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OZET

Hesaplamali Akigskanlar Dinamigi (HAD), fiizelere etki eden aerodinamik kuvvetleri dogru bir
sekilde tahmin etmek icin kullanilan etkili bir hesaplama aracidir. Klresel kér konik burun konili
fize modelleri icin koni uzunlugu, flize c¢api, flize uzunlugu ve Mach sayisinin parametreleri
kaldirma ve moment katsayilari agisindan analiz edilmigtir. 4 Parametreli Box Behnken Deney
Tasarimi (Ing: Design of Experiment, DOE) yéntemi kullanilarak farkli fiize modelleri
olusturulmustur. Sabit bir hiicum acisi altinda 25 farkli flize tasarimi incelenmigtir. Olusturulan
modellerin efrafindaki daimi-hal tiirbilansli akis alanlari, Reynolds Ortalamali Navier-Stokes
(RANS) denklemlerinin ¢éziilmesiyle hesaplanmistir. Tirblilans viskozitesini hesaplamak igin
genisletilmis duvar fonksiyonuna sahip Spalart-Allmaras tiirbiilans modeli kullaniimistir. incelenen
durumlar igin sdrikleme ve moment katsayisi degerlerinin énemli élgtide farklilik gdsterdigi
gézlenmigtir. Ustelik bu dért parametrenin sok dalgasinin olusumu ve ézellikleri iizerinde belirgin
bir etkisi vardir.

GiRIiS
Gunumuzde gelisen siyasi stratejiler ile birlikte tim dinyada oldugu gibi Tarkiye’de de savunma
sanayi buyik 6nem kazanmistir. Savunma teknolojilerini gelistirmek amaciyla, son zamanlarda
gudumld muhimmatlarin silah menzilini artirabilecek tasarim ve yaklasimlarin arastiriimasina

blylk édnem verilmektedir. Bu yapilarin tasarim sirecine iliskin bilgi birikimi her zaman oldugundan
daha da fazla gelismeye ve yayginlasmaya baslamigtir.

Flze tasariminin kritik bir yoni burun konisinin aerodinamik performansidir. Birkag ¢calisma, kanat
konfiglrasyonlari, hicum agisi ve sekil optimizasyonu gibi parametrelere odaklanarak fiizelerin
aerodinamik 6zelliklerinin degerlendiriimesi ve optimizasyonunu arastirmigtir. Sumnu ve Guzelbey,
kanat ve kuyruk ylzgeci konfigirasyonlarini dikkate alarak flzelerin aerodinamik verimliligini
artirmak icin HAD simulasyonlari ve harici sekil optimizasyonu gergeklestirmistir [Sumnu, Guzelbey
ve Ogutlicl, 2020]. Gaonkar ve grubu [Gaonkar, Menon ve Srinivas, 2019], hiicum agisini
degistirerek sayisal simulasyonlar yoluyla kaldirma ve surukleme kuvvetlerini optimize ederek
supersonik bir fizenin aerodinamik performansini artirmayi amaglamigstir. Ukirde ve grubu [Ukirde,
Pawar, Rahane, Sagar ve Shinde, 2023], aerodinamik 6zelliklerin iyilestiriimesine vurgu yaparak
flzelerin aerodinamik sekil optimizasyonu i¢in gok amagh bir genetik algoritma kullanmistir.
Rosema [Rosema,2015], fize govdeleri igin gesitli ylzgeglerin aerodinamik ¢aligmasini
inceleyerek fuze tasariminin optimizasyonuna katkida bulunmustur. Kim ve grubu [Kim, Yun, Moon
ve Jung, 2003], uzunlamasina aerodinamik kuvvetlere ve momentlere odaklanarak, kanatcikh flize
yapilandirmalari igin tahmini metodolojileri degerlendirmek Uzere bir kiyaslama ¢aligmasi
yurattuler. Ageev ve NaBneHko [Ageev ve lNasneHko, 2016], aerodinamik kontrol ylzeylerindeki
gelismeleri sergileyen aktif spoiler'll akilli flze kanatgiklari gelistirdiler. Ek olarak, Tanil ve grubu
[Tanil, Platin ve Mahmutyazicioglu, 2009], stupersonik hizlarda dénen gévdelerdeki aerodinamik
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surtinmeyi en aza indirmeyi hedefleyerek, gelismis performans igin strtinmeyi azaltmanin
onemini vurguladilar. Dahasi, Khalil ve Ahmed [Khalil and Ahmed, 2023], kavramsal tasarimda
fuzelerin dis konfiglrasyon optimizasyonunu arastirarak aerodinamik konfigirasyonlarin
boyutlandiriimasi i¢in yontemlere vurgu yaptilar. Kim ve grubu [Kim, Kim and Park, 2013],
aeroelastisitenin taktik flizelerin ugus performansi ve dagilmi Gzerindeki etkisini arastirdilar.
Despirito ve Sahu [Despirito ve Sahu, 2001], ugus yoniunu tersine ¢evirme gerektiren gevik flzeler
icin aerodinamik bir egim kontrol tasarimi 6nerdiler. Stipersonik rejimde 1zgara kanatgciklarina sahip
fuzeler icin aerodinamik katsayilari tahmin etmek i¢in viskoz CFD hesaplamalarini kullandilar.

