenmesinden sorumludur.
Bu calismada hava aligina temel olusturabilecek iki boyutlu bir sok olusturucu modelinin numerik
olarak dogrulanmasi gosterilmektedir. Bu modelin baz alinmasinin temel sebebi ilgili deneyin
niceliksel ve zengin agik kaynak sonuglarina ulagilabilmesidir.
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Hipersonik akista olusan fiziksel yapilar ve bu yapilarin dnemli rol oynadidi scramjet hava aliklari ile
ilgili galismalar 6zellikle HAD alaninda gittikge artmaktadir, fakat deneysel ¢alismalarda konunun
askeri olmasi ve yuksek teknoloji icermesi nedeniyle en azindan acik kaynak erisimi oldukca
sinirlidir.

[Haeberle, 2008], Almanya DLR enstitistinde gerceklesen hipersonik test serilerinde iki boyutlu
scramjet hava aliklari igcin viskoz etkileri gozlemlemistir. Sinir tabakasi ayrilmasi ve sok
etkilesimlerinin scramjet hava aliginin durmasina neden olabilecegi belirtiimistir. Deneysel ¢alisma
GK-01 kodlu model dzerinde 7 Mach akista gerceklestiriimistir. Deneysel calisma iki boyutlu
QUADFLOW kodu ve Spalart-Allmaras turbilans modeli ile nimerik olarak da gosterilmistir.
Calismaya goére HAD kodu, daha 6ncesinde yapilan deneysel calismayla blyuk 6lcide uyumludur.

[Neuenhahn,2010] calismasinda RWTH Aachen laboratuvarina ait Mach 7.6 serbest akis
kosullarindaki TH2 hipersonik riizgar tlineli verilerini sok ve sinir tabakasi etkilesimlerini incelemistir.
Arastirmaci bu deneysel verileri ANSYS CFX yazilimini kullanarak HAD ¢alismasinda gdstermistir.
Bu calisma ¢ boyutlu sonuglari igerdidi icin G¢ boyut etkileri olugsa da sokun ilk olarak olustugu
sikistirma rampalarinda sok-sinir tabakasi etkilesimlerinin mekanizmasi ile ilgili detayli sonuglar
icermektedir. Bu etkilesimlerin yuzeydeki 1sil yukleri ve gsok lokasyonlarini oldukga etkiledigi
gOsterilmistir. Fakat G¢ boyutlu karmasik akisin, iki boyutlu akiglara goére farkhliklar icerdigi, akisin
ayrildigi ve yuzeye yeniden tutundugu bolgeler arasindaki akis geometrisinde gosterilmistir.

[Hall,2019], Texas Universitesi deneysel galismalarini kullanarak iki ve t¢ boyutlu HAD calismalari
olusturmustur. Bu calismada scramjet hava aliklarinin en yaygin problemlerinden biri olarak bilinen
“start-unstart” durumu hem kararli hem de kararsiz akis kosullarinda ele alinmistir. Arastirmaci,
deneysel kosullarla HAD kosullarini benzestirirken sinir tabakasinin yikseklik gelisiminin “start-
unstart” durumunu 6nemli dlgide etkiledigini ve bu durumun olusma hizini degistirdigini belirtmistir.
Ayni fiziksel durum, [Krieger,2019] tarafindan iki farkh geometri tGizerinde, Mach 4 akista DLR TAU
kodu tarafindan incelenmis ve DLR TMK deneysel sonuglariyla karsilastiriimistir. Duvar kaykiima
stres de@erlerine gére Menter SST turbllans modelinin basarili sonuglar verdigi gorilmuastur.

Deneysel veri iceren ¢alismalarda ilgili geometri genellikle segilen bir tirbilans model ile ¢6zulup
karsilastirmasi yapilmaktadir. Bu ¢alismalarin yani sira farkl geometrileri derleyen nimerik ¢éziime
odakli calismalar da bulunmaktadir. [Kang,2021], modifiye edilmis transition modeliyle iki rampal
hava aligi konfigirasyonunu ve SWL scramjet hava aligi geometrisini gozmustur. Bu geometrilerin
¢dzumleri ayrilma yapilarini, yeniden tutunma bdlgelerini ve sinir tabakasi sok etkilesimlerini
deneysel verilerle dogrulamig, ve modifiye edilmis transition modelini bir scramjet én gévdesi igin
uygulamali olarak kullanmistir. Bu sonuglarda diguk duvar yuzey sicakliklarinda oldukga basaril
olan transition modellerinin duvar yuzey sicakligi arttikga standart k-w modeli karsisinda zayiflamaya
basladigi belirtilmistir. Scramjet 6n gdvdesinde uygulamali olarak yapilan g¢alismada ise yiksek
irtifalar i¢in yapilan HAD ¢dzumlerinde belirsizlik ve dogruluk kaybi durumlarinin arttigi belirtilmigtir.

