
 

 

 

VI. ULUSAL HAVACILIK VE UZAY KONFERANSI                   UHUK-2016-139 

28-30 Eylül 2016, Kocaeli Üniversitesi, Kocaeli 

 

 

 

 

HİPERSONİK AKIŞTA İKİ AÇILI RAMPA ETRAFINDAKİ AKIŞIN HESAPLAMALI 
YÖNTEMLERLE MODELLENMESİ  

 

Ahmet Selim Durna1, Bayram Çelik2 

İstanbul Teknik Üniversitesi, İstanbul 

 

 

ÖZET 

Bu çalışmada hipersonik akışta iki açılı rampa geometrisi üzerindeki karmaşık şok etkileşim mekanizmaları 

incelenmiştir. Akış iki boyutlu, daimi olmayan ve sıkışabilir açık kaynak kodlu bir Navier-Stokes çözücüsü 

kullanılarak modellenmiştir. Mach sayısı 7 olan ve düşük entalpiye sahip akışta gerçekleştirilen bir deney 

temel alınmış ve bu çalışmada elde edilen çözümler deney sonuçlarıyla karşılaştırılmıştır. Elde edilen 

yoğunluk gradyanları ve Schlieren görüntüleri karşılaştırıldığında, sonuçların deney sonucuyla neredeyse 

birebir örtüştüğü görülmüştür. Şok sınır tabaka etkileşiminin meydana getirdiği zamanda değişim ve değişimi 

tetikleyen mekanizma, farklı anlardaki şok yapılarından yararlanılarak anlaşılmaya çalışılmıştır. 

Hesaplamalarda iki açılı rampanın sonunda ortaya çıkan genişleme köşesinin etkisi de incelenmiştir. 

GİRİŞ 

Hipersonik akışta şok-şok ve şok-sınır tabaka etkileşimleri yüzey ısı transferi ve sürtünme 
katsayısının dramatik bir şekilde değişimine sebep olabilmekte ve yüzey üzerinde hareketli ayrılma 
baloncuklarının meydana gelmesine sebep olabilmektedir. Bu etkileşimler yüksek ısı ve basınç 
yüklerine sebep olup hipersonik araçların yapısal bütünlüğünü ve performansını etkileyebilmektedir 
[Bertin ve Cummings, 2003]. Ters basınç gradyanlarından dolayı birinci rampa yüzeyinin üzerinde 
akım ayrılması meydana gelip yeni şokların oluştuğu ve karmaşık şok etkileşim mekanizmalarının 
görüldüğü iki açılı rampa geometrisi, bu konunun incelenmesinde literatürde sıkça kullanılmaktadır 
[At ve Celik, 2015; Swantek ve Austin, 2014; Komives vd., 2014; Badr ve Knight, 2014; Swantek ve 
Austin, 2012; Hu vd., 2010; Hu vd., 2009; Schrijer, van Oudheusden, vd., 2006]. İki açılı rampa 
geometrisi üzerinde yapılan çalışmalarda deneyler ile sayısal çözümler arasında tutarsızlıklar 
görülmüş ve bu geometri üzerinde farklı serbest akım koşullarında hala anlaşılamamış birçok konu 
bulunmaktadır [AVT-205, 2014]. 

Şüphesiz ki, aerodinamik hesaplamaların doğruluğunda kullanılan çözüm ağının özellikle yüzeye 
dik doğrultuda ve şok civarındaki kalitesi çok önemlidir. Pan vd. (2010) hipersonik hızlarda 
yaptıkları çalışmada, özellikle duvar yakınındaki ağ mesafesinin ısı transferi hesaplaması üzerinde 
anahtar faktör olduğunu göstermişlerdir. Hoffmann vd. (1991) da benzer olarak ısı akısının duvar 
yakınlarındaki ağ yapısına bağımlılığını göstermiştir. Alter (2004) ise yapısal ağ kalitesinin 
hesaplama sonuçları üzerine etkisi üzerine çalışmış ve hipersonik akışlarda ısı akısı ve sürtünme 
katsayısının hesaplanmasında ağ dikliğinin (orthogonality) yardımını göstermiştir. Zhang ve Yu 
(2013) viskoz ve viskoz olmayan akışlar arasında güçlü etkileşimlerin olduğu hipersonik akışlarda 
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ağ boyutları için teorik bir yöntem önermiştir. Yine bu tür akışların sayısal çözümlerinde Gnoffo 
(2001) ayrılma noktasının yerinin belirlenmesinde ağ sıklığının seviyesine aşırı hassas olduğunu 
belirtmiştir. 