Kim ve grubu [Kim, Kim and Park, 2013], aerodinamik ayarlamalar i¢in kontrol ytzeylerinin
kullanimini sergileyen aktif spoiler'l akilli flize kanatgiklari gelistirdiler. Carpenter ve grubu
[Carpenter, Hartfield ve Burkhalter, 2011], geleneksel yontemlere bir alternatif sunarak flze
aerodinamik performansini hizla karakterize etmek icin istatistiksel 6grenme tekniklerini kullanan
kapsamli bir yaklagsim énerdiler. Chen ve grubu [Chen, Xian ve Li, 2014], akiskan akigi ve yapisal
deformasyonlar arasindaki etkilesimi vurgulayarak ince bir roketin aeroelastik hesaplamalarina
odaklandilar. Sumnu [Sumnu, 2023] tarafindan yapilan bir calismada, farkl Mach sayilarinda ve
hidcum agilarinda aerodinamik performansi karsilastirmak igin gesitli kanat konfigtirasyonlari
incelendi. Palacios ve grubu [Palacios ve Smith, 2014], ylzeydeki girdaplarin aerodinamik
uzerindeki etkisini gOstererek rotor kanatlarindaki aktif Gurney kanatgiklarinin uygulamasini
arastirdilar. Tang ve grubu [Tang, Muppidi, Bose, Norman, Tanimoto ve Clark, 2015], stipersonik
sisirilebilir aerodinamik yavaslatici icin Hesaplamali Akigkanlar Dinamigi (HAD) kullanarak
aerodinamik modelleri dogruladilar. Lucia ve grubu [Lucia, Beran ve Silva, 2004], aeroelastik
sistem geligtirme icin entegre Volterra teorisini ve uygun ortogonal ayristirmayi yapti. Ayrica,
Heavy ve grubu [Heavy, Johnson ve Taylor, 2002], mermi aerodinamigi icin ¢cok disiplinli HAD ve
yapisal dinamik analizinin kullanimini vurguladi. Siddiqui ve grubu [Siddiqui, Khan ve Khan, 2019],
gelismis taktik savas ugaklari icin kavramsal tasarimlari karsilastiran bir hesaplamali aerodinamik
calismasi yurutta. Cai ve grubu [Cai, Zhang, Wang ve Huang, 2019], stipersonik kanatgiklarin
aeroelastik davranisini analiz ederek dinamik yuklerde atalet kuvvetlerinin dnemini vurguladi.

Supersonik fuzelerin aerodinamik davranisinin incelenmesi, bu yuksek hizli mermilerin tasariminda
ve gelistiriimesinde kritik bir bilesendir, gcinku verimlilikleri, kararhliklari ve performanslari ugus
sirasinda karsilastiklari karmasik akis olaylarindan buyuk oélgide etkilenir [Vaughn, 2006].