Standart ¢ozlcilerin digsinda Reynolds-Stress model ailesinin kargilastirmal olarak sunuldugu
¢alismada [Yao0,2012], hava alidi modeli olarak [Reinartz,2006]'da deneysel verileri sunulan iki
rampali modeli se¢gmistir. Toplamda 8 farkli tirbilans modeli karsilagtiriimistir. Sok kaynakli ayrilma
ve tersine akis yapilari deneyde oldugu gibi HAD yontemleri ile de gézlenmistir. Geometrinin en ug
kisminda yer alan hiicum kenari yaricapinin sinir tabakasindaki ayriima baloncugu olusumuna etkisi
de bu galismada yer almistir.

Literatirde yer alan tim galismalarin isaret ettigi ortak nokta, HAD ydntemlerinin bahsedilen hava
aliklar ve kompleks akis kosullarinda oldukga detayl bir 6n ¢alisma istedigidir. Akiglar niteliksel
olarak buytk oranda dogru ¢ozulse de, bu ¢caligmanin da uzerinde durdugu gibi akisin sinir tabakasi
bdlgesinde sok kaynakli olusturdugu yapilar ¢ézimin dogrulugunu etkilemektedir. C6zim
oncesinde ¢6zim agi ve sinir kosullarinin dogru bir bicimde yazilima yansitiimasi kadar, tlrbilans
modelin probleme ve geometriye uyumu, olasi belirsizlikler karsisinda turblilans modellerin
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detaylarina hakim olunmasi ¢6zimu gergek veriye o kadar yaklastiracaktir.

Bu calismada da sinir tabakasi boélgesi mercege alinmis ve nispeten basit bir modelle akis,
hipersonik kosullarda incelenmistir.

Forebody 7
compression - - Aftbody

Shock Layer /7 expansion
Interactions T\

\ Fuel
Subsystem
L\ —¥a
% o8

— ~-‘\>:y-_ S

Bow-Shook” L
b Isolator

Shock Train Fuel lnjecti}/’ Scramyet Engine
| Forebody I Internal I Isolator | Combustor | Internal | Aftbody I

inlet Nozzle

Sekil 1: Ornek Scramjet Motorunun ve Akisin Sematik Gdsterimi [Sen,2018]

Sekil 1, érnek bir scramjet motorunu olusturan kisimlari ve hipersonik akigin aracin én kismindan
lUleye kadar izledigi yolda karsilastigi fiziksel olaylari gbstermektedir. Bu ¢alismada hava aligi
girisinden izolatér sonuna kadar olan akis inceleme konusu oldugu igin Sekil 2’de gésterilmekte olan
model iyi bir érnek saglamaktadir.
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Sekil 2: Sok Olusturucu Yapisina Sahip Bir Akisin Sematik Gésterimi [Debonis,2010]

Scramjet hava ahgi analizlerinin 6ncesinde HAD yaziliminin yetenekleri ve dogrulanmasi ise Sekil
2’'de bir gosterimi verilmis olan sok olusturucu Uzerinden ele alinacaktir. Bu segimin nedeni sok
olusturucunun alt duvarinda olugacak sok ve sinir tabakasi yapilarinin scramjet hava aligi ve izolator
boyunca karsilasilacak yapilar i¢in érnek teskil etmesidir. Duvar sinirlarindan uzak bdlgelerdeki akis
zaten tam gelismis olacagindan ve ters basing gradyanlari icermeyeceginden, akisin ¢ézimunun
dogrulugunu etkileyecek kisimlar Sekil 2’de gosterilmis olan vaka ile gézlemlenebilecektir.
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YONTEM

[Pajcin,2017] kullanilarak alinmig geometri ve sinir sartlari HAD sonuglari alinmak tzere ANSYS
Fluent yaziiminda olusturulmustur. Sekil 3, HAD yonteminin uygulandiyi geometriyi ve sinir
kosullarini géstermektedir. Sekil 2'de gdsterilmis olan sablondaki aginin 10° oldugu gérilmektedir.
Deneysel verinin alindigi [Schiilein,1996]'da farkli ac¢i dereceleri igin sonuglar da bulunmaktadir.
Sekil 4’te ise geometrinin Gzerine olusturulan ¢6zim agi gosterilmigtir. Kullanilan serbest akis
kosullari ise Tablo 1’de verilmigtir.