Ben-Dor vd. (2003) Mach 9’da iki boyutlu viskoz olmayan akış koşullarında yaptıkları çalışmada 7 
şoklu etkileşim mekanizmasından 6 şoklu etkileşime geçiş olduğunu raporlamışlardır. Hu vd. iki 
açılı rampa geometrisi üzerinde farklı rampa açıları ve Mach sayıları için viskoz olmayan şok 
etkileşim yapılarını incelemişlerdir [Hu vd., 2008]. Onlar çalışmalarında farklı şok yapıları arasında 
salınımlar olduğunu gözlemlemişlerdir. Ayrıca sadece ikinci rampa üzerinde viskoz etkilerin hesaba 
katıldığı bir ön sonuçları da yayınlamışlardır. 

Hipersonik hızlarda iki açılı rampa geometrisi üzerindeki akış fiziğini inceleyen az sayıda deneysel 
çalışma bulunmaktadır [Swantek ve Austin, 2014, 2012; Schrijer, van Oudheusden, vd., 2006]. Bu 
çalışmada Schrijer, van Oudheusden, vd. (2006) gerçekleştirdikleri deneyle birebir uyumlu olacak 
şekilde Mach sayısının 7 olduğu ilk rampa açısının 15o, ikinci rampa açısının 45o olduğu geometri 
üzerindeki akış incelenmiştir. Durna vd. (2016) daha önce Swantek (2012)’in gerçekleştirdiği 
deneyi modellemiş ve yüzeyden ayrılan ayrık şok ile hücum kenarından çıkan eğik şokun 
kesişmesi ve sınır tabaka ayrılmasından dolayı oluşan daimi olmayan şokların karmaşık 
etkileşimlerini ikinci rampa açısını sistematik bir şekilde değiştirerek incelemişlerdir.  

Bu çalışmanın amacı, öncelikle Schrijer, van Oudheusden, vd. (2006)’nin deneylerini yapmış 
oldukları iki açılı rampa geometrisi üzerindeki akışı hesaplamalı olarak doğrulamak ve şok 
yapılarının etkileşimlerini incelemektir. Ayrıca hesaplama alanında ikinci rampa yüzeyi sonrasında 
genişleme köşesinin etkisi de incelenecektir. 

YÖNTEM 

Geometri 

Geometri olarak Schrijer vd. (2006)’nin Ludwieg tipi bir rüzgar tünelinde gerçekleştirdikleri iki açılı 
rampa geometrisi deneyi temel alınmıştır. Rampanın akış yönünde ilk ve ikinci açıları sırasıyla 15o 
ve 45o’dir. Şekil 1’de geometrinin şematik görünümü ve deney odasındaki yerleşimi gösterilmiştir. 
Modelin ilk ve ikinci kenar uzunlukları sırasıyla 100 ve 50 mm’dir.  