Son yillarda, bir nesne Uzerindeki slipersonik akisin incelenmesinin, bu nesnenin aerodinamik
Ozelliklerini analiz etmek igin bir kriter olarak 6nem kazandigi belirtiimistir. "Aerodinamik 6zellik"
ifadesi, nesnenin, karsilastigi nesne Uzerinde yarattigi kuvvetler ve momentler agisindan akisin
yuksek hizindan ne kadar etkilendigini ifade eder [Mishra, Naveed, Shivam, Chandrashekhar,
Hrithik and Kumar, 2022]. Onemli menzillere ulasmak igin, Vasile ve digerleri, mevcut calismada
ugus araci tasarimlarina uygun aerodinamik performans (yuksek kaldirma-surikleme orani)
saglayan etkili bir tasarim araci gelistirmeyi amaglamistir. GGdumli muhimmatlar, genellikle temel
bir kavramla basglayan ve performans gereksinimleri karsilanana kadar sirekli olarak degistirilen
yinelemeli bir stre¢ kullanilarak tasarlanir [Vasile, Bryson ve Fresconi, 2020]. Gudimli mdhimmat
akis analizlerinin buyuk ¢ogunlugu sayisal yontemler ve hesaplamali akiskanlar dinamigi
kullanilarak tamamlanmaktadir [Pathan, Dabeer ve Khan, 2018].

Paul ve grubu distk dogruluklu kodlarin gidimli mihimmatlar igin aerodinamik katsayilari tahmin
etme dogrulugu Uzerindeki kisitlamalari daha derinlemesine anlamayi amagcladi ve disik (yari
deneysel), orta (gérinmez CFD) ve yuksek dogruluk (Navier-Stokes CFD) seviyelerinde kullanilan
tahmin teknolojilerini karsilastirdi. Performanslari doért farkli konfiglirasyonda ve farkli Mach sayisi
rejimlerinde degerlendirdiler. Genel bir kanard kontrolll ses alti mermi, NASA Strake-Tail Missile,
The Air-Force Finner Missile (AFF) ve Laboratory Test Vehicle (LTV) konfigirasyonlari dusuk bir
hdcum agisina, distik Mach sayisina ve tim metodolojiler igin en fazla "+" yone sahiptir. Ancak,
DATCOM girdap modelleri digsuk Mach sayilarinda girdap-kanat etkilesimi de dahil olmak Uzere
bazi dogrusal olmayan akis fizigini tahmin edebilse de, daha yiksek Mach sayilarinda degigken
geometriler igin bunu bagaramadilar [Paul, Vasile ve Despirito, 2021].

Mevcut ¢calismada, kavramsal tasarimi yapilan fiizenin burun ¢api sabit kalirken, flize uzunlugu,
burun konisi uzunlugu, burun konisi ¢gapi ve Mach sayisi parametreleri degistirildi. Bu modeli
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olugturmak icin gerekli veri noktalari, Box-Behnken deneysel tasarim yaklasimiyla segildi ve 3
boyutlu Reynolds Ortalamali Navier-Stokes (RANS) Hesaplamali Akiskanlar Dinamigi (HAD)
¢Ozlcusu kullanilarak ¢ézuldu.

YONTEM
Su2

Bu calismadaki tim hesaplamalar Stanford Universitesi tarafindan gelistirilen agik kaynakli
Hesaplamali Akigkanlar Dinamigi programi olan SU2 (ing: Stanford University Unstructured)
kullanilarak yapilmistir. SU2, ¢coklu fizik analizi ve optimizasyon zorluklarini ele almak i¢in yapisiz
ag (Ing: unstructured grid) topolojilerini kullanmak lzere tasarlanmis agik kaynakli bir hesaplamali
analiz ve tasarim programidir. Yapisiz aglardaki kismi diferansiyel denklem (ing: Partial Diferential
Equation) tabanli problemleri ¢dzmek igin tasarlanmistir [Economon, Palacios, Copeland,
Lucaczyk ve Alonso, 2016].