Inviscid Wall
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Y
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Sekil 3: HAD Yontemi Uygulanan Geometrinin Olguleri ve Sinir Kosulu Segimleri [Pajcin,2017]
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Sekil 4: Geometrinin Dortgensel Hicrelerle Olusturulan Blok Cézim Agi Yapisi

Tablo 1: HAD Coziimiinde Kullanilan Serbest Akis Kosullari [Schiilein,1996]

Mach Statik Toplam Toplam Tarbllans Tarbulans
Sayisi Basing Basing Sicaklik Yogunlugu Viskozite
[Pa] [kPa] [K] Orani
5 4012 2122516 410.7 0.1 5

HAD ydntemi kullanilirken c¢alisilan akigkan olarak ideal gaz segilmistir, ¢ink( kullanilan hipersonik
Mach sayisi kimyasal tepkimelerin sonuca etki edebilmesi igin yeterli degildir. Viskozite
hesaplamalari Sutherland Yasasr'na gore yapilmistir. Sikistirilabilir bir akis ortami bulundugundan
yogunluk bazlh 6rtllu ¢ézuci tercih edilmigtir. Bu kullanimlar [Oliden,2013]’te de gosterilmigtir.
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Co6zim aginda blok yapi doértgensel hiicrelerle olusturulmustur ve akisin farklilasacag bolgelerde
hicre sayisi artirimistir ve ¢6zim aginin yogunlugunun sonuca etkisinin minimuma indigi
calistirmada toplamda 74100 adet dortgensel hicre elde edilmistir. C6zim agi olusturulurken dikkat
edilmesi gereken en dnemli nokta bu akista sok-sinir tabakasi etkilesimleri gergeklestiginden, sinir
tabakasinin niteliksel ve niceliksel olarak yeterli bir c6zim agina sahip olmasidir. Bu durum duvarda
genel olarak y+ degerinin 1.0’dan kiglk olmasiyla saglanmaktadir.

UYGULAMALAR VE DEGERLENDIRME

C6zim agmin olusturulmasinin ardindan farkh tarbidlans modeller ile sonuglar alinmis ve
karsilastiriimistir. Geometrinin tamamindaki Mach sayisi ¢ézimua Sekil 5°te ve hiz vektoérlerinin
akista ayrilma olan bélgedeki dagihmi Sekil 7°de gortlebilir.

ANSYS

2020 R2
ACADEMIC

contour-1
Mach Number

5.00e+00
F 4.50e+00
4.00e+00

3.50e+00

3.00e+00
2.50e+00

v

2.00e+00

1.50e+00

1.00e+00
5.06e-01
6.80e-03

Sekil 5'te goésterilmis olan Mach sayisi dagilimi, [Pajcin,2017]'de gdsterilmis olan ¢ézimle ve
[Schiilein,1996]'da elde edilen deneysel ¢alismayla uyumludur. 376 mm etrafinda olusan ayriima
baloncugu yapisi Sekil 7°de yakalanmigstir. Burada sok olusturucunun agisinin 10° olmasi ayrilmanin
siddetini azaltmaktadir. Deneysel verilerin alindigi [Schilein,1996] calismasinda daha biylk sok
acilarinda daha buylk baloncuklar gézlenebilir. Bu ¢alismada ele alinan vaka HAD yaziliminin
calismanin devamindaki scramjet hava aligi ¢6zimlerinde kullanmaya yetkin olup olmadigini
gOsterme amaci tagidigindan 10° kullaniimigtir. Sekil 6 ise deneysel verilerin alindigi referansin
[Schiilein,1996] sinir tabakasi ayrilma bolgesini gdsterdigi bir ¢ozimdur.

