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Bu tez calismasinda, yiiksek hizli fiizelerin aerodinamik i1sinma kestirimi ve
aerodinamik 1sinma altinda 1s1l koruma sistemlerinde olusan asinmanin incelenmesi
amaglanmistir. Bu siiregte bir boyutlu AeroheataBS (Aerodynamic Heating and
Ablation Simulation) adiyla bir ¢oziicii gelistirilmistir. Aerodinamik 1sinma analizleri
icin flizeye ait zamana bagli ugus hizi, irtifa ve hiicum agis1 girdi olarak
kullanilmistir. Atmosferik ozellikler irtifaya bagli bir sekilde standart atmosfer
modeli kullanilarak ¢oziime yansitilmistir. Aerodinamik 1sinmanin hesaplanmasinda
dis akis bagintilarindan yararlanilmis, yiiksek hizlardaki sikistirilabilirlik etkileri
Eckert Referans Sicaklik yontemiyle dikkate alinmistir. Sinir tabaka Kenar ¢izgisi
tizerindeki akis 6zellikleri sok bagintilartyla, ylizey basinci ise degistirilmis Newton
kurami kullanilarak hesaplanmistir. Malzemenin termo-kimyasal bozunmasi
Arrhenius denklemiyle modellenmistir. Yiizey asinmast malzemenin etkin bozunma
1s1s1 kullanilarak ¢oziiciiye eklenmistir. Sinir tabakaya salinan bozunma reaksiyonu
iriinlerinin, taginim 1s1 gegigine etkisi matematiksel olarak modellenmistir.

Biinye denklemleri agik sonlu fark yaklasimiyla ayriklastirilmis ve ¢oziilmiistiir.

Govde ve yalitim iizerinde olusturulan ¢oziim agmin her bir diigiim noktasinda



zamana bagl sicaklik hesaplanmistir. Malzeme 6zellikleri sicakliga bagimli olarak
kullantlmistir. Coziiciiniin dogrulama c¢alismalar1 analitik ¢oziimler, ucuslu test
verileri, yer testi 6l¢timleri ve HAD (Hesaplamali Akigskanlar Dinamigi) analizleri ile
gergeklestirilmistir. X-15, HIFIRE-5 sistemlerinin uguslu test verilerine ilaveten 1s1l
tasarimi1 yapilan bir flizeye ait govde ile kanard sicakliklari da kullanilmistir.
Kiyaslamalarda govde igerisinden Olglilen ve telemetre ile yer istasyonuna indirilen
sicaklik verileri kullanilmistir. Ag¢ik erisim yayinlarindan ulagilan ve sozli gecen
alanda giivenilirligi kanitlanmis FIAT yazilimina ait sonuclarla da kiyaslamali
degerlendirmeler yapilmigtir. Sabit asinma hizi altindaki dogrulama g¢aligmalarinda
MSC MARC yazilimi kullanilmisgtir. Hesaplamali Akiskanlar Dinamigi analizleri kiit
burunlu bir geometri kullanilarak Eslenik Is1 Transferi yontemiyle yiiriitilmiistiir.
HAD ve AeroHeataBS analizleriyle elde edilen, konik ve silindirik bolgelere ait
sicaklik degerlerinin birbiriyle olduk¢a uyumlu oldugu gézlemlenmistir.

Gelistirilen yontem ile laminer rejimden tiirbiilansh rejime gegis icin kullanilan
cebirsel bir modele ait katsayilar tiiretilmis ve elde edilen ge¢is modeli uguslu teste
ait govde sicaklik verileri ile dogrulanmigtir. Tez kapsaminda oksi-asetilen test
diizenegi kullanilarak yiiksek 1s1 akist altinda iki farkli ablatif malzemenin
karakterizasyonu yapilmistir. Testlerde numune yilizeyinden ve numune igerisinden
termal kamera ve 1sil¢ift kullanilarak sicaklik ol¢tilmiistiir. Numunelerin gosterdigi
agirlik kayiplart kullanilarak malzemeye ait etkin bozunma 1sis1 elde edilmis, 6l¢iim
sonuglar1 AeroheataBS analizlerinde kullanilmistir.

Sonug olarak, gelistirilen yontemin yiiksek hizli fiize ve firlatma araglarinin
aerodinamik 1sinma altinda yoriingeye, geometriye ve malzemeye bagl parametrik
1s1l tasariminda kullanilabilecegi goriilmiistiir. Dakikalar mertebesinde siiren
analizler ile ugus yoriingesine bagli sicakligm, 1sil asinmanin ve aerodinamik
isinmanin  yliksek dogrulukta kestirimi tasarim silirecinde kayda deger seviyede

zaman kazanci saglamaktadir.

Anahtar Kelimeler: Aerodinamik 1sinma, Isil koruma sistemleri, Ablatif
malzemeler, Isil asinma, Laminer rejimden tirbiilansh rejime gecis, Eslenik 1s1

transferi, Flize 1s1l tasarimi, Oksiasetilen testi.
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The purpose of this thesis is investigation of aerodynamic heating and ablation of
thermal protection systems for high speed missiles. A one-dimensional solver called
AeroheataBS (Aerodynamic Heating and Ablation Simulation) has been developed
for this purpose. Time dependent mission profile of a missile, flight velocity, altitude
and angle of attack, is used as an input for the aerodynamic heating analysis.
Atmospheric properties are used as a function of altitude for the computations.
Convectional heating is calculated using external flow correlations and
compressibility effects are included through Eckert Reference Temperature method.
The flow properties at the boundary-layer edge are computed from shock relations
and the surface pressure is evaluated using Modified Newton Theory. The Arrhenius
equation is used for the calculation of thermo-chemical decomposition of the
insulation material. Effective heat of ablation of the material is used for the surface
recession rate. The reduction of convective heating due to injection of the ablation
products into the boundary layer is included in the mathematical model.

The explicit finite difference method is used for the temporal discretization of the
governing equations. Temperature distribution along the nodal points in the body

and insulation material is evaluated at each time point. The material properties are

Vi



computed as a function of temperature. Validation of the methodology developed in
the present study is performed through analytical methods where available, flight
telemetry data, ground testing and CFD (Computational Fluid Dynamics). The flight
data obtained from X-15 and HIFIRE-5 are used for validation but as well as the
telemetry data taken from a newly developed missile where the thermal design was
carried out by the present methodology, AeroHeataBS. The present predictions are
compared with the data that is obtained from the inner surfaces of the missile by the
telemetry. The predictions are compared with the published results of the FIAT
computer code, which is well known and established software in the field. The
predictions under the constant ablation rate are verified by the results obtained using
the MSC MARC software. The results of the AeroHeataBS are additionally
compared with the results of the CFD CHT (Conjugate Heat Transfer) computations
on a generic test case. The results obtained for the conical and cylindrical regions are
found in good agreement.

Some very important model coefficients for an engineering correlation that account
for transition from laminar flow to turbulent flow are derived and validated based on
the flight test results. The ablative material characterization was performed using the
results obtained from the oxyacetylene torch testing. Surface and in-depth
temperature histories are measured using infrared thermal camera and
thermocouples. Effective heat of ablation is calculated by use of mass loss data of
specimens under the applied heat flux and is used as an input in the AeroheataBS
simulations.

As a result, it has been found that the developed methodology can be used in
parametric thermal design of high speed missiles and launch vehicles depending on
trajectory, geometry and material under aerodynamic heating. High accuracy
computation of trajectory-dependent aerodynamic heating, temperature history and
ablation within minutes of CPU time saves significant efforts in the design process.

Keywords: Aerodynamic heating, Thermal protection systems, Ablative materials,
Ablation, Laminar to turbulent transition, Conjugate heat transfer, Missile thermal

design, Oxyacetylene torch testing.
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TESEKKUR

Calismalarim boyunca kiymetli tecriibelerinden ve derin bilgisinden faydalandigim,
degerli yardim ve katkilariyla bana yol gosteren, destegini higbir kosulda
esirgemeyen, ¢aligmalarimin zorlu anlarinda beni cesaretlendiren saygideger hocam
Sitki USLU’ya en igten tesekkiirlerimi sunarim.

Okul 6ncesinden bugiinlere, hayatimin her asamasinda maddi ve manevi desteklerini,
dualarin1 benden esirgemeyen, sonsuz anlayis ve fedakarlik gosteren annem Nazan
SIMSEK’e, babam Omer SIMSEK’e ve agabeyim Bora SIMSEK’e en derin
tesekkiirlerimi sunarim.

Biricik esim Merve YALCIN SIMSEK, gerek tez ¢alismalarimda, gerek is ve dzel
hayatimda, her konuda beni yiireklendirdigin ve destekledigin i¢in sana minnettarim.
Sen olmasan bu tez olmazdi.

Ayrica bitmeyen destekleri i¢in esimin ailesine de tesekkiirii bir borg bilirim.

Doktora egitimim boyunca bana arastirma bursu sagladigi icin TOBB Ekonomi ve

tiyesi hocalarima ogrettikleri degerli bilgiler i¢in tesekkiir ederim.

Ulkemizin gururu ROKETSAN’a, meslegimi en iyi sekilde yapmami sagladigi,
sundugu imkanlari, akademik ¢aligmalara verdigi destegi ve yaptig1 yatirimlari igin
tesekkiir ederim. Calisma arkadaslarimdan ve ydneticilerimden; termal kamera
Olctimleri i¢in Botan ELVEREN’e, yalitim numuneleri i¢in Yasemin ALTUN’a,
telemetre verileri i¢in Alparslan ARASAN, Necip KIRMAN ve Muhittin AKTAS a,
profesyonellikleri ile bana her zaman Ornek olan ve calismalarima desteklerini
esirgemeyen Baymdir KURAN’a, Mehmet Ali AK’a, bu yolda attigim ilk adim igin
beni tesvik eden Biilent ACAR’a sonsuz tesekkiir ederim.

Tezimi biitin egitim hayatim boyunca sahip oldugum meziyetlerin temelini
atan, okuyan ve arastiran bir insan olmami saglayan gretmenlerime adiyorum...
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1. GIRIS

1.1 Aerodinamik Isinma ve Isil Koruma Sistemleri

Yiiksek hizli hava araci tasariminda dikkate alinmasi gereken en 6nemli problemlerin
basinda aerodinamik 1sinma gelmektedir. Akisin, durma noktasinda olusan sok
dalgasinin arkasinda sikismasi ve sinir tabaka igerisindeki viskoz etkiler Kinetik
enerjinin i¢ enerjiye donmesine yol acarak hava sicakliginin yiikselmesine neden
olmaktadir. Yiiksek sicakliktaki akistan daha diisiik sicakliktaki govdeye olan 1s1
gecisi aerodinamik 1sinma olarak adlandirilmaktadir. Sok dalgasinin ve arkasinda
olusan yiiksek sicakliktaki akis alaninin hava aracinin gevresindeki sematik gosterimi

Sekil 1.1°de verilmistir.

siddetli ayrik sok p / yiiksek sicaklikta

dalgasi ) _ / smir tabaka
\_/ \\ - ’,/,,.

Sekil 1.1 : Yiiksek sicaklik alanlarinin sematik gosterimi [1].

Aerodinamik 1sinma neticesinde olusan sicaklik artis1 yapisal malzemelerde
mukavemet ve direngenlik kaybina yol ag¢tigindan, aracin yapisal biitiinligi
tizerinde risk teskil etmektedir. Maruz kalinan sicaklik seviyelerine 6rnek vermek
gerekirse, Apollo 11 mekiginin atmosfere girisinde maruz kaldigi akis sicakligi
11600 K civarindadir [1]. ABD Uzay Mekigi (U.S Space Shuttle) ise 120 km irtifada
28 Mach hizinda seyretmekte ve bu kosulda sok dalgasi arkasinda 7000 K



mertebesinde sicaklik olugsmaktadir [2]. Ortam basincinin ve yogunlugunun yiiksek
oldugu diisiik irtifalarda sok ve viskoz etkiler daha siddetlidir. Ornegin 6 Mach
hizinda 120 km irtifada sok arkasinda olusan sicaklik 1300 K, 10 km irtifada olusan
sicaklik ise 2300 K olmaktadir. Aerodinamik 1smnmanin siddetini belirleyen
unsurlarin basinda ugus hizi, irtifa, hiicum agisi, ara¢ geometrisi, yiizey 6zellikleri ve

akis rejimi gelmektedir.

Yiiksek hizli hava aracinin gorev basarisi aerodinamik 1sinma altinda yapisal
biitiinligiinii korumasina baghdir. Isil koruma sistemi, aerodinamik 1sinma altinda
yapisal pargalarin limit sicakliklara ulagsmasini engelleyen teknolojidir. Kullanim
alanlar1 ve gorev yeteneklerine gore farkl: tipte 1s1l koruma yontemleri mevcut olup

temelde aktif ve pasif olmak tizere siniflandirilmaktadir.

Pasif yontemlerde harici bir sistem ile dolastirilan sogutucu kullanilmamaktadir.
Maruz kalinan aerodinamik isinma altinda olusan sicaklik artisi 1s1 iletim ve 1ginim
yoluyla kontrol altina alinmaktadir. Bes farkli pasif 1s1l koruma sisteminin sematik

gosterimi Sekil 1.2°de verilmistir.

[simm
Isinim 7
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(4) Is1 borusu (5) Isil asmma

Sekil 1.2 : Pasif 1s1l koruma sistemlerinin sematik gdsterimi [3].

Isil sogurma yonteminde malzemenin yiiksek 1sil iletim katsayist ve yiliksek 1s1
kapasitesi Ozelliginden yararlanilmaktadir. Yiiksek 1s1 iletim katsayisi sicaklik
dagiliminin diizgiin olmasinda ve 1sinin hizli bir sekilde yapidan uzaklastirilmasinda,

yiiksek 1s1 kapasitesi ise 1simin sebep oldugu sicaklik artiginin azaltilmasinda rol



almaktadir. Bu yontemin getirisi kolay uygulanabilir olmasi, gétiiriisii ise yiiksek
agirliga sahip olmasidir. Bakir ve berilyum 1sil sogurma yonteminde Kkullanilan

malzemelere Ornektir.

Yaliim yontemi, diisiik 1s1 iletim katsayisina sahip bir malzemenin goévde iizerine
uygulanmasidir. Kullanilan malzemenin yapisal biitiinliigi yiiksek sicaklikta
bozulmamakta, bu sayede gorev sonrasi malzeme tekrar kullanilabilir olmaktadir.
ABD Uzay Mekigi’nin govdesinde kullanilan seramik kaplamalar bu uygulamaya

Ornektir.

Sicak yap1 yonteminde soguma sadece 1ginim ile saglanmaktadir. Aerodinamik
1sinma altinda 1s1mim denge sicakligina ulasilmaktadir. Bu sistemi kisitlayan en
onemli faktor, ylizey malzemesinin dayanim sicakligidir. ABD Uzay Mekiginin
burun konisinde kullanilan giiclendirilmis karbon/karbon malzemesi sicak yapi
yontemine Ornektir. Belirtilen sistemin govdesinde kullanilan seramik kaplamalarin
ve burun konisinde yer alan giiglendirilmis karbon/karbon malzemesinin genel

gortiniimii Resim 1.1°de verilmistir.

Resim 1.1 : Uzay mekigi 1s1l koruma sistemlerinin genel gortiniimii [4].

Is1 borusunda malzemenin faz degisim 1sis1 kullanilarak sogutma saglanmaktadir. Bu
yontemde 1s1, i¢inde kimyasal madde olan bir boru araciligiyla sogutma yapilacak

noktaya iletilir. Ist borusu, sogutucunun 1sidan dolay1 buharlasmasi ve karsi tarafta

3



sogutulup tekrar yogunlasarak kilcal etkiyle 1s1 emilimi i¢in bagtaki konumuna
donmesi prensibiyle ¢alisir. Yiiksek hizli sistemlerin kanat hiicum kenarlarinda tercih
edilmektedir. Bu yontem ablatif yontemle beraber yari-pasif 1s1l koruma sistemi

olarak da smiflandirilmaktadir.