Flize Geometrisi

Bu calismada sayisal analiz igin kullanilan geometriler, kiresel koreltiimis konik burun konisine
(ing: spherically blunted conic nose cone) sahip bir fiize seklindedir. Analizlerde degerlendirilen
fuzelerin timU ayni burun konisine sahip ancak farkli boyutlarda olacak sekilde tasarlanmistir.
Calismada kullanilan parametre degerleri Tablo 2'de verilmistir. Bu ¢galismadaki tim flizelerin
burun konisi yarigcapi (r,) sabit ve 0,004 m olacak sekilde hesaplamalar yapilmistir. Sekil 1, kiiresel
konik burun konisi modelinin ézelliklerini géstermektedir. Burun konisinin taban yarigapi Sekil 1'de
gOsterilmistir. Burun konisi ¢apinin (D) 0,25 m, burun konisinin toplam uzunlugunun (L) 0,5 m ve
fuze uzunlugunun ( Ly) 2 m oldugu Durum 22 icin flizenin ¢gizimi Sekil 2'de gosterilmigtir.

xt, rt = Tangency Point o= slope

Y;

Y

Sekil 1. Kiresel olarak koreltiimis burun konisi geometrisi

A

Sekil 2. Flizenin Ust ve sag gérinimu (Durum 22)
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Sinir Sartlan

Tam durumlar icin fiize yiizeyine duvar (/ing: solid wall), kalan tim kontrol hacmi yiizeylerine uzak
alan sinir kosulu (ing: far field boundary condition) verilip, akis alaninin semasi Sekil 3'te
verilmistir. Silindirik uzak alan sinirini temsil etmek icin yukari ve asagi akis (ing: upstream and
downstream) fize modellerinin toplam uzunlugunun 20 kati, radyal yonde ise fuze yarigapinin 10
kati olarak ayarlanmis ve akis alanina ait 6lclilendirme semasi Sekil 4'te gosterilmistir. Flize
geometrileri, adiyabatik ve kaymayan duvar sinir kosulunun (ing: no slip wall boundary condition)
uygulandigi kati sinir olarak modellenmistir. Kati ylizeydeki akiskan hizini fize hizina ayarlayarak
kaymayan 0Ozellikler elde edilmistir. Uzak alan sinir kosulundaki akis degiskenleri, serbest akis
degerlerine dayall Riemann degismezleri kullanilarak tahmin edilmis ve kontrol hacminin kalan tim
yuzeylerine uygulanmistir.

Sekil 3. Akis alani

Sekil 4. Akis alani dlgtleri
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Deney Tasarim Yontemi

Box-Behnken deney tasarimi (DOE), birden fazla degiskeni ayni anda optimize ederken gerekli
deney sayisini en aza indirmek igin yanit yuzeyi metodolojisinde (RSM) kullanilan istatistiksel bir
yontemdir [Gumustas, Caglayan, Onur ve Ozkan, 2018]. Bu tasarim, arastirmacilarin is yikini ve
deney maliyetini azaltan bir tasarim olusturarak c¢esitli faktérlerin bir slire¢ veya sonug Utzerindeki
etkilerini verimli bir sekilde incelemelerine olanak tanir [Wen, Yuan, Jia, Li ve Yin, 2021]. Box-
Behnken tasarimi, her dediskenin belirli seviyelerini stratejik olarak secerek arastirmacilarin
tasarim alanini etkili bir sekilde kesfetmelerini ve arastirilan degiskenler icin optimum kosullari
belirlemelerini saglar [Anakli, 2023]. Box-Behnken tasariminin temel avantajlarindan biri, diger
deneysel tasarimlara kiyasla ihtiya¢ duyulan deney sayisini azaltma yetenegidir ve bu da onu
optimizasyon g¢alismalari i¢in pratik ve verimli bir ara¢ haline getirir [Ba-Abbad, Chai, Takriff,
Benamor ve Mohammad, 2015].

Bu calismada analiz icin toplam dort flize tasarim parametresi secilmistir. Flize tasarim
degiskenleri icin deger araligi, minimum, orta ve maksimum sinirlarini iceren veriler Tablo 1'de
sunulmaktadir.

Tablo 1. Box-Behnken deney tasariminin minimum, maksimum ve orta girdi degerleri

Parametre Minimum Deger Orta Deger Maximum Deger
Lb (m) 1.25 2.00 2.75
D (m) 0.25 0.35 0.45
L (m) 0.35 0.50 0.65
M 0.70 0.85 1.00
5
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Daha 6nce de belirtildigi ve Tablo 1'de gérildugu Gzere fuze konfiglirasyonunu tanimlayan doért
parametre bulunmaktadir:

Flze toplam uzunlugu, Ly
Burun konisi taban ¢api, D
Burun konisi uzunlugu, L
Mach Sayisi, M

Bu degerlere gore Box-Behnken deney tasarimi yontemi dort parametre icin 25 deneysel durum
Onermektedir. 4 Parametreli Box Behnken Deney Tasarimi yontemi degerleri Tablo 2'de
gOsterilmigtir.