 

  

Şekil  1: İki açılı rampa geometrisinin şematik görünümü [Schrijer, Scarano, vd., 2006; Schrijer, van 
Oudheusden, vd., 2006] 

Çözüm Ağı ve Sayısal Analiz 

Hesaplamalarda yaklaşık 231 bin hücre içeren birden çok bloktan oluşan yapısal bir çözüm ağı 
kullanılmıştır. Genişleme köşesi varlığının şok yapıları üzerindeki etkisini incelemek için 2 farklı 
akış alanı oluşturulmuştur. Oluşturulan akış alanları Şekil 2’de gösterilmiştir. Genişleme köşesine 
içeren 30 bloğa sahip yapısal çözüm ağı yakından ve genel olarak Şekil 3’de gösterilmiştir. Çözüm 
ağı rampa kenarlarının yakınlarında akıma dik yönde oldukça yoğun ağ bulunan ayrı bloklarla 
temsil edilmiştir. 
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Şekil 2: Genişleme köşesi sonrası hesaplama alanı içeren (solda) ve içermeyen (sağda) akış alanı 

Schrijer vd.’nin deneylerinde kullandıkları serbest akım koşulları sayısal hesaplamalarda da aynı 
şekilde kullanılmıştır. Sırasıyla Mach sayısı, statik basınç ve hız 7, 700 Pa ve 900 m/s’dir. Serbest 
akım koşulları, sınır koşulu olarak çözüm ağının sol ve üst kenarlarına verilmiştir. Çözüm ağının 
sağında ise hız, sıcaklık, basınç değerleri için zero gradient koşulu girilmiştir. Solda ilk bloğun alt 
yüzeyinde kayma sınır şartı uygulanmıştır. Rampa yüzeyleri üzerinde hız ve sıcaklık için sırasıyla 
kaymama şartı ve sabit 300K değeri verilmiştir. t=0 anında akış alanının tamamında uniform 
serbest akım koşulları uygulanmıştır. Hesaplama zaman adımı olarak 1 ns, toplam çözüm süresi 
olarak 1000 μs alınmıştır. 

  

Şekil 3: Çözüm ağının genel görünümü (solda) ve sıkışma kenarının yakınlarında çözüm ağının 
ayrıntılı görünümü (sağda) 

Akımı yöneten süreklilik, momentum ve enerji denklemleri vektörel formda aşağıda gösterilmiştir. 

𝜕𝜌

𝜕𝑡
+ 𝛁 ∙ (𝜌𝑼) = 0 (1) 

𝜕(𝜌𝑼)

𝜕𝑡
+ 𝛁 ∙ (𝜌𝑼𝑼) + 𝛁 ∙ 𝑝 − 𝛁 ∙ 𝝉 = 0 (2) 

𝜕(𝜌𝐸)

𝜕𝑡
+ 𝛁 ∙ (𝜌𝑼𝐸) + 𝛁 ∙ (𝑼𝑝) − 𝛁 ∙ (𝝉 ∙ 𝑼) + 𝛁 ∙ (−k𝛁𝑇) = 0 (3) 
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Burada ρ, U, T, p, E, t, τ, k sırasıyla yoğunluk, hız vektörü, sıcaklık, basınç, toplam enerji, zaman, 
gerilme tensörü ve ısıl iletkenliği temsil etmektedir. Viskozite için düşük entalpiye sahip bu analizde 
geçerliliğini koruyan Sutherland yasası kullanılmıştır. 

Hesaplamalarda sonlu hacimler yöntemi temelli sıkışabilir bir Navier-Stokes çözücüsü 
kullanılmıştır. Çözücü, rhoCentralFoam, açık kaynak kodlu OpenFOAM yazılımının sıkışabilir akış 
çözücülerinden birisidir. Çözücü sırasıyla zamanda ve uzayda birinci ve ikinci mertebeden 
doğruluktadır.  

SONUÇLAR 

Deneyle karşılaştırma 

Şekil 4’de 560 μs için test geometrisi üzerinde elde edilen yoğunluk gradyan konturları ile Schrijer 
vd.’nin deneyindeki Schlieren görüntüleri karşılaştırılmıştır. Üç boyutluluk etkisi, deney 
geometrisinin pürüzlülüğü vb. birçok etken olmasına rağmen, görüldüğü üzere sayısal 
hesaplamayla elde edilen şok mekanizması ve şokların mesafesi hemen hemen aynıdır. Hücum 
kenarı, ayrık ve ayrılma şokları neredeyse aynı konumlarda ve bu üç şokun kesişim noktası olan 
üçlü noktada deney ile aynı konumdadır. 