Isil aginma yontemi maruz kalinan 1sinin ablatif malzemenin kaybiyla kontrol altina
alindig1 bir yalittm mekanizmasidir. Olduke¢a yiiksek aerodinamik 1sinmaya maruz
kalan hipersonik sistemlerin 1s11 koruma sisteminde ablatif malzemeler
kullanilmaktadir. Maruz kalinan aerodinamik 1sinma altinda malzeme sicakligi
termo-kimyasal tepkimelerin baslayacagi seviyeye kadar artmaktadir. Bu sicaklik
seviyesine ulasildiginda termo-kimyasal bozunma olusmakta ve sonucunda gaz
fazinda reaksiyon triinleri (piroliz) agiga ¢ikmaktadir. Reaksiyon iiriinlerinin sinir
tabakaya salimmi blok etkisi yaratmakta ve bu durum aerodinamik isinmayi
azaltmaktadir. Bununla beraber termo-kimyasal bozunma ile de 1s1 emilimi
saglanmaktadir. Bu yOntemde malzeme yapisinda geri doniilmez degisimler
olusmakta ve ylizey asinmasi gézlemlenmektedir. Yukarida aciklamasi yapilan séz
konusu pasif yontemler icerisinde en yiiksek seviyede 1s1 akisina dayanabilen
malzemeler ablatiflerdir. Isil asinma, 19501i yillardan beri yiiksek hizli fiizelerde en
cok tercih edilen 1s1l koruma yontemidir. Ornek olmasi agisindan ARD ve Stardust
kapsiillerinde 1s1l korumay1 saglayan ablatif malzemenin ugus sonrasi goriiniimleri

Resim 1.2°de verilmistir.

Resim 1.2 : ARD ve Stardust sistemlerinin ugus sonrasi genel goriiniimii [5].



Aktif 151l koruma sistemlerinde bir boru sistemindeki sivi veya gazlar ¢ogunlukla
disaridan enerji saglanarak 1s1 sogurucu olarak kullanilmaktadir. Transprasyon, silm

sogutma ve tasinim olmak iizere {li¢ farkli aktif 1s1l koruma sistemi vardir.

Transprasyon sogutma yonteminde, sogutucu yiizeye dik bir sekilde, film sogutma
yonteminde ise ylizeye paralel bir sekilde sinir tabakaya piiskiirtiilmektedir. Taginim
ile sogutma yonteminde ise aerodinamik 1sinmaya maruz kalan yapinin alt ylizeyinde
sogutma yapilmaktadir. Aktif 1s1l koruma sistemlerinin sematik gosterimi Sekil 1.3’te

verilmistir. Bu sistemlerin maliyeti pasif sistemlere gore daha ytiksektir.

" 7Ta§|mm Isimnim
| —— e 4
Vi ad /' /' " Tasimum s
f_ [ Vv [ ———— 'iletiml I
[f T # i | S — tagim ile i¢ sogutma
(6) Transprasyon sogutma (7) Film sogutma (8) Tasinim ile sogutma

Sekil 1.3: Aktif 1s1l koruma sistemlerinin sematik gosterimi [3].

Isil koruma sistemlerinin kullanim alan1 ve maliyeti birbirinden farkli olup uygun
olanin se¢ilmesi 1s1l tasarim miihendisinin gorevidir. Isil koruma sisteminin
secilmesinde dikkate alinan parametreler baslica maruz kalinan 1s1 akisi, toplam 1s1
yiikii, ucus siiresi, dinamik basing, uygulanabilirlik ve maliyet seklindedir. Sicaklik

ve 1s1 akisina bagl olarak tercih edilen yontemlerin sematik gosterimi Sekil 1.4°te

verilmistir.
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Sekil 1.4 : Sicakliga ve 1s1 akisina bagli 1s1l koruma sistemi alternatifleri [6].



Uygun 1s1l koruma sisteminin secilmesi aerodinamik i1sinma mertebesinin dogru bir
sekilde Ongoriilmesine baglidir. Hatali 6ngorii zayif tasarima, sonucunda da sistem
basarisizligina yol acar. Bu durumun en 6nemli érneklerden birini Columbia Uzay
Mekigi olusturmaktadir. Isil koruma sistemindeki yapisal bir hata, atmosfere tekrar
girisi sonrasi olusan yiiksek aerodinamik 1sinma altinda Columbia Uzay Mekigi’nin
trajik bir sekilde havada pargalanmasina neden olmustur [7]. S6z konusu trajedi 1s1l

koruma sistemlerinin 6nemini bir kez daha gézler oniine sermektedir.

Aerodinamik 1sitnmanin hesaplanmasi, temel olarak ti¢ farkli yontemle yapilmaktadir.
Bunlar yer testleri, HAD analizleri ve yari-deneysel miihendislik yaklasimlaridir. Ilk
yontem olan yer testleri, riizgar tiinellerini ve ark-jet diizeneklerini igermektedir. Bu
testlerde laboratuvar ortaminda yiiksek hizli akis ya da plazma olusturularak
aerodinamik 1sinmanin Ol¢eklendirilmis sistem lizerindeki etkileri incelenmektedir.
Testler esnasinda toplanan sicaklik, basing gibi verilerin ve termal kamera
goriintiilerinin 1518inda aerodinamik isinmanin degeri kestirilmektedir. Testlerde
genelde gercek ucus kosulu olusturulamamakta ve test maliyetleri gorece yiiksek
olmaktadir. Ikinci ydntem olan Hesaplamali Akiskanlar Dinamigi analizleri,
acrodinamik 1sinmanin hesaplanmasi igin en iyi yontemdir. Bu yontemde, bilgisayar
teknolojisindeki ilerlemeler ile paralel islem yetenegi olduk¢a karmagik
geometrilerin ve ugus kosullarinin sayisal olarak ¢oziilmesini saglamaktadir. Ancak
bu yontem dogruluk diizeyinin artirilmasi i¢in yogun modelleme c¢aligmalarini
gerektirmekte ve aerodinamik isinmanin zamana bagl ¢ikartilabilmesi i¢in mevcut
bilgisayar teknolojisine ragmen giinler, haftalar ve hatta aylar mertebesinde
hesaplama siirecine ihtiya¢ duyulabilmektedir. Bu sebeple, HAD analizleri tasarimin
ilk asamalarinda tasarim alternatiflerinin olusturulmasi igin ihtiya¢ duyulan
parametrik ¢aligmalara uygun olmamaktadir. Dolayisiyla, tasarimin ilk agamalarinda
daha hizli sonug veren ydntemlere basvurulmaktadir. Ugiincii yontem olan yari-
deneysel miihendislik yaklasimlar1 kabul edilebilir dogruluk seviyeleri ve oldukca
kisa siirede sonu¢ vermeleri nedeniyle 1sil tasarim asamalarinda tercih edilen

yontemdir.

Aerodinamik 1sinmanin hesabinda laminer rejimden tiirbiilansh rejime gegis dikkate
alinmasi gereken konularin basinda gelmektedir. Tiirbiilansh bir rejimde aerodinamik
1sinma laminer rejime gore ciddi oranda artarak daha yiiksek sicakliklara

ulagilmasina neden olmaktadir. Tiim ugus boyunca tiirbiilansli rejime gore yapilan



1s1l tasarim yalitim kalinliklarinin gereginden fazla olmasina, dolayistyla agirligin ve

maliyetin artmasina yol agmaktadir.

Ablatif malzemelerin aerodinamik 1sinma altinda davranisinin modellenmesi oldukca
karmasik bir problemdir. Termo-kimyasal bozunmanin modellenmesi igin ¢ok sayida
malzeme ve sinir kosulu verisine ihtiya¢ duyulmaktadir. Ozellikle yiizeydeki akis ve
malzemeye ait bilesenlerin kimyasal ozelliklerinin ve olusan piroliz gazlarin
entalpilerinin hesaplanmasi i¢in ayr1 bir kimyasal ¢oziicliye ihtiya¢ duyulmaktadir.
Bu kimyasal ¢oziiciilerin de kendine has genis girdi yelpazesi bulunmaktadir. Bu
amagla kullanilan ve ticari olarak elde edilemeyen Multicomponent Ablation
Thermochemistry (MAT) yazilima ait detay bilgiler 8 nolu kaynakta yer almaktadir.
ACE ve EST bu amagla kullanilan diger termo-kimyasal ¢oziiciilerdir. Yiiksek
dogrulukta termo-kimyasal girdilerin elde edilemedigi durumlarda 1sil asinmanin
miithendislik yaklagimlari ile modellenmesi tercih edilmektedir. Bu yaklasimlar 1sil
asinmay1 kararli rejimde varsaymakta ve malzemeye ait etkin bozunma isisini, Q*
dikkate almaktadir [9]. On tasarim asamasinda takribi asmmalarin belirlenmesinde
ve parametrik olarak yapilan malzeme kiyaslama calismalarmin yapilmasinda bu
yaklasimlar kullanilmaktadir. S6z konusu yontemler, yer testleri ile dogrulanmalari

durumunda detay tasarimda da kullanilirlar.

Yiiksek hizli hava araglarinin 1s1l tasarimi ve ablatif malzemelerin 1s1 akisi altindaki
davraniglarinin incelenmesi igin farkli kabiliyetlerde ve hassasiyetlerde hesaplama
araclar gelistirilmistir. Bu araglarin detaylarina ilerleyen bagliklar altinda yer
verilmistir. Bu araglar sirket i¢i kullanimlara sahip olup ihracat kontroliine tabidir.
Bu sebeple yiiksek hizli sistemlerin 1s1l tasariminda kullanilmasi i¢in bir hesaplama

aracinin gelistirilmesi 6nem arz etmektedir.

1.2 Aerodinamik Ismnma ve Isil Koruma Sistemleri Uzerine Calismalar

Hipersonik hizlarin ulagilmaya baslandigi 19501 yillarin ortasindan giliniimiize kadar
aerodinamik 1sinma ve 1s1l koruma sistemleri iizerine ayrintili ¢calismalar yapilmistir.
Yapilan caligmalarin baslangic noktast Amerika’da yapilan balistik fiize gelistirme
calismalaridir. ATLAS kitalar arasi balistik fiizesinin aerodinamik 1sinma neticesinde
basarisiz olmasi 1s11 Koruma sisteminin gerekliligini ortaya ¢ikarmistir [10]. Onceki
yillarda Almanlar V-2 isimli balistik fiizelerinde ¢elik kullanimiyla 1sinma

problemini agmislardi. Takip eden yillarda SSCB, Ingiltere ve Fransa da bu alanda
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calismalar yapmistir. 196011 yillarin sonuna kadar 1sil koruma sistemleri {izerine
yapilan calismalarin temelinde deneysel calismalar yer almaktadir. Bu calismalar
riizgar tlnellerinin kurulumundan, ark-jet diizeneklerinin gelistirilmesinden ve
ucuslu testlerden olusmaktadir. Modelleme c¢abasinin yogun olmasina ragmen
bilgisayar giiciindeki ve sayisal yontemlerdeki kisitli kaynaklar nedeniyle, bu
alandaki gelismeler i¢in 1970li yillarin sonuna dek beklenmesi gerekiyordu. 2000li
yillar ile birlikte sayisal yontemlerdeki gelismeler ve bilgisayar giiciindeki artis,
sayisal yontemleri tasarim siirecinin merkezine getirmistir. Gelistirilen yontemlerin
dogrulanmasi ve malzeme karakterizasyonu gibi nedenlerle de yer testleri hala yogun
bir sekilde siirdiiriilmektedir. Aerodinamik 1sinma ve 1s1l koruma sistemlerinin iyi bir
tarihcesi 10 nolu kaynakta ayrintili bir sekilde yer almaktadir. Bu sistemler iizerine
yapilan calismalarin literatiirde genis bir alan kapladig1 goriilmektedir. Caligmalari,
aerodinamik 1sinmanin kestirimi, aerodinamik 1sinmanin sayisal modellenmesi,
ucuslu testler, 1s11 koruma sistemlerinin modellenmesi ve yalitim malzemelerinin

karakterizasyonu seklinde siniflandirmak miimkiindiir.

Siipersonik ve hipersonik hizlar altinda bir hava aracinin maruz kaldig1 zamana bagl
aerodinamik 1sinmanin ve govde lizerinde olusan sicakliklarin hesaplanmasina
yonelik bir yontem 11 nolu kaynakta anlatilmistir. Gelistirilen yontem TPATH
ismiyle bir yazilim haline getirilmistir. Girdi olarak ugus yoriingesi kullanilmakta
olup yari-deneysel kuramlar ile laminer rejim ve tiirbiilansli rejime ait 1s1 transfer
katsayilar1 hesaplanmaktadir. Laminer rejimden tiirbiilansh rejime gecis kistasi da
calisma kapsaminda sunulmustur. Yontemin dogrulugu X-15 ucaginin, YF-12
ucaginin ve ABD Uzay Mekigi’nin uguslu test verileri kullanilarak incelenmistir.
Yapilan karsilastirmalar 1s18inda TPATH kullanilarak 6ngoriilen degerlerin dl¢iilen

yiizey sicakliklar1 ve 1s1 transfer katsayilari ile olduk¢a uyumlu oldugu goriilmiistiir.

Zamana baglh ucgus hizi, irtifa ve hiicum ag¢isinin kullanimiyla bir hava aracinin
maruz kaldigi aerodinamik 1sinmanin hesaplanmasina yonelik bir yontem 12 nolu
kaynakta anlatilmigtir. Ince cidarli gévde varsaymmi yapilarak enerji denklemi
kullanilarak sicaklik hesaplanmistir. Yiizeyden ortama olan 1sinim ile 1s1 gegisi de
hesaplamalara dahil edilmistir. Yiizey basing dagilimi igin degistirilmis Newton
teorisi, sikistirilabilirlik  etkileri i¢in  de referans sicaklik yOnteminden

yararlanilmistir. Yontemin dogrulamasi uguslu test verisi kullanilarak yapilmistir.



Yiksek hizlardaki yiizey siirtiinmesi ve aerodinamik 1sinma kestirimi i¢in kullanilan
mihendislik yaklagimlarinin detaylar1 ve dogruluk seviyeleri HAD analizleri ile
kiyaslamali olarak 13 nolu kaynakta sunulmustur. Basing degisimi i¢cermeyen akis
problemleri ig¢in kullanilabilen van Driest, Eckert ve Spalding & Chi bagmtilari
hesaplamalarda kullanilmistir. Diiz plaka, konik ve kama seklindeki geometriler
tizerindeki yiliksek hizli akiglar belirtilen ¢alisma kapsaminda incelenmistir. Laminer
ve tiirbiilansh rejimler i¢in hesaplamalar yapilmis olup akisin laminerden tiirbiilansl

hale gecisi dikkate alinmamaistir.

Farkli geometriler ve akis hizlarinin yer aldigi bes farkli durumun deneysel verileri
ve HAD analiz sonuglar1 kiyaslanmistir. Kiyaslama sonuglarina gore laminer rejimde
miithendislik yaklasimlarinin HAD analiz sonuglari ve deneysel veriler ile uyumlu
olduklart goriilmiistiir. Tiirbiilansh rejimde kiyaslama yapilan durumlarin ¢ogunda
uyum gozlemlenmekle birlikte van Driest ve Eckert bagintilarinin soguk duvarlar
tizerinde 1s1 transfer katsayisint HAD analizlerinin sonuglarina kiyasla yiiksek tahmin

ettigi gézlemlenmistir.

X-34 uzay aracinin 1s1l koruma sisteminin tasarimi icin yiiriitiilen miihendislik
yaklagimlarina 14 nolu kaynakta yer verilmistir. On tasarim aract olan ve
miihendislik yaklasimlarina dayanan MINIVER, LAURA ve LATCH yazilimlan
kullanilarak hesaplanan 1s1 akilar1 deneysel veriler ile kiyaslanmis ve oldukca
uyumlu sonuglar gozlemlenmistir. Gévde tizerinde belirlenen kritik noktalar igin
sicaklik hesaplanmis ve kullanilan seramik yalitimlarin limit sicakliklart ile
kiyaslanmistir. Calismada miihendislik yaklasimlar1 kullanilarak yapilan ¢alismalarin
yalitm kalinliklarinin  belirlenmesinde hizli ve etkili bir ¢6ziim oldugu

vurgulanmigtir.