Tablo 2. 4-Parametreli Box Behnken Deney Tasarimi

Case Lo (M) D(m) L(m) M
1 1.25 0.25 0.50 0.85
2 2.75 0.25 0.50 0.85
3 1.25 0.45 0.50 0.85
4 2.75 0.45 0.50 0.85
5 2.00 0.35 0.35 0.70
6 2.00 0.35 0.65 0.70
7 2.00 0.35 0.35 1.00
8 2.00 0.35 0.65 1.00
9 2.00 0.35 0.50 0.85
10 1.25 0.35 0.50 0.70
11 2.75 0.35 0.50 0.70
12 1.25 0.35 0.50 1.00
13 2.75 0.35 0.50 1.00
14 2.00 0.25 0.35 0.85
15 2.00 0.45 0.35 0.85
16 2.00 0.25 0.65 0.85
17 2.00 0.45 0.65 0.85
18 1.25 0.35 0.35 0.85
19 2.00 0.35 0.35 0.85

20 1.25 0.35 0.65 0.85
6
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21 2.75 0.35 0.65 0.85
22 2.00 0.25 0.50 0.70
23 2.00 0.45 0.50 0.70
24 2.00 0.25 0.50 1.00
25 2.00 0.45 0.50 1.00

UYGULAMALAR VE DEGERLENDIRMELER

Ag Bagimsizlik Calismasi

Deney tasarimi analizleri éncesinde bir ¢6zim agi bagimsizlik galismasi yapilmis, bu sonuglara
dayanarak hesaplamalarda kullanilacak ¢ézim agi sayisi belirlenmigtir. Tablo 3’te, gergeklestirilen
ag bagimsizlik galismasinin bulgulari sunulmustur. Bu amagla ¢esitli ¢ézunurllklerde bes ayri ag
incelenmistir. En ince ag yapisinda (ing: fine mesh) yaklasik 5 milyon hiicre ve en kaba ag
yapisinda (ing: coarse mesh) 600 bin hiicre olusturulmustur. Tablo 3'te, yaklasik iki milyon hiicre
iceren agin ¢6zimd ile elde edilen sonuglarla, en ince agin analizinden elde edilen sonuglarin
neredeyse ayni oldugunu gorilmektedir. Bu nedenle, calismada incelenen tim durumlar igin,
yaklasik 2 milyon ag sayisinin yeterli olacagina karar verilmistir. Her bir ag sayisi yaklasik bir
milyon digim icermektedir. Turbllans modeli olarak Spalart-Allmaras tirbilans modeli kullaniimis
olup y+ degeri 1’e yakin olacak sekilde ¢6zim agi olusturuldugu icin ilk hiicre ytksekligi kati
sinirlara ortogonal yénde sabit ve 1.3x107® m olarak hesaplanmistir. ilk hiicreyi takip eden sonraki
hiicreler igin 1.2'lik bir bilylime hizi segilmis ve sinir tabaka (ing: boundary layer) igin toplam 50
katman Uretilmigtir.

Tablo 3. Ag bagimsizlik galismasi sonuglari

Ag Hiicre Sayisi Sirikleme Katsayisi (Cp) Hesaplama Siiresi
1 0.6x10° 0.0638 55 dk
2 1.2x10° 0.0656 105dk
3 1.9x10° 0.0618 156 dk
4 2.8x10° 0.0618 235 dk
5 5.4x10° 0.0618 300 dk

Bu galismada kullanilan tim aglar yirmi bes farkli durum igin ayri ayri olusturulmustur. Bu ayarlara
gore olusturulan tipik bir ag yapisi Sekil 5'te gosterilirken, fliize etrafinda olusturulan dérnek sinir
tabaka ¢d6zim agi ise Sekil 6‘'da gosterilmistir. Sekil 7'de ise belirtilen ¢ézim yaklagimlarina uygun
olarak yapilan HAD analizlerinden elde edilen suriikleme katsayisina (ing: Drag Coefficient, Cp) ait
tipik bir yakinsama gec¢migsi grafigi verilmigstir.