Sekil 5: Akisin Spalart-Allmaras Turbulans Modeli ile C6zUm

250 300 S+ Rf 350 400 450
Section 20" 3 a4t 7 SRt ot 104

Sekil 6: [Schilein,1996] Calismasinda Gosterilmis Olan Sinir Tabakasi Ayrilma Bolgesi (S:
Ayrilma, R: Yeniden Tutunma)
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Sekil 7: Akista Sok-Sinir Tabakasi Etkilesimi Olan Bolgede Hiz Vektoérlerinin Dagihimi, SA Model

Elde edilen sonuclardan ornek olarak yatay eksende 376 mm icin kesit alindiginda Spalart-Alimaras
ve Transition-SST modellerinin deneysel veriye ¢ok daha yakin oldugu $ekil 8'de gorulmustar.
Referans alinan [Pajcin,2019] c¢alismada kargilastirilan modeller arasinda Transition-SST
bulunmamaktadir, ama en iyi iki ¢c6zUm SA ve k-w olarak bulunmustur. Hiz profilini nispeten daha
az dogrulukla ¢6zen modeller ise k-w SST ve k-kl- w olarak belirtilmistir. Referans ¢alisma ile giincel
calisma Sekil 8'de gorulecegi Uzere bu agidan da uyumludur.

Burada elde edilen sonucun sinir tabakasinda ve ters basing gradyanlarinin olustugu bdlgede
oldugu unutulmamalidir, ¢unkd diger modellerde akigi geometrinin butininde dogru olarak

¢cozimlemistir.
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Sekil 8: incelenen Vakanin X=376 mm Sinir Tabakasi Hiz Profili Sonuclari
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Alt Duvar Boyunca Duvar Kaykilma(Shear) Stresinin Dagihim
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Sekil 9: incelenen Vakanin Alt Duvar Boyunca Kaykilma Stresinin Dagilimi

Sekil 9'da SA turbilans modelinin basarisindan yola ¢ikilarak bir bagka sonu¢ geometrinin alt duvari
boyunca olusan kaykilma stresinin dagilimi icin elde edilmistir. Deneysel verilerle karsilastiriidiginda
ayrilma bdlgesi ve ters akisin oldugu bdlgelerde SA turbllans modelinin olduk¢a dogru sonug
verdigi, fakat akigin yeniden yuzeye tutunduktan sonra normallestigi b6lumde modelin stresi olmasi
gerekenden daha az tahmin ettigi anlagiimaktadir. Bu durum, [Pajcin,2019]'da da belirtiimistir. Bu
durumun vakaya 0Ozel olup olmadigi veya kullanici tanimh fonksiyonlarla ¢6zimin gelistirilip
gelistirilemeyecegi ilerleyen calismalarda incelenmelidir. Ote yandan deneysel verilerde x ekseninde
400 mm civarinda olusan ani sigramanin deneysel verilerden de kaynaklanabilecegi g6z 6ninde
bulundurulmalidir, ¢iinkii 400 mm cevresinde bu ani yikselise ve sonrasinda distise neden
olabilecek ek bir fiziksel durum gézlemlenmemistir.

SONUC

Yuksek entalpiye sahip hipersonik akiglarda, 6zellikle scramjet hava aliklari gibi sok-sinir tabakasi
etkilesimlerinin ve sinir tabakasindaki fiziksel etmenlerin baskin oldugu vakalarda kullanilan HAD
yaziliminin gavenilirligi ve tarbulans modelin basarisi akigin dogru ¢6zumu icin 6nem tagimaktadir.
Bu calismada gdosterildigi Gzere Fluent ve segilen tirbllans modelleri sinir tabakasini hipersonik
akista yeterli dogrulukla ¢ézebilmektedir. Akisin ¢ok blyuk kismi tim modellerle ylksek dogrulukla
¢Ozulebilirken, laminerden turbllansli akiglara gegisin oldugu kisimlar igin Spalart-Allmaras ve SST-
Transition modeli deneysel veriye daha yakin sonug¢ dretmistir. Bu ¢alismanin devami olan acgik
kaynak deneysel verileri bulunan bir scramjet hava ahginin analizi i¢cin Fluent yaziliminin
kullanilabilecegdi gosteriimektedir. Yine alik ve benzeri geometrilerdeki hipersonik akiglar hem
literatur taramasindaki kaynaklarin gosterdigi, hem de bu ¢alismanin gosterdigi Uzere sinir tabakasi
cevresinde olusan karmasik akis yapilari icin daha detayli ve ylksek dogrulukta modelleme
gerekmektedir. Bu galismanin devaminda ele alinacak iki ve U¢ boyutlu scramjet hava aligi
modellerinde bu ¢alismadaki tecriibeler ve karsilasilan sorunlar detayli olarak ele alinacaktir.
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