Stipersonik hizlarda seyreden bir roket icin mithendislik yaklagimlariyla aerodinamik
isinma ve aerodinamik 1sinmaya bagli yilizey sicakliklart 15 nolu kaynakta
hesaplanmistir. Laminer rejimden tiirbiilanshi rejime gec¢is dikkate alinmis olup
sikigtirilabilirlik etkisi Eckert’in referans sicaklik yontemi ile modellenmistir. Roket
tizerindeki {i¢ nokta i¢in sonuglar uguslu test verisi ve MINIVER yazilimi sonuglari
ile kiyaslanmistir. Kiyaslama sonuglarina gore hesaplanan sicakliklarin, uguslu test

verisinin ve analiz sonucunun olduk¢a uyumlu oldugu gézlemlenmistir.



Stipersonik hizlara ulasan bir roketin HAD analizleri 16 nolu kaynakta sunulmustur.
Zamana bagli ugus yoriingesi sinir kosulu olarak kullanilmis olup eksenel simetrik
model kullanilmistir. Harp bashginda yer alan TNT patlayicisinin sicakliklari
incelenmistir. iki farkli yoriingede, yalitimli ve yalitimsiz gdvde olmak iizere toplam
4 farkli analiz FLUENT ticari yazilimi kullanilarak yapilmistir. Yapilan analizlere
gore belirtilen yoriingelerde yalittimli durumda dahi patlayicinin erime sicakligina

ulastig1 gozlemlenmistir.

Hipersonik bir flize iizerindeki parametrik aerodinamik i1sinma analiz sonuglar1 17
nolu kaynakta sunulmustur. Gelistirilen bir akis ¢Oziiciisiinde farkli irtifa
kosullarinda 4 ve 8 Mach araliginda ugus hizlar1 modellenmistir. Yiizey sicakliginin
ve tiirbiilansh rejime gecisin 1s1 transfer katsayilarma olan etkileri incelenmistir.
Tiirbiilans modeli olarak Spalart-Allmaras ve Baldwin-Lomax kullanilmistir. C6ziim
ag1 hassasiyet ¢alismasi da yapilmis olup sayisal yontemin gegerligi 1/20 6lgekli
modelin riizgar tiineli test sonuglart kullanilarak yapilmistir. Tirbiilanshi rejimde
konik ve kiiresel bolgede Baldwin-Lomax sonuglarinin deneysel veri ile gérece daha

1yi Ortiistiigli gdzlemlenmistir.

SHEFEX 1 sisteminin HAD analizlerinin detaylar1 18 nolu kaynakta yer almaktadir.
Yanal acgilarin, hiicum kenarlarindaki asinmanin ve kullanilan atmosfer modellerinin
sistem tzerindeki 1s1 akis1 dagilimina olan etkisi incelenmistir. Analizler neticesinde
yiizeyin 1s1mmim denge sicaklifinda kaldigi kabuliiniin gegerli olmadigi sonucuna
ulagilmigtir. Hata kaynaklarinin parametrik incelenmesiyle analiz sonuglari ile test

verisinin tutarli oldugu gézlemlenmistir.

SHEFEX-II sisteminin aerotermal analizleri ise 19 nolu kaynakta ayrintili bir sekilde
irdelenmistir. Mach sayisinin 10°a kadar ulastigi ugus esnasinda Olgiilen yiizey
basinci ve 1s1 akisi ¢alisma kapsaminda sunulmustur. Hiicum acist ile 6l¢lim verileri
arasinda bir iligski oldugu gozlemlenmistir. Hesaplanan ile dlgiilen 1s1 akilar1 arasinda
tutarlilik bulunmaktadir. Laminer rejimden tiirbiilansli rejime gecisin, sinir tabaka
kenar ¢izgisindeki Reynolds sayisinin 3x10° oldugunda meydana geldigi
belirtilmistir. Olgiim verileri kullanilarak, gelistirilen yar1 analitik yar1 sayisal

aerodinamik 1sinma hesaplama yonteminin dogrulamasi da yapilmistir.

HYFLEX aracina ait Hesaplamali Akiskanlar Dinamigi analizleri ise 20 nolu

kaynakta paylasilmistir. Bu ¢alismada burun konisinin zamana baglh sicakligt HAD
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ve sonlu elemanlar analizinin eslenik ¢6ziimii ile bulunmustur. Tirbiilans modeli
olarak Baldwin-Lomax kullanilmistir. Ugusun inis fazinda karbon/karbon burun
konisinde maksimum 1450 °C sicaklik goriilmiistiir. Analiz sonuglari ile uguslu test
verilerinin uyumlu oldugu goézlemlenmistir. Calisma kapsaminda riizgar tiineli test

sonuglarina da yer verilmistir.

Yiiksek hizli bir fiize i¢in ticari bir yazilim kullanilarak yapilan eslenik aerodinamik
isinma analizleri 21 nolu kaynakta ayrintili bir sekilde ele alinmustir. Analiz
yonteminin dogrulamasi laminer ve tiirbiilansli rejimler i¢in elde bulunan 2 ayri test
verisi ile yapilmistir. Fiize modelinde burun konisi ¢elik, govde malzemesi ise
titanyumdur. Burundan 480 mm gerideki nokta igin hesaplanan zamana bagh
sicakliklar boyutsuz olarak ucuslu test verisi ile kiyaslanmis ve kabul edilebilir
seviyede tutarli olduklar1 gozlemlenmistir. Analizlerde kullanilan yoriingenin
maksimum hiz1 4.59 Mach’tir. Hiicum agisinin etkisi analizlere dahil edilmemistir.
Sayisal modelde sinir tabakanin ¢oziimlenmesi i¢in y+ degeri 1 civarinda tutulmus

olup tiirbiilans modeli olarak Menter’in SST k- modeli kullanilmistir.

Ug kademeli TATER sonda roketinin aerotermal analiz sonuclarina ve 1s1 yalitim
kalinlig1 belirleme ¢alismalarinin ayrintilarina 22 nolu kaynakta yer verilmistir.
Calismada dort farkli yazilim birbiri ile es zamanh olarak kullanilmistir. NAFF
yazilimi kullanilarak sok dalgasinin konumu ve sistem iizerindeki basing dagilimi,
BLUNTY yazilimi kullanilarak da aerodinamik 1sinma hesaplanmustir. Yalitimin
termo-kimyasal bozunmasi CMA yazilimiyla, kalinlik boyunca sicaklik dagilimi ise
ASTHMA ile bulunmustur. Sistemin maksimum hiz1 yaklasik 3350 m/s’dir. Olduk¢a
yiiksek aerodinamik 1sinmanin olustugu burun konisi ve kanat hiicum kenari igin
sicakliklar hesaplanmistir. Burun konisi i¢in hesaplanan asinma degerleri ugus
esnasinda akustik duyarga ile olgiilen asinma degerleri ile kiyaslanmig ve uyumlu
sonuglar gozlemlenmistir. Kanat hiicum kenar1 i¢in de Olglim verilerinin analiz

sonuglar1 ile uyumlu olduklar1 belirtilmistir.

Yiiksek hizlara ulasan bir fiize i¢in bir boyutlu uzayda aerodinamik 1sinmaya bagh
yiizey asmnmasi 23 nolu kaynakta hesaplanmistir. Aerodinamik 1sinma degerleri
FLUENT yazilimi kullanilarak yapilan daimi rejimde HAD analizleri ile
bulunmustur. Tiim analizlerde ¢6ziim agn smir tabakanin ¢dziimlenmesi igin y*
degeri 5’ten kiigiik olacak sekilde olusturulmustur. Isil aginma hesaplamalari

gelistirilen bir kod ile yapilmistir. Hesaplamalar yoriinge boyunca secilen farkli
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irtifalarda ve hizlardaki ii¢ kritik an i¢in yapilmistir. Govde malzemesi olarak ZrB,
kullanilmistir.  Yiizey asmmasinin  modellenmesinde  Landau  doniisiimii
kullanilmistir. Asinma modelinin dogrulugu literatiirden alinan sonuglar kullanilarak
denetlenmistir. Burun konisinin sekil degisimi zamana bagl sekilde elde edilmistir.
Belirtilen ¢alisma, hipersonik araglarin aerodinamik 1sinma ve 1sil aginma

analizlerinde kullanilabilecek bir yontem ortaya koymustur.

Kitalararas1 balistik fiize test aract olan AMRAD igin ugus yoriingesine bagh
hesaplanmis yiizey sicakliklari ve aginma degerleri sunulmustur [24]. Aerodinamik
isinma  gergek gaz etkileri dikkate almmarak Fay & Riddell yaklasimi ile
hesaplanmistir. Asinma ve basing dagilimi i¢in kullanilan yaklagimlar da ¢alisma
kapsaminda sunulmustur. Ucus sonrasi kurtarilan burun bdolgesinin  yapisal
malzemesi olan aliiminyum i¢in limit sicaklik 100 °C olarak belirlenmis ve bu degere
gore gerekli olan yaliim kalinligi belirlenmistir. Hesaplamalarda hiicum agisinin
etkisi ihmal edilmistir. Kullanilan yalitim malzemesi olan silika fenolik i¢in yaklasik

1600 K degeri asinma sicakligi olarak kullanilmistir.

Uc kademeli bir roketin Mach sayis1 7°ye ulastigi ugusuna ait toplam 9 noktadaki
sicaklik olgtimleri 25 nolu kaynakta sunulmustur. Laminer rejim, gecis rejimi ve
tirbiilansh rejime ait 1s1 transfer katsayilar1 6l¢iilmiis olup dlgiilen degerlerin analitik
olarak hesaplanan degerler ile uyumlu olduklar1 gdzlemlenmistir. Ince duvar
varsayimi yapilarak analitik olarak govde sicakliklari hesaplanmis ve Olclim
sonuclari ile kiyaslanmistir. Is1 transfer katsayilarinin degisiminden laminer rejimden
tiirbiilansh rejime Reynolds sayisi gecis kistast belirlenmis olup bu deger 14.2x10°
ile 30.3x10° arasinda degisiklik gostermistir. Belirtilen ¢alisma, ugus yoriingesi,
govde malzemesi, malzeme 6zellikleri ve dl¢lim konumlar ile birlikte sonuglarini da
icermesi agisindan aerodinamik 1sinma dogrulama calismalarinda kiyaslama

amactyla kullanilabilecek 6nemli bir kaynaktir.

Hipersonik ve siipersonik hizlarda, laminer rejimden tiirbiilansh rejime gecis igin
literatiirde bulunan ugus verileri 26 nolu kaynakta incelenmistir. Kullanilan test
verilerinde 1si1l asinmanin gegis {izerine etkileri ihmal edilmistir. Derlenen test
verilerinin smir tabaka ge¢is modeli igin yiiriitiillecek modelleme ¢aligsmalarinda

kullanilabilecek bir referans olmasi amag¢lanmustir.
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Sayisal modelleme ¢alismalarimin  basariyla  yapilabilmesi i¢in  yaliim
malzemelerinin yiiksek 1s1 akist altinda gosterdigi asinma davranisinin da karakterize
edilmesi gerekmektedir. Mars atmosferine girisi esnasinda maruz kalacagi yiiksek
acrodinamik 1sinma nedeniyle, Curiosity isimli uzay aracinda kullanilacak yalitim
malzemesine karakterizasyon testleri yapilmistir [27]. ik etapta kullanilmasi
planlanan SLA-561V malzemesinin kayma gerilmesi altindaki dayaniminin diisiik
olmasi nedeniyle firlatma tarihinden iki yil 6nce malzemenin PICA olmasina karar
verilmistir. Bu karar ile birlikte yalittmin govde {izerinde yekpare bir sekilde
bulunmasindan ziyade karo seklinde govdeye yapistirilmast gerekmistir. Farkli 1s1
akilar1 altinda farkli fiber agilarina sahip numuneler plazma altinda test edilmistir.
Asinma hizinin uygulanan 1s1 akisina bagli degisimi ve Ol¢iim sicakliklarinin
beklenen sonuglar ile kiyaslamasi ¢alisma kapsaminda sunulmustur. Yapilan testler
neticesinde ucgus gereksinimlerini sagladigi gozlemlenen malzemenin arag¢ iizerinde

kullanimina karar verilmis ve ara¢ gorevini 2012 yilinda basartyla gerceklestirmistir.

Orion isimli uzay aracinda kullanimi planlanan PICAv3.3 malzemesinin ark-jet test
faaliyetleri 28 nolu kaynakta sunulmustur. Malzemenin yogunluk, sil iletim katsayisi
ve O0zgiil 1s1 Olgtimleri de gergeklestirilmistir. Gizlilik kurallar1 nedeniyle malzeme
Ozelliklerinin sayisal degerleri ¢alismada paylasiilmamistir. Ark-jet testleri 18 farkl
kosulda gergeklestirilmistir. Numune dis yiizeyinden termal kamera ile i¢
bolgesinden de 1silgiftler kullanilarak sicaklik dl¢timii alinmistir. DPLR Hesaplamali
Akiskanlar Dinamigi ¢6ziiclisii ve FIAT 1s1l asinma ¢oziiciisii birlestirilerek test
senaryolar1 analiz edilmistir. Test ve analiz sonuglarimin kiyaslanmasi calisma
kapsaminda sunulmustur. Yiizey asinmasi, yiizey sicakligi, derinlik boyunca sicaklik

dagilim1 ve kdmiirlesme oranlarinin oldukga tutarli oldugu gézlemlenmistir.

Belgika’da bulunan von-Karman Enstitiisii’nde yer alan ark-jet plazma testi alt
yapilarinin ayritilart 29 nolu kaynakta sunulmustur. Plazmatron alt yapisinda 10
MW/m? mertebelerinde 1s1 akisi elde edilmektedir. Isi akisinin Olgiimiinde su
sogutmali duyarga kullanilmaktadir. Numune ile aynmi olgiilerde olan duyarganin
icindeki suyun giris ve ¢ikis sicakliklarinin farkindan 1s1 akist hesaplanmaktadir.
Uzay uygulamalarinda yalittm amagh kullanilan mantar ve grafit malzemelere ait
maksimum 6.8 MW/m? 1s1 akisi altindaki test sonuglari da calisma kapsaminda

paylasilmigtir.
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VSB-30 sonda roketinin gévde yalitimi i¢in yiiriitiilen 1s1l analiz faaliyetleri 30 nolu
kaynakta sunulmustur. Kolay uygulanabilirlik, elde edilebilirlik, diisiik yogunluk ve
diisiik maliyet gibi kistaslar 1s181nda mantar tabanli bir yalitim malzemesi seg¢ilmistir.
Malzemenin aerodinamik 1sinma altinda termo-kimyasal bozunmasi ticari bir yazilim
olan AMARYLLIS ile modellenmistir. Ydriingeye bagli aerodinamik 1sinma verisi
yiizey sinir kosulu olarak uygulanmistir. Yiizey asinmast sicakligin bir fonksiyonu
olarak atanmistir. Farkli kalinliklardaki yalitimin govde sicakliklari {izerine olan
etkisi incelenmistir. Calisma kapsaminda MAPHEUS-6 sonda roketinin uguslu
testinde Olglilen govde sicakliklarina ve Olgim verilerinin analiz sonuglariyla

kiyaslamasina da yer verilmistir.

Hipersonik araclarin en uygun yalitim kalinliginin belirlenmesine yonelik bir ¢aligma
31 nolu kaynakta yer almaktadir. Calisma kapsaminda gelistirilen sayisal yontem
Stardust isimli uzay aracina uygulanmigtir. Yalittm malzemesi olarak PICA
kullanilmis ve malzeme o6zellikleri ¢alisma kapsaminda agiklanmistir. Termo-
kimyasal bozunma ve ylizey asinmasina yonelik ayrintili bilgilere yer verilmistir.
Aerodinamik 1smnma es zamanli olarak hesaplanmamis olup girdi olarak
tanimlanmistir. Yiizey asimnmasi igin etkin bozunma isis1 yontemi kullanilmustir.
Sayisal ¢oziim i¢in ANSYS sonlu elemanlar yazilimi kullanilmistir. Yapilan

eniyileme ile yalittm hacminde %46 azalma saglanmistir.