  

Şekil 4: Schrijer vd.’nin Schlieren görüntüsü (solda) [Schrijer, van Oudheusden, vd., 2006] ve bu 
çalışmanın yoğunluk gradyan değerleri (sağda) 

Zamana bağlı şok etkileşimleri 

Bu çalışmadaki geometrik ve akım şartlarından dolayı akış alanı içerisinde sadece Edney Tip V 
görülmüştür. İki açılı rampa geometrisi üzerinde Edney Tip V gelişimi hakkında detaylı açıklamalar 
yazarların daha önceki çalışmasında [Durna vd., 2016] anlatılmıştır.Yoğunluk gradyan dağılımları 
Şekil 5’de verilmiştir. Sadece yoğunluk gradyan dağılımlarından karmaşık şok mekanizmalarının 
anlaşılması zor olduğundan şok mekanizmalarının daha iyi anlaşılması için ek olarak Mach kontur 
çizimleri Şekil 6’da verilmiştir. Şekil 6’da ses hızı kontur çizimlerinde beyaz çizgilerle gösterilmiştir.  

80 µs’de sırasıyla ayrık şok (Bow shock-BS) ve hücum kenarı şokunun (Leading edge shock-LS) 
arkasında sesaltı ve sesüstü bölgeleri ayıran bir contact discontinuity (CD) görülmektedir. Sıkışma 
köşesinde (Compression corner-CC) oluşan ayrılma balonu (Separation bubble-SB) büyürken bir 
ayrılma şoku (Separation shock-SS) meydana gelir ve sıkışma köşesi şoku sıkışma dalgalarının 
birleşmesiyle güçlenir. Sırasıyla birinci ve ikinci rampa yüzeylerinden yayılan SS ve reattachment 
(RS) şokları birleşir ve 80 µs anında Mach stem (MS) ile etkileşime girer. MS’in iki ucunda yer alan 
üçlü noktalardan (TP1 ve TP2) yayılan iki yeni transmitted şok dalgası, TS1 ve TS2, sırasıyla CD ve 
ikinci rampa yüzeyi üzerine çarpmaktadır. Bu noktada şok arkasında artan basınçtan dolayı CD’nin 
yönü aniden değişir ve bir konveks köşe şeklini alır. Konveks köşede oluşan genişleme dalgası 
akışı hızlandırır. Konveks köşe t=560 µs ve sonrasında oldukça belirgin şekilde görülmektedir. 
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Şekil 5: Yoğunluk gradyan değişimleri 

MS ve TS1’in arkasında subsonik bir bölge oluşmaktadır. 80 µs anında görüldüğü üzere, SS RS’ye 
göre oldukça zayıftır. Kısmen zayıf, diğer bir reattachment şok, induced reattachment shock (RSi) 
ikinci rampa yüzeyi üzerinde TS’nin çarpışma noktasından sonra oluştuğu görülmektedir. TS’nin 
çarpma noktasının önünde oluşan yeni ayrılma şoku (SSi ayrılma baloncuğundan dolayı (TS’nin 
gücü ve çarpma açısı ile ilişkili olarak boyutu sınırlanır) kısmen zayıftır. 

80 ve 160 µs anları karşılaştırıldığında LS zaman ilerledikçe düzleşir ve dolayısıyla üçlü noktanın 
(TP) yeri değişir. Yer değiştirmenin bir sonucu olarak ikinci rampa yüzeyi üzerinde TS’nin çarpma 
noktası ve RSi genişleme köşesine doğru hareket eder. 180 ile 320 µs arasında TS’nin çarpma 
noktası sabit kalır ve bu zaman sonrasında 500 µs’ye kadar CC’ye doğru hareket eder. BS 320 µs 
anına kadar gelişimini sürdürür ve arkasında kalan sesaltı alan giderek büyür. 400 ile 560 µs 
arasında CD’nin girdap caddesi benzeri bir yapıya dönüştüğü görülmektedir. 