7
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Sekil 5. Geometri ve akis alani tzerindeki 3B yapisiz ag

Sekil 6. Sinir tabaka ¢6zim agi

0.3
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0.15 ]
0.1 \

!
0.05 \

0 50 100 150 200 250 300 350 400

Drag Coefficient, (C,)

Iteration

Sekil 7. Siiriikleme katsayis1 (Cp) yakinsama grafigi
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Analizler 0.70, 0.85 ve 1.00 Mach hizlarinda gergeklestiriimistir ve 25 farkli durum igin elde edilen
sUrukleme (Cp) ve moment (Cu) katsayilar sirasiyla Sekil 8 ve Sekil 9’da gdsterilmistir. En dusuk
surikleme katsayisi Durum 2, en yliksek surikleme katsayisi Durum 3’ te elde edilmistir. En disuk
ve en yuksek surtkleme katsayilarinin elde edildigi Durum 2 ve Durum 3’G4n mach ve basing akis
alanlar Sekil 11 ve Sekil 12'de gorsellestirilmigtir. En yiksek moment katsayisi Durum 11, en
distk moment katsayisi Durum 2 sonucunda elde edilmistir. Durum 9 tim parametrelerin orta
degerine karsilik gelmektedir. Deney tasarimi sonucunda olusturulan ve sayisal analizlerle elde
edilen tim sonuglar Tablo 4‘te verilmigtir.

02
® 0.70 Mach
£ 0.85 Mach
1 * 1.00 Mach
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Case

Sekil 8. Tim durumlar icin elde edilen Surtkleme (Cp) katsayilari
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Case

Sekil 9. Tim durumlar igin elde edilen Moment (Cv) katsayilari
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Sekil 10. Durum 2 igin Mach ve basing akis alani
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Sekil 11. Durum 3 igin Mach ve basing akis alani

11
Ulusal Havacilik ve Uzay Konferansi



OZTURK-KIRISLI ve KAYA

UHUK-2024-038

Tablo 4. Tum durumlara ait parametre ve sonuglar

Case Lp(m) Dm) Lim) M Cy Cp
1 125 025 050 085 -0.005 0.053
2 275 025 050 0.85 -0.005 0.025
3 125 045 050 0.85 0,003 0.125
4 275 045 050 0.85 0,006 0.053
5 200 035 035 0.70 -0.012 0.051
6 200 035 065 070 -0.007 0.039
7 200 035 035 1.00 -0.001 0.116
8§ 200 035 065 1.00 0.002 0.081
9 200 035 050 085 -0.008 0.050
10 125 035 0.50 0.70 0.007 0.039
11 275 035 050 0.70 0.010 0.029
12 125 035 0.50 1.00 0.001 0.084
13 275 0.35 0.50 1.00 0.001 0.068
14 200 025 035 085 -0.004 0.030
15 200 045 035 085 -0.002 0.091
16 200 025 065 085 0.001 0.030
17 200 045 065 085 -0.001 0.071
18 125 035 035 085 0.001 0.010
19 200 0.35 035 0.85 -0.001 0.067
20 125 035 065 0.85 -0.006 0.082
21 275 035 065 0.85 -0.007 0.035
22 200 025 050 0.70 -0.002 0.028
23 200 045 050 0.70 0.009 0.055
24 200 025 050 1.00 -0.001 0.059
25 200 045 050 1.00 0001 0.118

Burun konisi uzunlugunun burun gapina bélinmesiyle elde edilen L/D orani incelik orani
(Ing:fineness ratio), flize tasariminda aerodinamik performans, denge, manevra kabiliyeti ve
yapisal dayanikhlik agisindan dikkatli bir sekilde dengelenmesi gereken bir parametredir. Tasarim
sureci sirasinda, optimum incelik orani fuzenin goérev profili, ugus hizi, menzili ve operasyonel
gereksinimleri dikkate alinarak belirlenir. Yuksek bir incelik orani (ince ve uzun bir yapi) daha
dusuk suriklenmeyle sonuglanir ve fizenin daha ylksek hizlara ulasmasini saglayabilir. Box
Behnken deney tasariminin sundugu durumlardan en disik incelik oranina sahip Durum 15
(L/D=0.78) iken en yuksek incelik oranina sahip Durum 16 (L/D=2.60) olmustur. Durum 15 ve
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Durum 16'nin sayisal analizinin bir sonucu olarak elde edilen Mach ve basing akig alanlari sirasiyla
Sekil 12 ve Sekil 13'te gosterilmektedir.