Yalitim aginmasinin miihendislik yaklagimi ile modellenmesine yonelik 6nemli bir
calisma da 9 numarali kaynakta sunulmustur. Calisma kapsaminda giris araci ablatif
1s1l koruma sistemlerinin boyutlandirilmasi i¢in bir bilgisayar araci gelistirilmistir.
Malzemenin termo-kimyasal bozunmasinin modellenmesi icin iki farkli segenek
sunulmustur. Birinci segenekte CMA termo-kimyasal bozunma ve 1sil asinma
¢oOziiclisii yazilimimna entegre edilmis, sicaklik ve asinma CMA kullanilarak
hesaplanmistir. Ikinci segenekte yiizey asinmasi i¢in etkin bozunma 1sis1 yontemi
kullanilmis ve sicaklik dagilimi sonlu farklar yontemi ile ¢oziilmiistiir. Aerodinamik
isinmanin  hesaplanmasi i¢in miihendislik yaklasimlar1 kullanilmistir. 'Y dntemin
dogrulamasi Pathfinder ve Stardust uzay araglari i¢in yiiriitiilen analiz sonuglar ile
yapilmistir. Dogrulanan yontem kullanilarak yapilan Apollo aracinin 1s1l analizleri de
calisma kapsaminda sunulmustur. Kullanilan yontemin O6zellikle aginmanin fazla

beklenmedigi durumlarda olduke¢a iyi sonuglar verdigi vurgulanmistir. Asinmanin
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fazla oldugu durumlarda ise asinmanin bagladigi sicakligin tanimlanmasiyla hata

payinin azaltilabilecegi belirtilmistir.

Ablatif malzemelerin termo-kimyasal bozunmasinin sayisal modellenmesine yonelik
calisma 32 nolu kaynakta yayinlanmistir. Biinye denklemleri belirlenmis ve ¢6ziim
icin sonlu farklar yontemi kullanilmistir. Coziimler bir boyutlu uzayda yapilmistir.
Stardust uzay aracinin aerodinamik 1sinma Vverisi kullanilarak yalitim kalinlig
belirlenmistir. Yontemin dogrulama c¢alismalar1 benzer problemin FIAT yazilimi ile

bulunan sonugclar1 ile kiyaslanarak yapilmistir.

Farkli uygulama alanlar1 ig¢in, 1s1l asmmmanin sayisal modellenmesine yonelik
kapsamli bir literatiir aragtirmasina 33 nolu kaynakta yer verilmistir. Yapilan
arastirmalar flize sistemleri, firlatma araglari, motor i¢i yalitimlar1 ve motor liile
kompleleri olmak {izere dort ana baglik altinda gruplandirilmistir. Ulasilan sonuglar
neticesinde 1sil asinmanin modellenmesi i¢in HAD yazilimlarinin termo-kimyasal
coziicliler ile birlestirildigi, motor i¢i yalitimlariin modellenmesi i¢in kisithi sayida
calismalar yapildigi, lillenin asinmasinin modellenmesi i¢in ileri seviye HAD analiz

araglarinin gelistirilmesine yonelik faaliyetlerin yiiriitiildiigli belirtilmistir.

Minuteman isimli kitalararas1 balistik fiizesinin govde yalitiminin mithendislik
yaklagimlariyla yapilan 1sil aginma hesaplamalar1 34 nolu kaynakta yer almaktadir.
Yer testleri ile ulasilan etkin bozunma 1sis1 kullanilarak aerodinamik isinma ve
firlatma aninda rampadan yansiyip sisteme etkiyen yiiksek sicakliktaki motor gazi
altinda yalitim kalinliginin uygunlugu degerlendirilmistir. AeroheataBS igerisinde de
yer alan 1s1l aginma yaklasimi kullanilmistir.  Flizenin ¢esitli noktalarindan 6l¢iilen
ucuslu test verisinin hesaplama sonuglari ile olan kiyaslamasi da ¢aligma kapsaminda
sunulmustur. Yapilan ¢aligmalar neticesinde kullanilan yaklagimin giivenli tarafta
kalmas1 agisindan uygun oldugu, ucuslu testlerde yer testlerinden daha az 1s1l aginma

olustugu belirtilmistir.

Vekil modeller kullanarak 1sil koruma sisteminin kiitle tahmini i¢in galigmalar
yapilmistir [35]. Aerodinamik 1sinma, mithendislik yaklasimlari ile hesaplanmis olup
1s1l aginma analizleri FIAT yazilimiyla yiiriitilmistir. Toplam 840 farkli ugus
yoriingesi kullanilarak 6 farkli yalitim i¢in toplam 1s1 yiikiine bagli olmas1 gereken
yalittm kalinlig1 bagintilar1 egri oturtma yontemi ile elde edilmistir. Calismanin

amaci tasarimin erken asamasinda gerekli olan yaliim kiitlesinin hizli kestirimidir.
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Boyutlandirma ¢aligmalarinda kullanmak amaciyla tiiretilen denklemler M-SAPE

yazilimina biitiinlestirilmistir.

Tiirbiilans modellerinin ve y' degerinin aerodinamik 1sinmaya olan etkisi HAD
analizleri ile 36 nolu kaynakta irdelenmistir. Test verisi ile yapilan kiyaslamaya
dayanilarak SST k- tiirbiilans modelinin daha dogru sonug verdigi belirtilmistir.
Yiiriitiilen y* hassasiyet ¢alismasinda, y* degerinin 0,4 ile 6,5 arasinda degismesinin
durma noktast 1s1 akisinda kayda deger degisiklik yaratmadig, ancak daha yiiksek y*

degerlerinde 1s1 akisinin ciddi sekilde diistiigii belirtilmistir.

Aerodinamik 1sinma ve 1s1l koruma sistemlerinin tasariminda kullanmak i¢in MASIV
isimli bir tasarim araci gelistirilmistir [37]. Aktif ve pasif 1s1l koruma sistemlerinin
tasarimi bu ara¢ ile miimkiindiir. Aerodinamik 1sinma hesaplamasinda AeroheataBS
yaklagima benzer sekilde Eckert’in referans sicaklik yontemi kullanilmistir. Modelde
1s1l aginma mevcut olmayip yalitilmis yapi tipindeki 1s1l koruma sistemleri dikkate
alimmistir. HAD analizlerinin zaman almasindan dolay1 eniyileme ¢alismalari igin
MASIV benzeri hizli kestirim araglarinin 6nemi ¢alisma kapsaminda vurgulanmistir.
Scramjet motorlu MAX-1 aracinin, Mach sayisinin 7’ye ulastigi yoriingesi

kullanilarak yapilan 1s1l hesaplamalar1 da ¢calisma kapsaminda sunulmustur.

Stipersonik hizlara ulasan bir fiizenin 1s1l yalitimi i¢in giivenilirlik ¢aligmasi 38 nolu
kaynakta yiriitilmistiir. Malzeme 0Ozelliklerindeki, aerodinamik 1sinmadaki ve
govde kalinhigindaki belirsizlikler ¢alismada dikkate alinmistir. Analizler eksenel
simetrik model ile sonlu elemanlar yazilimi kullanilarak yiiriitiilmiistiir. Iki farkl
noktadaki sicaklik degeri ve burun asinmasi i¢in limit belirlenmis olup, bu limitleri
saglayan kosullar arasindan Monte Carlo analizi yapilarak cevap yiizeyi elde
edilmistir. Giivenilirlik {izerine en baskin olan parametreler ¢alisma sonunda

belirlenmistir.

1.3 Aerodinamik Isinma ve Isill Asinma Kodlar Literatiir Arastirmasi

Literatiir arastirmasi yapilarak literatiirde bulunan aerodinamik 1sinma ve 1s1l aginma
kodlarmin bir degerlendirmesi yapilmistir. Bu kodlarin ¢ogu ¢ok 6zel uygulamalar
igin gelistirilmis olup ticari olarak elde edilebilir degildir. Analitik ve yari-deneysel

yaklasimlara dayali olanlar oldugu gibi Hesaplamali Akiskanlar Dinamigi igeren
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yaklasimlar da mevcuttur. Bu baslik altinda bu kodlar hakkinda gelen bilgilendirme

yapilmis olup AeroheataBSs ile olan benzerlikleri ve farkliliklari incelenmistir.

1.3.1 Aeroprediction Code 2005

Aeroprediction 2005 (AP05), ABD Deniz Kuvvetleri Harp Merkezi’nin Dahlgren
Bolimii (NSWCDD) tarafindan ilk olarak 1972 yilinda gelistirilmistir. Kodun
gelistirilme amaci fiize, roket ve bombalarin diisiik hiicum agilar1 ve Mach sayisinin
3’ten daha az oldugu wugus hizlarindaki aerodinamik Kkarakteristiklerinin
belirlenmesidir. Kodun kabiliyetleri devam eden yillarda yeni kodlarin eklenmesiyle

artirllmastir.

Gliniimiiz stirimiinde 0°-20° hiicum agcis1 araliginda ve Mach sayisinin 20 oldugu
hiza kadar birgok farkli ugus yoriingesinde aerodinamik veri tabani yari-deneysel
yontemler kullanarak olusturulmaktadir. Yazilimin aerodinamik isinma kabiliyeti
kisitl olup standart bagintilarin kullanimiyla belirlenen konumlar igin adyabatik
duvar sicakligi, 1s1 transfer katsayist ve durma noktasi 1s1 akisi hesaplanmaktadir.
Hesaplamalar i¢in ugus yoriingesinin, hizinin, geometrinin ve yiizey sicakliginin
programa girilmesi gerekmektedir. Kod yiizey sicakligini es zamanli olarak
hesaplayamamaktadir. Laminer rejimden tiirbiilanshi rejime gegis kistast kullanict
tarafindan kritik Reynolds sayisinin tanimlanmasiyla yapilmaktadir. Program
hakkinda detay teorik bilgiler 39 ve 40 nolu kaynaklarda yer almaktadir. Yazilim

icerisinde modellenebilen geometrilerin sematik gosterimi Sekil 1.5’te verilmistir.

T o—f [ T
— = S —

Sekil 1.5 : APOS5 hesaplama yontemine uygun geometri 6rnekleri.

APOS, belirli bir ugus kosulu i¢in hesaplanan 1s1 transfer katsayisim1 ve adyabatik
duvar sicakligmi, viicudun ekseni boyunca tamimlanan tiim konumlarda

hesaplayabilmektedir.
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1.3.2 BLUNTY

BLUNTY 196011 yillarin sonunda ABD Ulusal Niikleer Giivenlik Idaresi’nin
arastirma ve gelistirme laboratuvarlarindan biri olan Sandia Ulusal Laboratuvari’nda
yiiksek hizli araglarin maruz kaldigr aerodinamik i1sinmanin hesaplanmasi igin
gelistirilmis bir yazilimdir. Sok dalgasinin sekli ve arkasinda olusan basing
dagiliminin bulunmasi igin farkli koniklik agilar1 i¢cin NASA AMES Akis Alam
(NAFF) yazilimi ile olusturulmus tablolar kullanilmaktadir. Tablo verileri Mach
sayisinin 2, 4, 6, 8, 10, 15, 20, 25 ve 30 oldugu hizlar i¢in olusturulmustur. Sinir
tabaka kenar ¢izgisi lizerindeki akis 6zellikleri viskoz olmayan akis ¢oziimlemesi ile
simir tabaka kiitle akist bagintisinin birlestirilmesiyle olusturulan 6zel bir teknik
(stream-tube mass balancing) kullanilarak hesaplanmaktadir. Ideal gaz ve
termodinamik denge modellerinin her ikisi de yazilimda yer almaktadir. Durma
noktasi 1s1 akist i¢in Fay & Riddel bagintisi, laminer rejim 1s1 akilari i¢in Kemp, Rose
ve Detra yaklagimlari, tiirbiilansh akislar i¢in ise diizeltilmis Rose, Probstein ve
Adams yaklagimlar1 kullanilmaktadir. Yazilimda kullanilan terminolojinin genel

goriiniimii Sekil 1.6°da gosterilmistir.

Sok
sinir tabaka kenari Sinur
akis ozellikleri.e taba_l;a

Referans ozellikler. * ......-
serbest akis I

Ozellikleri, oo
Duvar ozellikleri, w

Burun konisi

sok sonrast durma noktasi, 0
ozellikler, s

Sekil 1.6 : BLUNTY aerodinamik 1sinma degiskenleri [41].

Serbest akis o6zellikleri i¢in 1962 ABD standart atmosfer modeli kullanilmaktadir.
Sok arkasindaki akis 6zellikleri ise tablolardan ¢ekilmektedir. Viskozite igin Cohen
denklemi kullanilmaktadir. Aerodinamik isinmanin hesaplanmasindan once akis

rejiminin belirlenmesi gerekmektedir.

BLUNTY, akis rejimi i¢in momentum kalinlig1 Reynolds sayisina bagli gecis kistasi

kullanmaktadir. Bu 6zelligi ile AeroheataBS ile benzerlik tagimaktadir.
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Hesaplamalarda kullanilan yaklagimlarin ayrintilar1 41 nolu kaynakta bulunmaktadir.
Belirtilen yaklagimlar1 kullanarak BLUNTY govde iizerinde tanimlanan her nokta
icin geri kazanim sicakligini, soguk duvar 1s1 akisini, 1s1 transfer katsayisini, siir
tabaka kenarindaki akis 6zelliklerini yoriingenin her bir noktasi i¢in hesaplamaktadir.

Yiizey sicakligini AeroheataBS’in aksine es zamanli olarak hesaplayamamaktadir.

1.3.3 SODDIT

SODDIT, yiiksek hizli sistemlerde aerodinamik 1sinma altinda olusan sicaklik
dagilimi ve 1s1l aginmay1 hesaplamak igin ilk olarak 1972 yilinda gelistirilmis bir
yazilimdir. Giiniimiizde hala gelistirilme caligmalari devam etmektedir. Isil aginma
calismalari icin kullanilan CMA yazilimina alternatif olmast planlanmistir. Farkli
yazilimlar ile hesaplanmis aerodinamik 1sinma smir kosulu olarak SODDIT
yazilimina tanimlanmaktadir. Bu suretle aerodinamik isinma ve yiizey sicakligi es
zamanlt olarak hesaplanamamaktadir. Olusturulan ¢oziim agi kullanilarak goévde
tizerinde olusan sicaklik dagilimi sonlu farklar yontemi ile bulunmaktadir. Diiz,
kavisli ve kiiresel olmak tizere Sekil 1.7°deki ti¢ farkli geometri tipi i¢in hesaplama

yapmak miimkiindiir.

kiiresel kabuk

diiz duvar

silindirik kabuk

Sekil 1.7 : SODDIT ile modellenebilen geometrilerin sematik gosterimi
[42].
Yazilim 1s1 iletimi ters problemlerinin ¢oziimiinde de kullanilabilmektedir. i¢ yiizey
Olctim sicakliklarindan yola cikarak dis yiizeydeki 1s1 akisinin ve ylizey sicakliginin
kestirimi miimkiindiir. Isil asinmanin hesaplanmasinda etkin bozunma 1sisi, Q*
yontemi  kullanilmaktadir. Bu yaklagimiyla ~AeroheataBS ile benzerlik

gostermektedir. Yazilim hakkinda ayrintili bilgi 42 nolu kaynakta yer almaktadir.
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1.3.4 MINIVER

MINIVER, 19601 yillarda NASA tarafindan gelistirilmesine baslanan ve giiniimiizde
hala kullanilan acrodinamik 1sinma hesaplama yazilimidir. Temel olarak teorik ve
deneysel bagintilari, yoriingeyi ve geometrik bilgileri kullanarak govde itizerindeki
akig Ozelliklerini hesaplamakta ve bu 6zelliklerin yardimiyla yiizeydeki 1s1l yiikler
hesaplanmaktadir. HAD analizlerinin aksine, daha kisa siirede kabul edilebilir
dogrulukta sonug¢ verdigi icin tasarimin ilk asamasinda alternatif tasarimlarin
parametrik ¢alismalarla elde edilmesinde ve birbirleri ile kiyaslanmasinda
kullanilmaktadir. Yillardir yiiriitiilen gelistirme calismalar1 sonunda giiniimiizde
NASA tarafindan en sik kullanilan aerodinamik i1sinma hesaplama araglarindandir.