560 µs sonrasında SS, LS ile etkileşime başlar ve onlar kırılırlar. Kırılan SS BS ile kesişirken kırılan 
LS; kırılan SS ve BS’nin etkileşim noktasından yayılan TS’le etkileşir. Kırılan SS, BS ve TS’nin 
etkileşim noktası artık birincil TP (BS, LS ve TS’nin etkileşimi şeklinde tanımlanırken) olarak kabul 
edilir. Duvar yüzeyi üzerindeki sınır tabakanın sonik hattı ve CD ile sınırlanan bölgedeki akım alanı 
0 ile 720 µs arasında süpersoniktir. 560 µs ve sonrasında bu bölgede daralan-genişleyen bir akış 
alanı meydana gelir. 
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Şekil 6: Ses hızı çizgileriyle beraber Mach dağılımı  

Genişleme köşesi etkisi 

Şekil 7’de genişleme köşesi sonrası hesaplama alanı içeren/içermeyen ağ yapısında 560 μs 
zamanı için yoğunluk gradyanı değişimleri karşılaştırılmıştır. Genişleme köşesi civarında çok az bir 
farklılık görünmesine rağmen rampa yüzeyleri üzerinde oluşan şoklar birebir aynıdır.  

    

Şekil 7: Genişleme köşesi sonrası hesaplama alanı içermeyen (solda) ve içeren (sağda) ağ 
yapısında yoğunluk gradyan değişimleri 
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Şekil 8: Genişleme köşesi sonrası çözüm ağı içermeyen durumda yoğunluk gradyan değişimleri 

 

Şekil 9: Ses hızı çizgileriyle beraber Mach dağılımı  
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Genişleme köşesi bulunan durum ile farklı zamanları karşılaştırabilmek için Şekil 8 ve Şekil 9’da 
yoğunluk gradyan değişimleri ve Mach kontur çizimleri verilmiştir. Verilen bütün zamanlarda şok 
yapıları üzerinde genişleme köşesinin etkisi olmadığı görülmektedir. Bu nitel karşılaştırmalara nicel 
bir karşılaştırma eklemek adına Şekil 10’da duvar yüzeyleri üzerindeki basınç dağılımları her iki 
durum için üst üste çizdirilmiştir. 

 

Şekil 10: Duvar yüzeyleri üzerindeki basınç dağılımı  

Birinci duvar yüzeyi üzerinde her iki durum arasında hiç fark görünmezken ikinci duvar yüzeyi 
üzerinde 0.11 civarında oluşan ani değişimlerde küçük farklılıklar görünmektedir. Şok yapılarından 
ve yüzey basınç değişimleri grafiğinden genişleme köşesi civarından akıma ters yönde yayılan 
bozuntuların etkili olmadığı anlaşılabilir. 

DEĞERLENDİRMELER 

Bu çalışmada, iki açılı rampa üzerindeki viskoz akış için daimi olmayan şok-şok ve şok-sınır tabaka 
etkileşim mekanizmaları M=7’de incelenmiştir. İkinci rampa açısının 45o olduğu bu çalışmada 
karmaşık etkileşim mekanizmaları görülmüş ve bu mekanizmalar anlaşılmaya çalışılmıştır. Şok 
mekanizması olarak Edney Tip V ve onun aşamaları haricinde başka bir etkileşim mekanizması 
görülmemiştir. Akışın çözüm alınan aralık boyunca daimi olmadığı görülmüştür. Rampa 
yüzeylerinden sonraki genişleme köşesinin varlığının şok yapıları üzerinde etkisinin olmadığı tespit 
edilmiştir. Şok etkileşim mekanizmasının yüzey üzerindeki ısı değişimlerini nasıl etkilediğinin 
irdelenmesi, üç boyutluluk etkileri bu çalışmanın devamı olarak faydalı olabilir.  
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