Sekil 12. Durum 15 igin Mach ve basing akis alani

13
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Sekil 13: Durum 16 icin Mach ve basing akis alani

Tablo 4 incelendiginde, Durum 14, 15 ve 19’un tum parametrelerinin ayni yalnizca burun konisi
¢apinin farkh oldugu goérilmektedir. Analiz sonuglarindan elde edilen verilere gore burun konisi
capinin artmasiyla surikleme katsayisinin da arttigi gézlemlenmistir. Sekil 14’te verilen bu Ug¢
duruma ait gorsellerden, Durum 14’te akis ayrilmasi, daha yuksek Mach sayisi ve dolayisiyla daha
blyUk basing¢ degisimlerine bagli olarak en belirgin seviyede gergeklestigi gorilmektedir. Ayrica

Durum 14’te diger durumlara karsin, burun konisinin bittigi bélgede belirgin bir sok dalgasi olusumu
g6zlemlenmektedir.

Durum 15
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Durum 19

Durum 14

Sekil 14. Durum 14, 15 ve 19 icin akis alaninin Mach Sayisi

SONUG

Bu ¢alismada, flzelerin aerodinamik karakteristiklerini arastirmak icin kiresel olarak koreltiimis
konik burun konisine sahip fize modellerinin Hesaplamali Akiskanlar Dinamigi analizi yapiimistir.
Kuresel koreltiimis konik burun konisi olan savas bashgr modelleri; koni uzunlugu, flize gapi, flize
toplam uzunlugu ve Mach sayisi gibi ¢esitli parametrelerin strikleme ve moment katsayilari
Uzerindeki etkisini arastirmak icin derinlemesine bir analiz yarttilmastir. 4 Parametreli Box
Behnken Deney Tasarimi yonteminin kullanimiyla, farkli fize sekilleri incelenmis ve flzelerin farkl
konfiglrasyonlar altindaki aerodinamik performansina 1sik tutulmustur. Calisma, strikleme ve
moment katsayisi degerlerinde énemli farkliliklar oldugunu ortaya koyarak, bu parametrelerin
fuzelerin aerodinamik davranisini etkilemedeki hassasiyetini gdstermistir. Ayrica, fuze etrafindaki
daimi-hal tarbllansli akis alanlarinin analizi, fize geometrisi ile hava akisi arasindaki karmasik
etkilesimleri acikliga kavusturmus ve Spalart-Allmaras tlrbilans modeli tlrbilans viskozitesini
dogru bir sekilde yakalamada etkili oldugunu kanitlamistir. Ek olarak, ¢alisma koni uzunlugunun,
fuze ¢apinin, fize uzunlugunun ve Mach sayisinin sok dalgalarinin olusumu ve 6zellikleri
Uzerindeki etkisinin altini gizerek, bu parametrelerin flizelerin aerodinamik performansini
sekillendirmedeki dnemini vurgulamistir. Genel olarak, bu ¢alismadan elde edilen bulgular flize
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aerodinamiginin daha derin bir sekilde anlagiimasina katkida bulunmus ve stpersonik ugus
rejimlerinde flize tasarimi ve performansini optimize etmek igin dnemli veriler saglamigtir.

Gelecekteki calismalar icin, farkl burun konisi modelleri ile dogrulama calismalari yuratalebilir.
Mevcut ¢alisma, farkli Mach sayilari ve farkl hicum agilari gibi farkl akis rejimleri altinda simile
edilebilir. Mevcut calismaya 1zgara veya sarili kanatgiklar gibi farkli tipte kanatgiklar eklenerek,
kanatciklarin fuze yapisi Uzerindeki aerodinamik etkileri ayni akig rejimleri altinda gézlemlenebilir.
Modellerdeki ve sonuclardaki farkliliklar, farkli optimizasyon yéntemleri uygulanarak arastirilabilir.
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