Gelistirilmesine giiniimiizde Langley Arastirma Merkezi’nde devam edilmektedir.

Hesaplamalarda sok dalgalari, durma noktasi akisi, diiz ve silindirik yapilar, laminer
ve tlirbiilanshi akiglar ideal veya gergcek gaz modelleriyle dikkate alinabilmektedir.
Tiim ugus siiresi boyunca irtifa, hiz ve hiicum agis1 hesaplamalarda girdi olarak
kullanilmaktadir. Bu yoniiyle AeroheataBS ile benzerlik gostermektedir.
Aerodinamik 1sinma ve yiizey sicakligi AeroheataBS’de oldugu gibi es zamanl
olarak hesaplanmaktadir. Basta Space Shuttle Orbiter uzay mekigi olmak tizere HL-
20, X-33, X-34, X-37, X-43 hava araglarinin tasariminda MINIVER kullanilmistir
[43].

Yazilim dort alt programdan olusmaktadir. PREMIN girdilerin olusturuldugu
kisimdir. Yoriinge, geometrik bilgiler ve atmosfer modeli gibi ¢6ziim parametreleri
bu kisimda tanimlanmaktadir. LANMIN igerisinde barindirdig algoritmalar ile farkl
1s1 aktarim metotlarini, laminer rejimden tiirbiilansh rejime gegis kistaslarini ve
atmosfer modellerini kullaniciya se¢me imkani vermektedir. Akis ozellikleri de
LAMNIN ile hesaplanmaktadir. EXITS ise govde tizerindeki sicaklik dagilimini
hesaplamaktadir. Yazilim igerisinde sik¢a kullanilan 1s1l koruma sistemlerinin
Ozelliklerini barindiran bir kiitliphane de bulunmaktadir. MINPLT ise ¢oziimlerin

ekrana yansitilmasini saglamaktadir.

MINIVER, Amerika Birlesik Devletleri’nin savunma projelerinde de kullanilmakta
olup ticari olarak elde edilebilir degildir. Yazilimin gelistirilmesine yonelik yapilan
eklemeler 45 nolu kaynakta ayrintili bir sekilde aciklanmistir. Programa ait akis

semasi ve alt programlarin yazilim igerisindeki gorevleri Sekil 1.8’de verilmistir.
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Code

MINIVER case ——
dofined { I Case set-up performed | PREMIN
I Freestream properties defined I
| Flow processed through desired shock angle
Boundary layer
edge properties < * Maximum
defined Downstream flow expanded or compressed I ot 5 eFiock
to requested local pressure fraverses
| Prandtl-Meyer Expansion (if requested) | - LANMIN
| Compute cross flow corrected running length I
Aerothermal
environment < | Virtual origin correction for turbulent flow |
defined
| Heat transfer and transition calculations performed |
Output plotting { I Plot output parametrics I - MINPLT
Thermostructural * —_
temperature { I TPS temperature/time calculations performed I EXITS

response computed -

Sekil 1.8 : MINIVER akis semasi [44].
135 ATAC

ATAC, havacilik ve uzay alaninda 1si1l koruma sistemlerinin tasariminda, yapisal
analizler i¢in basing ve 1s1 akist sinir kosullarinin ¢ikariminda ve IR izi analizlerinde
kullanilabilen aerodinamik 1sinma ve govde sicakligi hesaplama aracidir. MASCC ile
CMA yazilimlarinin birlestirilmesiyle olusturulmustur. Akis ¢izgileri boyunca sinir
tabaka integral momentum ve enerji denklemlerinin es zamanli ¢oziimiiyle govde
cevresindeki zamana bagli aerotermal smir kosullarini hesaplamaktadir. HAD
yazilimlari ile birlestirilmesine yonelik ¢alismalar devam etmektedir. Modelleme
kabiliyetleri arasinda ii¢ boyutlu geometri tanimlanmasi, yoriingeye bagli serbest akis
ozelliklerinin bulunmasi, viskoz olmayan yaklasimla yiizey basing dagiliminin ve
sok seklinin hesaplanmasi, sinir tabaka igerisindeki sicakliklarin hesaplanmasi ve 1sil
asinma yer almaktadir. Parcacik carpmasina bagli mekanik asinma da hesaplama
yetenekleri arasinda yer almaktadir. Yoriingeye bagli ugus modiiliine ilave olarak
rlizgar tiineli ve plazmatron testlerine yonelik modiilleri de bulunmaktadir. Malzeme
davranigini Arrhenius denklemiyle modellemektedir. Bu haliyle AeroheataBS ile
benzerlik gostermektedir. ATAC kullanilarak aerodinamik 1sinma kestirimi yapilan
sistem ornekleri Sekil 1.9’da verilmistir. ATAC yazilimi hakkinda ayrintili bilgiler

46 ve 47 nolu kaynaklarda yer almaktadir.
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Sekil 1.9 : ATAC aerotermal analiz 6rnekleri [46].

1.3.6 CMA

CMA, Aecrotherm firmasi tarafindan 1960l1 yillarda gelistirilen ve gilinlimiizde
havacilik ve uzay c¢aligmalarinda en sik kullanilan 1s1l asinma yazilimidir. Bir boyutlu
diizlemde zamana bagli olarak 1sinmaya bagli kimyasal bozunmayi ve ylizey
asinmasini hesaplamaktadir. Ug farkli tipte yiizey smir kosulu segenegini
barindirmaktadir. Birinci segenekte taginim ve 1simnim sinir kosulu altinda termo-
kimyasal bozunma modellenmektedir. Ikinci secenekte yiizey sicaklign ve asmma
kullanic1 tarafindan tanimlanmaktadir. Uciincii secenekte ise zamana bagl 1sinim
asinmayan sabit bir yiizeye tanimlanabilmektedir. Birinci secenek kullanildiginda
malzemeye ait karmasik termo-kimyasal girdilerin tablo olarak girilmesi
gerekmektedir. EST bu amagla gelistirilmis bir yazilimdir. Bu yazilim vasitasiyla
yiizey basincina bagl boyutsuz piroliz gaz oran1 B, ve boyutsuz kémiirlesme orani
B¢ hesaplanmaktadir. Yiizeydeki kiitle transferi Stanton sayisi (Cy) ve sinir tabaka
kenarindaki akis yogunlugu ile akis hizina bagl oranlar Esitlik (1.1) ve Esitlik
(1.2)’de verilmistir.

B, = —2% (1.1)
g peueCM

B! = the (1.2)
¢ peueCM .

22



Tanimlanan simir kosullart ve termo-kimyasal bozunmaya bagli tepkime iiriinlerinin
entalpi degerleri kullanilarak yiizeyde enerji dengesi kurulmaktadir. Malzemenin
termo-kimyasal bozunmasi Arrhenius yaklasimiyla modellenmektedir. Bu haliyle
AeroheataBS ile benzerlik gostermektedir. Aerodinamik isinma es zamanli olarak
hesaplanmamaktadir, bu acgidan ise AeroheataBS’ten farklilik gostermektedir.
Yazilim yeteneklerine ait ayrintili bilgiler 48 nolu kaynakta yer almaktadir.

1.3.7 CHAR

CHAR, bir, iki ve ii¢ boyutlu uzayda 1s1 transferi ve 1s1l aginma ¢éziimii yapabilen bir
programdir. Hesaplamalarda sonlu elemanlar yoOntemini kullanmaktadir. Isil
genlesmeye ve dis yiizeye etkiyen yapisal yiiklere bagli olugan gerilmelerin hesab1 da
bu program ile miimkiindiir. Program, biinyesinde daha 6nce farkli problemler i¢in
gelistirilmis modelleme ve ¢6ziicii araglarini igermektedir. Programda Galerkin sonlu
elemanlar yontemi kullanilmis olup ¢6ziim kapali (implicit) olarak yapilmaktadir. Bir
boyutlu analizlerde 2 serbestlik derecesine sahip bar elemanlar, iki boyutlu
analizlerde 3 ve 4 serbestlik derecesine sahip dortgen ve liggen elemanlar, {i¢ boyutlu
analizlerde ise 8 serbestlik dereceli hekzagonal, 4 serbestlik dereceli tetragonal, 6
serbestlik dereceli prizmatik ve 5 serbestlik dereceli piramit elemanlar ayriklagtirma

i¢in kullanilabilmektedir.

Sonlu elemanlar yontemine yonelik modelin hazirlanmasi libMesh yazilimi ile
yapilmaktadir. libMesh ile hazirlanan model CHAR ig¢in girdi olmaktadir. Isil asinma
sonrast ¢O0zim agmin gilncellenmesi de libMesh ile yapilmaktadir. Kullanici
arayiiziine sahiptir. Cantera yazilimi piroliz gazlara ait termo-kimyasal 6zelliklerin
bulunmasinda, Eigen yazilimi ise dogrusal denklem sistemlerinin ¢dziimiinde
kullanilmaktadir. Termo-kimyasal Ozelliklerin bulunmasinda kimyasal denge
varsayimi yapilmaktadir. Program 1s1 iletimi ve termo-kimyasal bozunmaya ugrayan
gozenekli yap1 igerisindeki gaz hareketini modelleyen denklemleri ii¢ boyutta da
¢Ozebilmektedir. C6ziim esnasinda kullanilan denklemlerin tiiretilmesinde kiitlenin,
momentumun ve enerjinin korunum yasalarindan faydalanilmistir.  Yiizey
pliriizliliigiiniin duvar kayma gerilmesine olan etkisi ve malzemeler arasi 1s1l temas
direnci de yazilim igerisinde modellenmistir. CHAR’1n yapisini olusturan yazilimlar

ve birbiri ile olan etkilesimleri Sekil 1.10’da verilmistir.
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Sekil 1.10 : CHAR yaziliminin biitiiniinii olusturan bilesenler [49].

Miihendislik yaklasimlari i¢in yapilan baslica kabuller su sekildedir:

e Termo-kimyasal bozunma sonucu olusan piroliz gazlar kati bolgeler ile

tekrar bir kimyasal reaksiyona girmemektedir.
e Kat1 ve gaz iiriinler arasinda sicaklik farki bulunmamaktadir.
e Piroliz gazlar kimyasal dengedeki ideal gazlarin karisimidan olugmaktadir.
e Yiizeydeki akis kat1 i¢erisine yaymim gostermemektedir.

Malzemenin termo-kimyasal bozunmasi Arrhenius yaklagimi ile modellenmektedir.
Bu agidan AeroheataBS ile benzerlik gostermektedir. Ayrica piroliz gazlarin
acrodinamik 1sinmaya olan azaltici etkisi i¢in kullanilan yaklasim da AeroheataBS’te
kullanilan yaklagim ile aynmidir. Aerodinamik 1sinma es zamanli olarak
hesaplanamamakta, aecrodinamik 1sinmanin yiizeye siir kosulu olarak tanimlanmasi
gerekmektedir. Yazilima ait detay bilgiler ve dogrulama c¢aligmalar1 49 nolu kaynakta

yer almaktadir.

Isil asinmayr modelleyen yazilimlar yukarida anlatilanlar ile sinirli olmamakla
birlikte 50 nolu kaynakta yazilimlar hakkinda ayrintili bilgiler ve karsilagtirmalar
verilmistir. Kiyaslanan yazilimlarin listesi ve gelistiricileri ~ Cizelge 1.1°de
verilmistir. Yazilimlarin birbiri ile olan kiyaslamasi da 50 nolu kaynakta yer

almaktadir.
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Cizelge 1.1 : Isil asinma yazilimlar1 ve gelistiren kurumlar [50].

Yazilim ismi Gelistiren Kurulus Yazilim ismi Gelistiren Kurulus
Amaryllis Samtech, Bel¢ika HERO NASA, ABD
CAMAC CSIST, Tayvan ITARC NASA, ABD

CAT NASA, ABD libAblation Tex. Aust. Unv., ABD
CHALEUR SNL, ABD MIG Florida Unv., ABD
CHAP Boeing, ABD MOPAR Michigan Unv., ABD
CMA Aerotherm, ABD NEQAP N. Carol. St. Unv., ABD
CMA/SCMA Tokyo Unv., Japonya NIDA Alab. Birm. Unv., ABD
CMA/KCMA ISA, Fransa PATO NASA, ABD
CODE-JSC NASA, ABD STAB NASA, ABD
CODE-LaRC NASA, ABD TITAN NASA, ABD
FABL Fluid Grav., ingiltere TMU T. Modares Unv., Iran
FIAT/3DFIAT NASA, ABD US3D Minn. Unv., ABD

1.4 Tezin Amaci ve Hedefi

Hava araglarmin agirligi, ugus performansini ve sistem tasarimini etkileyen en
onemli unsurlarin baginda gelmektedir. Isil koruma sistemleri de maruz kalinan 1s1l

yiike bagli olarak sistemin toplam agirligi i¢erisinde kayda deger bir paya sahiptir.

Sistem agirligi arttikga, istenen yoriingeyi saglayabilmek igin itki ihtiyact da
artmakta, bu durumun ilave yakit gerektirmesinden dolayr motor boyu ve capi
degigsmektedir. Geometrideki degisim sistem aerodinamigini de etkilediginden tiim
tasarim dongiisii basa donmektedir. Ablatif 1s1l koruma sistemi kullanildigi durumda
151l aginmaya bagli olarak sistem agirligi, dis geometri ve agirlik merkezinin konumu
ucus esnasinda degismektedir. Bu durum sistem kararliligi ve otopilot tasarimi igin
onem arz ettiginden ucus Oncesinde yalittm asinmasinin dikkate alinmasi

gerekmektedir.

Aerodinamik 1sinma gdvde malzemelerinin se¢imini etkileyen en énemli unsurdur.
Isil yiiklerin yiiksek oldugu durumlarda goévde malzemesi olarak celik
kullanilabilirken, yeterli kalinlikta yalitim uygulanmas: durumunda daha hafif olan
aliminyum ve magnezyum da tercih edilebilmektedir. Ayrica fiize icerisinde yer alan
elektronik {iiniteler kisith bir sicaklik aralifinda islevsel oldugundan tiim ugus
boyunca govde sicakliklarinin belirli bir seviyeyi gegcmemesi gerekmektedir. Bundan
dolay1 elektronik tnitelerin filize icerisine konumlandirilmasinda, govde sicaklik

dagilimlarinin dikkate alinmasi gerekmektedir.

Govde sicakliklariin hatali 6ngoriilmesinde olabilecek bazi hata durumlari, harp

bashiginin havada infilak etmesi, elektronik iinitelerin islevselligini kaybetmesi ve
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govde malzemelerinin mukavemetinin diismesine bagli olarak yapisal biitiinliigiinii

kaybetmesidir.

Tasarimin ilk asamalarinda yoriinge alternatiflerinin, malzeme seceneklerinin ve
kalinliklarinin belirlenmesi i¢in dogru ve hizli bir sekilde aerodinamik 1sinmanin ve
yalittim aginmasinin hesaplanmasi gerekmektedir. Hesaplamali Akigkanlar Dinamigi
analizleri bu asamada olduk¢a maliyetli ve zaman alict bir yontem oldugundan
miihendislik yaklasimlari ile 6n tasarimin sekillendirilmesi gerekmektedir. Literatiire
baktigimizda da bu yontem i¢in gelistirilmis ve farkli yetenekleri olan yazilimlarin
oldugu goriilmektedir. Bu yazilimlar fiize teknolojileri igin gelistirildiklerinden ihrag
lisansina tabi tutulurlar ve ticari olarak elde edilebilir degillerdir. Bu yazilimlarin

ornekleri onceki basliklar altinda verilmistir.

Tez kapsaminda, yoriingeye bagli bir sekilde aerodinamik isinmanin, kalinlik
boyunca sicaklik dagilimlarinin ve yalitim asmmasinin hizli bir sekilde kestirimine
yonelik bir 1s1l tasarim araci, AeroheataBS gelistirilmistir. AeroheataBS ile tasarimin
ilk asamasinda yalittm kalinliklar1 ve malzeme g¢esitleri belirlenmekte bu sayede
tasarim dongiisii bu agidan olduk¢a olgun bir model ile baglamaktadir. Fiizeyi
olusturan alt sistemlere tanmimlanacak 1sil gereksinimler de AeroheataBS ile

belirlenebilmektedir.

AeroheataBS ile laminer rejimden tiirbiilansli rejime gecis i¢in kullanilan cebirsel bir
modele ait katsayilar da tiiretilmis ve gdvde sicakliklarinin akis rejimini de dikkate
alacak sekilde daha hassas hesaplanmasi saglanmistir. Malzeme karakterizasyon

faaliyetleri de tez kapsaminda sunulmustur.

AeroheataBS’in yiiksek hizli sistemlerin 1s1l tasariminda kullanilabilecek bir tasarim
aract olmasi hedeflenmistir. Literatiirde birebir ayni yaklasimi kullanan ticari bir
yazilim mevcut degildir. Aerodinamik 1sinmay1 ve 1s1l aginmay1 ayni anda dikkate

alarak eslenik bir ¢6zlim yapmas1 AeroheataBS’in 6ne ¢ikan 6zelligidir.

Aerodinamik 1smmanin ve govde sicakliginin tasarim siirecinde oldukga kisa
stirelerde ve yiiksek dogrulukta hesaplanmasi kayda deger seviyede zaman kazanci
saglamaktadir. Ayrica hélihazirda uzun olan sistem tasarimi siireclerini kisaltip
farkli tasarim alternatiflerinin incelenmesine olanak saglamaktadir. Bu sayede
AeroheataBS’in endiistriyel ortamda kullanilabilecek iyi bir segenek oldugu

degerlendirilmektedir.
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2. MATEMATIKSEL MODEL

2.1 Aerodinamik Isinmanin Analitik Coziimii

Aerodinamik 1sinma karmasik geometriler icin HAD analizleri ve deneysel veriye
dayali miihendislik yaklasimlar1 ile hesaplanabilmektedir. Aerodinamik isinmanin
analitik ¢6ziimii ise temel varsayimlar kullanilarak basitlestirilmis geometri ve sinir
kosullar1 altinda miimkiin olmaktadir. Siireklilik, momentum ve enerji
denklemlerinin es zamanl ¢6ziimii ile 1s1 transferi katsayist elde edilmektedir [51].
Bu béliimde sematik olarak Sekil 2.1°de verilen adyabatik duvar sicakligindaki diiz
bir plakaya etkiyen aerodinamik 1sinma, 51 nolu kaynakta belirtildigi sekilde analitik
olarak elde edilmistir. Ideal gaz varsaymmi ve sabit viskozite, 6zgiil 1s1 ve 151l iletim

katsayisi altinda korunum denklemleri Esitlik (2.1-2.3) ile belirtilmistir.

Sekil 2.1 : Adyabatik yiizeye sahip diiz bir plakanin sematik gosterimi [51].

Siireklilik denklemi:
Ju OJv
= 2.1
0x * dy @1
Momentum denklemi:
ou N ou N 0%u -
“ox ”ay_g ”ayz 22)
Enerji denklemi:
or T _ u dp 02T+v<6u>2 )3
“ox vay_pcpax “ayz cp \0y (23)
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Modele ait sinir kosullar1 Esitlik (2.4-2.6) ile belirtilmistir.

T(x=0)="T, (2.4)
or

(@)Fo =0 2.5)

T(y— )= T, (2.6)

Esitlik (2.3) ile belirtilen ifadenin, benzerlik degiskenlerinin yardimiyla analitik
olarak ¢oziilebilir bir hale getirilmesi gerekmektedir. Esitlik (2.7-2.9) ile belirtilen
benzerlik degiskenleri kullanilarak Esitlik (2.3), Esitlik (2.10)’da verilen denkleme

uoo
n= y\g 2.7)

doniismektedir.

Y(x,y) = f(M)y/uovx (2.8)
o= T) ;T‘”) (2.9
)
. Pr
0" +—f6'+2Pr(f")? =0 (2.10)

Esitlik (2.10) ile gosterilen ifadenin analitik olarak ¢oziilebilmesi i¢in bir doniisiim
daha yapilmasi gerekmektedir. Esitlik (2.11)’de verilen benzerlik degiskeni
kullanilarak Esitlik (2.12) ile gosterilen degisken katsayili birinci dereceden dogrusal

adi diferansiyel denkleme ulagilmaktadir.

(=60 (2.11)
p ..
¢ = —%f{ —2pr(f")° (2.12)

Esitlik (2.12), y(X)=f1(X)f2(X) seklinde bir ¢6ziime sahip oldugu varsayilip sinir
kosullari ile gerekli diizenlemeler yapildiginda Esitlik (2.13) elde edilmektedir.

® n\ PT B w\ 2—PT
0= zprf (r) UO () df] dag (2.13)
n
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Plaka ylizeyi adyabatik olarak kabul edildigi i¢in yiizey sicakligi adyabatik duvar
sicakligindadir. Bu durumda n=0 degeri Esitlik (2.13)’te yerine yazildiginda geri
kazanim faktorii (recovery factor) olarak isimlendirilen degiskene ulasilmaktadir.

Degiskenin matematiksel ifadesi Esitlik (2.14)’te verilmistir.

2-P
0(0) = /2 2Prf (r)" U (f) Tdfldﬁ—r (2.14)
Adyabatik duvar sicakliginin geri kazanim faktoriine bagli degisimi ise Esitlik
(2.15)’te verilmistir.

2

Uoo
Taw =Te + T'E (215)

Ideal gaz yaklasimi ile durma noktasi sicakligi ise Esitlik (2.16) ile ifade

edilmektedir.

us,
Ty =T +— 2.16
e (2.16)

Esitlik (2.16), Esitlik (2.9)’da yerine yazildiginda Esitlik (2.17)’ye ulagilmaktadir.

_(T-Tv)

T (To—Tw)
Esitlik (2.18) ile belirtilen 6 parametresi Esitlik (2.17) ve Esitlik (2.15) ile sinir
kosullar1 dikkate alinarak birlestirildiginde Esitlik (2.19)’a ulagilmaktadir.

(2.17)

P 2.1
=i (2.18)
uZ,
(T - Too) = (Tw - Taw)g(n) + <;> 6(77) (2'19)
1%

Fourier’in 1s1 iletim denklemi dikkate alinirsa, yiizeydeki 1s1 transferinin ifadesi
Esitlik (2.20)’de belirtildigi sekilde olmaktadir.

q=—kA(Z—§)_=—kA\/;<% =—A\/7(T T.,)0'(0) (2.20)

y=0
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Aerodinamik 1sinma problemi igin taginim ile 1s1 transferinin ifadesi Esitlik (2.21)’de
gosterildigi gibi tanimlanirsa  Esitlik (2.20) yardimiyla Esitlik  (2.22)’ye
ulasilmaktadir. Bu esitlik siirtlinmesiz 1sinma problemi i¢in de gegerli oldugu igin
Esitlik (2.21) ifadesi tasinim ile gergeklesen aerodinamik isinmanin temel denklemi

olarak kabul edilmektedir.
q = hA(T,, — Ta) (2.21)

Bu ifadede h, 1s1 transferi katsayist olup Reynolds ve Prandtl sayilarina, akiskanin 1sil

iletim katsayisina, ylizeydeki konumuna ve akis rejimine bagl olarak degismektedir.

Nu,

\ Re,

Laminer ve tiirbiilansli akislarda diiz bir plaka i¢in Nusselt sayisinin ifadesi Esitlik
(2.23) ve Esitlik (2.24)’te verilmistir [52].

=—6'(0) (2.22)

Nu, = 0.332/Re, (Pr)'/3 (2.23)
Nu, = 0.0291(Re,)"/5(Pr)"/3 (2.24)

Esitlik (2.15) ile ifade edilen adyabatik duvar sicakligi, Esitlik (2.25) ve Esitlik
(2.26) ifadeleri ile tekrar diizenlenirse adyabatik duvar sicakliginin bir bagka ismiyle
de geri kazanim sicakliginin matematiksel ifadesine Esitlik (2.27)’de belirtildigi
sekilde ulasilir. Durma noktasi sicakligi ise Esitlik (2.28)’de verilmistir.

u? = M%yRT,, (2.25)
o R+c
y=-2+= 4 (2.26)
CV C‘U
-1
T.=T, (1 +rY _ Mgo) (2.27)
-1
T, =T, (1 + TM&,) (2.28)

Sinir tabaka igerisinde, akisin ulastigi en yiiksek sicaklik seviyesi geri kazanim
sicakligr olmaktadir. Bu bolgedeki sicaklik dagilimimin sematik gosterimi Sekil

2.2°de verilmistir. Geri kazanim sicakliginin duvar sicakligindan yiiksek olmasi
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durumunda aerodinamik 1sinma olusmaktadir. Duvar sicakliginin daha yiiksek olmasi

durumunda ise yilizeyden akisa 1s1 aktarimi olmakta ve sonucunda ylizeyde soguma

ger¢eklesmektedir.
M,>» 1
Vi - siir tabaka kenar cizgisi
— - - -
— -
- - - -
— I
{ T =T()
I
|
T T, \\

Sekil 2.2 : Sinir tabaka sicaklik dagilimimin sematik gosterimi [2].
2.2 Aerodinamik Isinma Geri Kazamim Faktorii

Esitlik (2.14) ile belirtilen geri kazanim faktoriiniin fiziksel olarak anlami sinir
tabaka icerisindeki sicaklik artisinin, adyabatik durumdaki sicaklik artigsina olan orant

olup matematiksel ifadesi Esitlik (2.29) ile verilmistir.

T —To

= 2.29
To—To. (2.29)

Miihendislik yaklasimlarinda, geri kazanim faktorii laminer rejimde Esitlik (2.30)’da
tirbiilansli rejimde ise Esitlik (2.31)’de ifade edildigi gibi kabul edilmektedir.

Prandtl sayisinin 0.7 oldugu durumunda ise yaklasik degerleri esitliklerin icerisinde

belirtilmistir.
r=+Pr ~ 0.84 (2.30)
r=3VPr ~0.89 (2.31)

Degisik geometrilerde ve farkli Reynolds sayilarinda deneysel olarak bulunmus geri

kazanim faktorleri Cizelge 2.1 ve Cizelge 2.2°de verilmistir.
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Cizelge 2.1 : Laminer rejim i¢in geri kazanim faktori [53].

Yazar Tarih Model Reynolds Mach r
Sayisi Sayis1
. 2.0 0.855 + 0.008
6 T
Wimbrow | 1949 | KWK i; o 15 | 0.855+ 0.008
o X 20 | 0.855+ 0.008
Staider,
Rubesin, 1950 Diiz plaka 0.2-1.0x 10° 2.4 0.881 + 0.007
Tendeland
Konik
Eber 1952 (10° — 80") 6x 103 0.88- | 0.845 + 0.008
Konik-silindir 4.65
des Clers
and 1952 Konik 0.1-1.3x 10° 2.18 0.851 + 0.007
Sternberg
Slack 1952 Diiz plaka 0.15-3.0 x 10° 2.4 0.884 + 0.006
Stine and . 6
Scherrer 1952 Konik 0.2-1.3x10 2.0 0.845
Cizelge 2.2 : Tiirbiilanshi rejim igin geri kazanim faktori [53].
Yazar Tarih Model ReyplUs Maey r
Sayisi Sayisi
. 2.0 0.885 + 0.008
6 T
Wimbrow | 1949 ook T 15 | 0.902 + 0.005
‘ 2.0 0.894 + 0.008
Staider
L 0.884
Rubesin, | 1950 Diiz plaka 7x10° 2.4
Tendeland 0.897 + 0.007
Hilton 1951 Diiz plaka 10 x 10° 2.0 0.880 + 0.004
Eber Konik 1x10° 2.87 0.92
1952 Konik-silindir 0.25 x 10° 4.25 0.97
Konik 6 2.0
des Clers | 1952 Konikesilindir 7x10 34 0.882 + 0.007
Slack 1952 Diiz plaka 3x10° 2.4 0.884 + 0.006
1.97
Stine 1952 10° konik 0.4-4.0 x 10° 3.77 | 0.882+0.008
40" konik- silindir 0.3-1.0 x 10° 3.10 0.885 + 0.011
3.77
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2.3 Eckert’in Referans Sicaklik Yontemi

195011 yillardan glinlimiize kadar sinir tabaka denklemlerinin analitik ¢oziimlerinden
akisin sikistirilabilirlik etkilerini de dikkate alacak sekilde bir¢ok miihendislik
yaklasimlar tiiretilmis olup bunlardan en yaygin olarak kullanilan1 Eckert’in referans
sicaklik yontemidir. Bu yontemde 1s1 transfer katsayisi sikistirilamaz akiglara ait
matematiksel ifadeler kullanilarak hesaplanmakta ancak akis 6zellikleri belirlenen bir
referans sicaklikta alinmaktadir [2]. Referans sicaklik yontemi sadeligi nedeniyle
miithendislik odakli aerodinamik 1sinma hesaplamalarinda siklikla kullanilmaktadir.
Genis bir Mach ve sicaklik araliginda laminer rejim ve tiirbiilanshi rejim igin
Eckert’in Onerdigi referans sicakligin matematiksel ifadesi Esitlik (2.32)’de
verilmistir [54]. Is1 transferi katsayisinin hesaplanmasi igin gerekli olan akisa ait
yogunluk, viskozite, 1s1 iletim katsayisi ve Ozgiil 1s1 degeri referans sicaklikta
hesaplanmaktadir. Bu durumda Reynolds sayist ve Prandtl sayisinin matematiksel

ifadesi Esitlik (2.33) ve Esitlik (2.34)’te verilmistir.

T* =T, + 0.5(T, — T,) + 0.22(Tpy, — T,) (2.32)
U X
Re; =2 ¢ (2.33)
*C*
pre =~ 2 (2.34)

AeroheataBS igerisinde viskozite ve 1s1l iletim katsayilarinin hesaplanmasinda Esitlik
(2.35) ve Esitlik (2.36)’da verilen Sutherland denklemleri kullanilmistir. Belirtilen
denklemlerde sicaklik birimi K, viskozite birimi kg/s m ve 1sil iletim katsayis1 birimi
W/m K’dir.

(T*)l.S
£ =1.458x 1076 ———— 2.
# 810 104 (2:35)
(T*)l.S
* -3
k' =1993x107° =20 (2.36)

Eckert’in referans sicakliginda yogunlugun yerel basinca bagli degisimi Esitlik

(2.37)’de verilmistir. Ozgiil 1s1nin sicakliga bagli degisimi ise Sekil 2.3’te verilmistir.

p* = (2.37)
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Sekil 2.3 : Ozgiil 1smin sicakliga bagl degisimi.

Literatiirde bulunan ¢alismalar incelendiginde Meador-Smart referans sicakliginin da
birgok miihendislik yaklagiminda kullanildigi goriilmektedir [2]. Bu yaklasimda
laminer rejim igin Esitlik (2.38), tiirbiilansli rejim igin ise Esitlik (2.39) 6nerilmistir.

T* T, y—1y
= 045+ 0552 + 0.16r< _ )Me (2.38)
e e
T* T, -1
=05 (1 + T—W> +0.167 (y > )Mg (2.39)
e e

Meador-Smart’in referans sicaklik yontemi Eckert’in referans sicakligi ile oldukg¢a
yakin sonuglar vermektedir [2]. Bu yoOntem, genel olarak referans sicaklik
yonteminin uygulanabilirliginin yeni bir pekistirmesidir. AeroheataBS yaziliminda

Eckert’in referans sicaklik yontemi kullanilmaktadir.

2.4 Konik Yiizeylerde Aerodinamik Isinma

Konik ylizeylerde aerodinamik 1sinmanin hesaplanmasinda eksenel simetrik Navier-
Stokes esitlikleri Lees-Dorodnitsyn doniisiim bagmtilart kullanilarak analitik olarak
¢oziilebilir hale getirilmektedir [55]. Sematik olarak Sekil 2.4’te verilen konik bir
yiizey i¢in tanimlanan benzerlik parametreleri Esitlik (2.40) ve Esitlik (2.41)’de
verilmistir. Iki boyutlu akislarda k degeri 0, eksenel simetrik akislarda ise 1

alinmaktadir.
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Sekil 2.4: Konik bir yapi tizerindeki akis ve geometrik parametreler [55].

k
Pt [ p
= 25)0E f Edy (2.40)
= [ poncter ax (2.41)

Duvardaki 1s1 akisinin matematiksel ifadesi Fourier yasasi kullanilarak Esitlik

(2.42)’de belirtildigi sekilde elde edilmektedir.

oT k, (Oh

"k (_) =_(_) 2.42
q w ay y=0 Cp,w ay y=0 ( )

Duvar iizerinde entalpinin y dogrultusundaki tiirevi Esitlik (2.43)’te belirtildigi gibi
tanimlanip, belirtilen bir g parametresi ile yeniden diizenlenirse duvardaki 1s1 akist
icin Esitlik (2.44) elde edilmektedir.

oh 0H Ju O0H « dau=0,) & _H 243

3y~ 3y ”ay_ay uvardau = 0, g—He (2.43)
. kyH, (677) (ag>

= —) (=— 2.44

= \ay) oy § (2.44)

Sekil 2.4°te verilen geometride, ince sinir tabaka kabuliiyle, r~xsinf. ifadesi Esitlik

(2.41)’de yerine yazilirsa Esitlik (2.45) ve Esitlik (2.46) elde edilmektedir.

x3
E = Poliole <? sin? 90> (2.45)
" k,H Ux Sin B.p ,
9 onix = —————————559'(0) (2.46)

Cpw x5 0.5
' [Zpeﬂeue?snl 96]
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Esitlik (2.46)’da g'(0) ifadesi duvar lizerinde g teriminin n’e gore tiirevini ifade
etmektedir. Konik olmayan diiz bir plaka icin k=0 alindiginda benzer yaklasim

yapilarak diiz bir yiizey i¢in Esitlik (2.48)’e ulasgilmaktadir.

§ = PelleUeX (2.47)

" kywHe Ue Py
. = (0 2.48
q diuz plaka Cp,w [Z,Oeﬂeuex]o'Sg ( ) ( )

Gerekli sadelestirmeler yapilip oranlanirsa laminer rejimde ayni akis ozellikleri
altinda konik bir ylizeyde olusan 1s1 transferinin diiz bir yiizeyde olusan 1s1
transferine olan orani1 Esitlik (2.49)’da verilmistir. Bu ifadenin analitik ¢6ziimii 56

nolu kaynakta da elde edilmistir.

q konik = \/§q diiz plaka (2-4’9)

Tirbiilansli rejim igin ise van Driest ve A.D. Young’in birbirinden bagimsiz

yaptiklar1 ¢alismalarda ulastiklar1 oran Esitlik (2.50)’de verilmistir [57].

q konik 115 q diz plaka (2-50)

AeroheataBS ¢oziimiinde, hesaplama yapilan nokta konik bir yiizeyde yer aliyorsa
akigin laminer ya da tiirbiilansli olmasina bagli olarak, hesaplanan 1s1 transferi

katsayis1 Esitlik (2.49) veya Esitlik (2.50)’de verilen degerler ile carpilmaktadir.

2.5 [Isil Asinma ve Isil Asinmanin Aerodinamik Isinmaya Olan Etkisi

Ablatif malzemeler ¢ogunlukla matris ve organik baglayicidan olusan kompozit
malzemelerdir [58]. Matris ya da giiglendirici yapiyr olusturan malzeme gorece
yiiksek mukavemet ve erime sicakligina sahipken organik baglayici olarak kullanilan
malzemeler diisiik 1s1] iletkenlik katsayisina ve erime sicakligina sahiptir. Recgineler
genelde bu maksatla kullanilmaktadir. Malzemeye ait ortalama yogunluk degeri,
matris ve baglayict yogunluklari ile hacimsel karisim oranlar1 kullanilarak elde edilir.
Ornek olmas agisindan 2 tip recine (A ve B) ve tek tip giiclendirici (C) igeren
kompozit bir yap1 i¢in yogunlugun ifadesi Esitlik (2.51)’de verilmistir [31].

p=T(pa+ps)+1—Dpc (2.51)
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Aerodinamik 1sinmayla birlikte yalitim sicakliginda artis olur ve bu asamada sadece
iletim ile i¢ bolgelere 1s1 aktarimi vardir. Reaksiyon sicakligina ulasildiginda yiizeyde
kimyasal reaksiyonlar baslamaktadir. Gergeklesen reaksiyonlarin tipi yalitim
malzemesinin karakteristigine baglidir. Malzemenin tipine gore siiblimlesme, erime
ya da komiirlesme (charring) reaksiyonlart meydana gelmektedir [58]. Termo-
kimyasal reaksiyonlarimn meydana geldigi malzeme bolgesi “reaksiyon bolgesi”
olarak adlandirilmaktadir. Orijinal malzemede ayrisma reaksiyonu meydana
geldiginde reaksiyon iiriinii olarak gazlar olusmakta ve ylizeye dogru ilerlemektedir.
Geriye kalan gozenekli yapiya ise komiir ve bu bolgeye “komiirlesmis bolge”
denilmektedir. Sicaklik arttikca ayrigma bolgesi yiizeyden i¢ bolgelere dogru

ilerleyerek komiirlesmis bolge kalinligini artirmaktadir.

AeroheataBS analizlerinde malzeme yogunlugunun termo-kimyasal reaksiyonlar
neticesindeki degisimi Arrhenius denklemi ile modellenmekte olup malzeme

yogunlugunun zamana ve sicakliga bagli degisimi Esitlik (2.52)’de verilmistir [31].

0p; -E; AN

PP _ 4 (Bieﬁ) it (p‘ p”) i=AB,C (2.52)
at Poi

Reaksiyon friinleri yilizeydeki sinir tabakaya ulastiginda, sinir tabaka kalinligini

artirmakta ve boylelikle taginim ile malzemeye aktarilan 1s1 akisini azaltmaktadir. Is1

transfer katsayisindaki azalma katsayisinin matematiksel ifadesi Esitlik (2.53)’te

verilmistir [59]. Bu ifade de gegen @ ifadesinin matematiksel ifadesi Esitlik (2.54)’te

verilmistir.
_h__ @ 2.53
r] - ho - ed) _ 1 ( . )
_ _km (2.54)
peueStO -

Bu esitlikte K akis rejiminin laminer ya da tiirbiilansli olmasina ve piroliz gazlarin
molekil kiitlelerine bagli olarak degisen deneysel veriye dayanan bir katsayidir.
Cogu ablatif yalitim malzemeleri igin 0.33 ile 0.6 arasinda bir degerdedir [60]. Genel
miithendislik yaklasimlarinda laminer akiglar i¢in 0.5 tiirbiilansh akislar i¢in 0.4
olarak kabul edilmektedir [59]. Sinir tabakaya gecis yapan toplam kiitlesel debi ise

reaksiyon iirlinli gazlarin kiitlesel debi miktar1 ile yilizeyden ayrilan komiirlesmis
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malzeme kiitlesel debiSinin toplamindan olusmaktadir. Hesaplama yontemi Esitlik

(2.55)’te verilmistir.
m=mg + my (2.55)

Hesaplanan kiitle kaybi1 tiim sistem agirhigmi  degistirdigi  igin  yOriinge
hesaplamalarinda dikkate alinmasi gereken Onemli bir unsurdur. Etkin bozunma
1is1sinin kullanildigr yontemde, 1s1l aginmanin matematiksel ifadesi Esitlik (2.56)’da

verilmistir [9, 31, 34].

Qhw
s = 2.56
Pw@Q* (2.56)

2.6 Smmir Tabaka Kenar Cizgisi Akis Ozellikleri

Aerodinamik 1sinmay1 belirleyen en Onemli unsur smnir tabaka geri kazanim
sicakligidir. Kiit burunlu sistemlerde burunda olusan ayrik sok dalgast akis
ozelliklerini degistirmektedir. Bu sebeple sinir tabakanin kenar ¢izgisi iizerindeki
akis ozellikleri serbest akis Ozelliklerinden farklidir. Olusan sok dalgasi ve smir

tabakanin sematik gosterimi Sekil 2.5°te verilmistir.

YA T, scakhk profili

sok dalgas1 hiz profili

Sekil 2.5 : Kiit burunlu cisim i¢in sok dalgasi ve sinir tabakanin sematik
gosterimi.

Sekil 2.5’te de goriildiigl lizere smir tabaka kenarindaki akis o6zellikleri burunda

olusan soktan etkilenmektedir. Bu sebeple aerodinamik isinma hesaplamalarinda



sinir tabaka kenarindaki 6zelliklerin dikkate alinmas1 gerekmektedir. Geri kazanim

sicakliginin yerel 6zelliklere bagli ifadesi Esitlik (2.57)’de verilmistir [61].

y—1
T.=T, (1 +ris Mg) (2.57)

Sinir tabaka kenarindaki akis hizi yerel statik ve toplam basinca baghidir. Akis
hizinin basinca bagl degisimi Esitlik (2.58)’de verilmistir [61].

y—1
Y

(@) - 1] 2 (2.58)

M. =
€ P, y—1

Sistem ugus hizinin ses istii ya da ses alti olmasi yerel toplam basincin degerini
degistirmektedir. Ses alt1 hizlar i¢in yerel toplam basing Esitlik (2.59)’da, ses istii
hizlar i¢in ise sok sonrasi toplam basing Esitlik (2.60)’da verilmistir [62].

-1 1
Py =P, [1 + TMEO] (2.59)
¥
y+1 ..o y-1 1
—Ms 2y y — 112r
p. =P |—2 [ [ 2.60

1+52m2
2

Yukaridaki ifadede yer alan serbest akis toplam basinci ise matematiksel olarak

Esitlik (2.61)’de verilmistir.
1 -
Pyos = Py, [1 + %M;]Y‘l (2.61)

AeroheataBS, siir tabaka kenarindaki akis basincinin bulunmasinda degistirilmis
Newton kuramini kullanmaktadir. 1687 yilinda yayinladigi Principia’da Newton,
akis1 bir av tlifeginden ateslenen sagmalara benzeterek diiz cizgiler dogrultusunda
hareket eden pargaciklar olarak modellemistir [2]. Bu durumda egimli bir yiizeye
carpan akisin, yiizeye dik momentumun kaybolacagini, ylizeye paralel momentumun
ise korunacagini belirtmistir. Sekil 2.6’da verilen, yiizey alan1 A olan bir plaka i¢in
yiizeye dik yonde kaybolan momentumun hiz ve kiitlesel debinin ¢arpimiyla elde
edilisi Esitlik (2.61)’de verilmistir. Basing ise Esitlik (2.63)’te verilmistir.
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Sekil 2.6 : Newton’un akisa ait darbe kuraminin sematik gosterimi.

F = (Ug Sin 8) (Ueo SiN B p,A) = peu Asin? 6 (2.62)
F
1= PooUZ, sin? 6 (2.63)

Esitlik (2.63)’lin yorumlanmas: gerekmektedir. Newton, gelistirdigi kuramda akisin
diiz c¢izgiler boyunca birbiri ile etkilesime girmeyen ve rastgele harekete sahip
olmayan parcaciklardan olustugunu kabul etmistir. Rastgele hareketin olmayisi,
kuvvetin tamamen dogrusal hareketten kaynaklanmasini saglamaktadir. Ote yandan,
modern bilimde bir akigin statik basincinin Newton’un modelinde yer almayan
molekiillerin rastgele hareketinden kaynaklandigi bilinmektedir [2]. Bu sebeple
Esitlik (2.63)’te verilen basing degerinin akis basinci ile ortam basinci arasindaki
farktan kaynaklandig1 kabul edilmekte ve bu kabul sonrasi Esitlik (2.64)’te verilen
ifadeye ulasilmaktadir [2].

=P — P, = p,u3sin® 6 2.64
p

|

Aerodinamik tasarim caligmalarinda hava araglarinin etrafindaki basing dagiliminin
mutlak degeri yerine bir katsayr seklindeki ifadesinden yararlanilmaktadir.
Tanimlanan basing katsayisinin C,, Esitlik (2.63) ile birlikte ifade edilmis hali
Esitlik (2.65)’te verilmistir. Bu esitlik, Newton’un basing katsayisinin siniis kareli

yasasi olarak bilinmektedir [2].

P-P,

Cp =

- ~=2 sin? @ (2.65)
Epoouoo

Newton akis modelinde, serbest akistaki pargaciklar hava aracinin yalnizca On
bolgesine etki eder; cismin etrafinda kivrilamaz ve arka yiizeye etki edemezler. Bu
durumun sematik gosterimi Sekil 2.7°de verilmistir. Golgede kalan yiizeylerde basing

katsayis1 0 kabul edilmektedir.
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C,=2sin0
Sekil 2.7 : Basing katsayisinin dagiliminin sematik gosterimi [2].
Lester Lee, Newton’un siniis kareli yasasini degistirmis ve Esitlik (2.66) ile belirtilen
ifadeyi Gnermistir [2].

Cp = Cpmax SN 0 (2.66)

Bu ifadede, Cpmax durma noktasinda hesaplanan basing katsayisinin ulastigi en
yiikksek deger olup matematiksel ifadesi Esitlik (2.67)’de verilmistir. Bu ifade

degistirilmis Newton kurami olarak bilinmektedir.

Po‘e - Poo
Cpmax = . (2.67)
Epoo Uoo

Kiit burunlu sistemler iizerindeki basing dagiliminin kestiriminde degistirilmis
Newton kuraminin daha dogru sonuglar verdigi bilinmektedir [2]. Son durumda sinir

tabaka kenar ¢izgisi lizerindeki basing degeri Esitlik (2.68)’de verilmistir.
1
P, = Cpmax Sin* 0 Epooufo + P, (2.68)

AeroheataB$S hiicum agisinin ve koniklik agisinin aerodinamik 1sinmaya olan etkisini
degistirilmis Newton kuraminmi kullanarak dikkate almaktadir. Bu sebeple ¢6ziim
oncesinde konik ag¢isinin ve zamana bagli hiicum acisinin diger girdiler ile birlikte
programa tanitilmasi gerekmektedir. Sinir tabaka kenar ¢izgisi iizerindeki akis
sicakligr ise Esitlik (2.69)’da verildigi gibi hesaplanmaktadir. Sinir tabaka kenar
cizgisi lizerindeki yogunluk degeri ise basing ve sicaklik dikkate alinarak hal

denklemi ile hesaplanmaktadir.

(2.69)



2.7 Smir Tabaka Gegis Kistasi

Laminer rejimden tiirbiilansa geg¢is, yliksek hizli hava araclarinin yiizey stirtinmesini
ve maruz kaldig1 aerodinamik 1sinmay1 etkilediginden biiyiik 6neme sahiptir. Gegis
kistast ve akis rejimine bagli olarak aerotermodinamik parametrelerin degisimi,
gelecek nesil yiiksek hizli hava araglarinin performansini iyilestirmek i¢in ¢aligilmasi

gereken kilit konulardan biridir ve yaklasik 100 yildir {izerinde ¢aligilmaktadir [11].

AeroheataBS, smir tabaka gegisini etkileyen iki faktor olan Reynolds sayis1 ve yerel

ucus hizin1 kullanan Esitlik (2.70)’1 gegis kistasi olarak kullanmaktadir.
logRe, > (logRe; + C,,M,) (2.70)

Bu ifadeye dayali olarak, hesaplama yapilan nokta igin yerel kosullar altinda
hesaplanmis Reynolds sayisinin logaritmasi, yerel gecis Reynolds sayisinin
logaritmasi ile Mach sayis1 gecis katsayist (Cy) ile yerel Mach sayisinin ¢arpiminin
toplamindan biiyiik ise AeroheataBS aerodinamik 1sinma parametrelerini tiirbiilansl
rejim i¢in hesaplamaktadir. Yerel Reynolds sayisinin logaritmasi daha kiiciik ise
laminer rejime ait aerodinamik 1sinma hesaplanmaktadir. Sistemi olusturan farkli alt

komponentler igin onerilen katsayilar Cizelge 2.3’te verilmistir.

Cizelge 2.3 : Onerilen gegis parametreleri [11].

Komponent logRe; | Cy,

Govde 55 0.2
Kanat (stipirme agis1z) | 5.5 | 0.2

Kanat (siipiirme ag1l1) 55 |01

Cizelge 2.3’te Onerilen katsayilar, belirli bir bilginin mevcut olmast durumunda
degisime agiktir. Yiizey plriizliliigi, sok etkilesimi, yiizey sicakligi, akisa yiizeyden
gaz salimimi gegisi etkileyen faktorlerin basinda gelmektedir [11].

AeroheataBS kullanilarak uguslu test verileri yardimiyla konik burunlu fiizeler igin
kullanilabilecek bir gegis kistasina ait katsayilar tiiretilmistir. Calisma ayrintilari 6.
Bo6limde verilmistir. AeroheataBS, ¢6ziimleri tamamen tiirbiilansli rejim veya
tamamen laminer rejim igin yapabildigi gibi tanimlanan bir Reynolds sayisinin gegis

kistasi olarak kullanildig1 durum i¢in de yapabilmektedir.
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3. SAYISAL ANALIiZ YONTEMIi

3.1 Matematiksel Arka Plan

AeroheataBS, 2. bolimde belirtilen biinye denklemlerini ayristirmak suretiyle
¢ozmektedir. Bir boyutlu uzayda modellenen yalitim ve gévdeden olusan yapinin
sematik gosterimi Sekil 3.1’de verilmistir. Bilinye denklemlerinin sayisal olarak
¢oziilmesinde sonlu farklar yontemi kullanilmistir. Govde ve yaliim kullanici

tarafindan tanimlanan sabit bir ¢6ziim ag1 boyutu kullanilarak ayriklagtirilmaktadir.

serbest akis
_—
o S sinir tabaka
s
_—
piroliz gazlar yiizey asinmasi
yalltlm
Y A
govde
L X |
[ |
0 b

Sekil 3.1 : AeroheataBS ¢6ziim yiizeyi ve sinir kosullarinin sematik
gosterimi.

Sekil 3.1 ile gosterilen bir yapr lizerinde toplam N adet diiglim noktasinin

kullanimiyla olusturulan ¢6ziim aginin sematik gosterimi Sekil 3.2°de verilmistir.
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Sekil 3.2 : Coziim aginin genel gortiiniimii.

Her bir diiglim noktasi, genisligi Ay kadar olan ¢6ziim elemaninin merkezinde yer
almaktadir. Sicaklik dagiliminin hesaplanmasinda kullanilan denklemler Esitlik
(3.1)’de verilen, 1s1 tiretiminin olmadigi durum i¢in gecerli olan birim zamandaki

enerjinin korunumu ilkesi kullanilarak tiiretilmistir.
—E.=E, (3.1)

Esitlik (3.2)’de belirtilen Fourier’in 1s1 iletim yasasi ¢dziim elemanlarinin giris ve
cikis terimlerinde yerine yazilip, Esitlik (3.3) ile gosterilen birim zamandaki enerji
depolama ifadesi Esitlik (3.1)’in sag tarafina yazildiginda her bir diigiim noktas1 i¢in

gecerli genel ifadeye ulasilmaktadir.

q"=—k G_D (3.2)
Eq =Vpc, (Z—f) (3.3)

fleri fark yéntemi kullanilarak acik (explicit) olarak ayriklastirilan enerjinin korunum

ifadesi Esitlik (3.4)’te verilmistir. Her bir diigiim noktasi i¢in olusturulan enerji
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denklemleri es zamanli bir sekilde c¢oziilerek sicaklik degerleri biitiin digim
noktalar1 i¢in hesaplanmaktadir. Yalitima ait 1s1l iletim katsayisi, yogunluk ve 6zgiil

151 sicakliga bagli olarak kullanilmaktadir.

T - T, T, — T n -1
_ki—l(Ti—l)A—yn - _ki(Ti)A—yn =8y pi(Tep;(T) ——F7— (B4

i=23,.,N-1

Isil asinma neticesinde giincellenen yalitim kalinliginin ve ag boyutunun sayisal
ifadesi sirasiyla Esitlik (3.5) ve Esitlik (3.6)’da verilmistir. Isil asinmanin sematik

gosterimi ise Sekil 3.3’te verilmistir.

6n+1 — 671 _ S:nAt (35)
A Wy 8n+1 3.6
=N oo
iz o
,,,,, ‘1 .
g A n+l 4
e A 7'— $ - y 611
(6] [¢]
P — 8“+1
o
@
— @ —
o]
.N .N \ y

Sekil 3.3 : Asinma ile ¢6ziim aginin giincellemesinin sematik gosterimi.

Dis yilizey ve adyabatik kabul edilen i¢ yilizey i¢in uygulanan sinir sartlar1 Esitlik
(3.7) ve Esitlik (3.8)’de verilmistir. Esitlik (3.7)’de yer alan m, Esitlik (2.53)te

belirtilen, 1s11 asinma kaynakl1 1s1 transferi katsayisindaki azalma oranidir.

" aT 4 4
Qnw = —k (6_> =nh(T, —T,) —oe(Ty — Te) (3.7)
Y7 y=6
A (aT) — 0 (3.8)
q )., :
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Dis yiizeyde yer alan 1 nolu diigiim noktasi i¢in sinir sarti, Esitlik (3.1) ile belirtilen
enerji denkleminde yerine yazilirsa Esitlik (3.9)’a ulagilmaktadir. Tekrar diizenleme

sonrasi ulasilan sicaklik denklemi Esitlik (3.10)’da verilmistir.

q'hw - <_k1 (Tl)

TTl _ Tn Ay™ Tn+1 _ Tn
2 1 ) y 1 1 (3.9)

Ay™ = 5 P1(T1)Cp,1(T1) At

2qnw At ey (T,) At
Tn+1 =Tn + w _9 _— Tn) 210
' b Ay, (T1)cp (Ty) P1(T1)Cp,1(T1)(Ay")2( 1 2 ( )

Adyabatik olarak kabul edilen gévdenin alt ylizeyinde yer alan N numarali digiim

noktast i¢in kullanilan denklem ise Esitlik (3.11)’de verilmistir.

(3.11)

n __ TI\T’L_1> 3 Ayn Tn+1 _ TIG
2

Ty N
(_kN (Ty) Ayn = PN (TN)Cp,N (Ty) At

Esitlik (3.11) tekrar diizenlenirse, N numarali diiglim noktas1 i¢in ulasilan sicaklik

denklemi Esitlik (3.12)’de verilmistir.

ky(Ty)At
PN (TN)Cp,N (Ty) (Ay™)?

T =T -2 (TH = TH-y) (3.12)
Agik ayriklagtirmanin en 6nemli 6zelliklerinden bir tanesi bu yontemin sartli olarak
kararli olmasidir. Coziim ag1 boyutu ve zaman adimi arasindaki gerekli kosulun
saglanmamasi durumunda kararsiz bir ¢oziim elde edilmektedir. Kosulun tiiretilmesi
icin sabit Ozellikler altinda Esitlik (3.4) tekrar diizenlenirse Esitlik (3.13)’e
ulagilmaktadir. Bu ifadede yer alan Fourier sayisinin matematiksel ifadesi Esitlik

(3.14)’te verilmistir.

T =TM(1 —2Fo) + Fo(Ty +T1)) i=23,..,N—1 (3.13)

kAt

Fo=———
° pCyAy?

(3.14)

Esitlik (3.13) ile bir ¢oziim elde edilebilmesi igin i¢ katmanda yer alan digim
noktalart i¢in Esitlik (3.15)’in, tasinima maruz kalan dis yilizey diigiim noktasi igin
ise Esitlik (3.16)’lin saglanmasi gerekmektedir [63].

(1—2Fo) >0 (3.15)
Fo(1+ Bi) <05 (3.16)
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Burada Bi ifadesi Biot sayisin1 gostermektedir ve Esitlik (3.17)’de verildigi sekilde
tanimlanmaktadir.

_ hAy
ok

AeroheataBS ¢6ziim esnasinda kararlilik kosulunu her adimda kontrol etmekte ve

Bi (3.17)

kosulun saglanmadigi durumda ¢6ziimii durdurmaktadir.

3.2 Sayisal Coziim Dogrulama Calismalari

AeroheataBS’in miihendislik uygulamalarinda kullanimindan once sayisal ¢6ziim
yonteminin dogrulama faaliyetleri yiriitiilmiistir. Dogrulama ¢alismalar1 analitik
¢oztimler ile olan olas1 farklarin ayirt edilmesini ve ¢6ziicii hatalarinin diizeltilmesini
saglamaktadir. Analitik sonuglarla uyumlu olmasi, modellenen fiziksel durumun
dogru denklemlerle ifade edildigini kanitlamaz. Bu sebeple gelistirilen ¢dziiciiniin
deneysel sonuglarla da kiyaslanmasi gerekmektedir. Toplam 4 farkli problem
kullanilarak ¢6ziiciiniin matematiksel olarak istenen seviyede dogru sonuglar verdigi

kontrol edilmistir.

3.2.1 Gegici rejimde 1s1 iletimi

Bu problemde kati igerisinde sicaklik dagilimmin bulunmasma yonelik uygulanan
sonlu farklar yonteminin dogrulugunun kontrol edilmesi amaglanmistir. Sabit
malzeme Ozellikleri altinda bir boyutlu levhanin {ist yiizeyine sabit 1s1 akisi
uygulanmis ve alt yiizey adyabatik kabul edilmistir. Probleme ait girdiler Cizelge
3.1’de verilmisgtir. Coziim agi boyutu 0.1 mm ve zaman adimi 1 ms olarak

kullanilmigtir. Probleme ait analitik ¢oziim Esitlik (3.18)’de verilmistir [64] .

Cizelge 3.1 : Gegici rejimde 1s1 iletimi problem parametreleri.

Parametre Deger
Ti (K) 300
qw (W/m%) | 7.5x10°
S (m) 0.01
p (kg/m®) 8000
Cp (J/kgK) 500
k (W/mK) 10
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Ty, t)-T; at 1 y 1,2 2 o 1 , ,at y
T_§+§—§+E(5) —ﬁzlﬁexp(—n s ﬁ>cos(nn§) (3.18)
k n=

Esitlik (3.18)’de verilen sonsuz serinin ¢oziimiinde, sonug iizerinde ilk ii¢ terim
baskin oldugu i¢in analitik ¢oziimlerde ilk ii¢ terim kullanilmistir. Sekil 3.4°te verilen
kiyaslama sonuglari incelendiginde AeroheataBS’in sabit ozellikler altinda gecici

rejimde 1s1 iletimini dogru bir sekilde ¢6zdiigi degerlendirilmistir.

1400 L\L
1200
t=40 s.

1000
$ e
=<
= 600
g ~ . . t=4s.

400 T - =

200 & analitik ® analitik

= == AgroheataBS AeroheataBS
0 I I I
0 0.002 0.004 0.006 0.008 0.01
y (m)

Sekil 3.4 : Gegici rejimde 1s1 iletimi probleminde 4. ve 40. saniyede ulasilan
kalinlik boyunca sicaklik dagilimlarinin kiyaslanmasi.

Elde edilen sonuglarin ¢6ziim ag1 boyutundan bagimsiz oldugunu goéstermek
amaciyla farkli ¢6ziim ag1 boyutlar1 altinda hesaplamalar tekrarlanmigtir. Dort farkl
¢oziim ag1 boyutu altinda ulasilan sonuglarin analitik ¢oziim ile kiyaslamasi 40.
saniye i¢in Sekil 3.5’te verilmistir. Coziim ag1 hassasiyet analizi sonuglari
incelendiginde 0.1 mm ¢6ziim ag1 boyutunun analitik ¢oziimii yakalamak igin yeterli
oldugu degerlendirilmistir. Hassasiyet analizinde zaman adimi 1 ms’dir. Fourier
sayist en kiiciik ¢oziim ag1 boyutu i¢in 0.39°dur. Fourier sayisinin matematiksel

ifadesi Esitlik (3.14)’te verilmisti.
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1400

analitik —

¢ 0.08 mm

= = 0.50 mm

«« 0.10mm ||

= 1.00 mm

1300 <
\\\
1200 N
(Q)/ \\:n
= 1100 3
=
S 1000
7
900
800
0 0.002

Sekil 3.5 : Coziim ag1 boyutunun, 40. saniyedeki kalinlik boyunca sicaklik

dagilimina olan etkisi.

Zaman adiminin ¢oziim tizerindeki etkisini incelemek icin de hassasiyet analiz
caligmasi yiirtitiilmiistiir. Gereginden biiyiik zaman adimi ¢6ziimde kararsizliga sebep
olabilecegi gibi, gereginden kii¢ilk zaman adimi da ¢o6ziim siirelerinin oldukca
uzamasina neden olabilecektir. Bu sebeple istenen dogruluk seviyesinin yakalanmasi
i¢in en uygun zaman adiminin tercih edilmesi énemlidir. iki farkli zaman adiminin
sonuclara olan etkisi Sekil 3.6’da verilmistir. Kararsizlik kosulundan dolayr zaman
adim1 daha fazla artirllamamistir. Hassasiyet analizinde ¢6ziim ag1 boyutu 0.1 mm
olarak kullanilmigtir. Sonuclar incelendiginde 1 mMS zaman adiminin yeterli

dogrulukta analitik sonucu yakaladigi degerlendirilmistir. Bu zaman adimi igin

Fourier sayis1 0.25tir.

1400

0.004
y

(m) 0.006

0.008 0.01

1300

1200

[EEN
[N
o
o

@® analitik
W le-3s

—e-4 s

1000

Sicaklik (°C)

900

800

0 0.002

Sekil 3.6 : Zaman adiminin, 40. Saniyede olusan kalinlik boyunca sicaklik

dagilimina olan etkisi.

0.004

0.006

y (m)
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3.2.2 Gecici rejimde taginimla 1s1 gecisi

Bu dogrulama probleminde taginimin sinir kosul oldugu analiz gergeklestirilmistir.
Yiizey smir kosulu disindaki diger tiim parametreler gegici rejimde 1s1 iletimi
problemi ile aymi alinmig olup parametreler Cizelge 3.2°de verilmistir.
Hesaplamalarda ¢6ziim agi boyutu 0.1 mm, zaman adimi 1 ms’dir. Probleme ait
analitik denklem Esitlik (3.19)’da verilmistir [64]. Probleme ait 6zdegerlerin
matematiksel ifadesi ise Esitlik (3.20)’de verilmistir. Ikinci ve yirminci saniyelerdeki

sicaklik dagilimlarinin analitik sonugla kiyaslamasi Sekil 3.7°de verilmistir.

Cizelge 3.2 : Gegici rejimde tasinimla 1s1 transferi probleminin
parametreleri.

Parametre Deger
Ti (K) 300
h (W/m?K) 1000
T. (K) 1300
8 (m) 0.01
p (kg/m®) 8000
Cp (I’kgK) 500
k (W/mK) 10

T(yt t) - Too _ - sin Un 2 v,y
T,—T, 2 Z ( ) exp(—vnFo) cos (T) (3.19)

4 \Vp + sin v, cos v,
n=

v,Sinv, = Bicos v, (3.20)

% [ 3 t=2s

400 ~ :
2 *-o_
9 300 T -‘-——T-——o—?q.c
wn

200 ® analitik * analitik

100 - = AeroheataBS AeroheataBS

[
0
0 0.002 0.004 0.006 0.008 0.01

y (m)

Sekil 3.7 : Gegici rejimde taginim problemi analizinde ikinci ve yirminci
saniyedeki kalinlik boyunca sicaklik dagilimlarinin kiyaslanmasi.
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Kiyaslama sonucu incelendiginde AeroheataBS ¢oziimiiniin yeterli dogrulukta

oldugu degerlendirilmistir.

3.2.3 Sicakhga bagh ozellikler altinda gecici rejimde 1s1 iletimi

Bu dogrulama probleminde gegici rejimde 1s1 iletimi problemi sicakliga bagh
malzeme Ozellikleri kullanilarak ¢0ziilmiis ve sonucglar analitik ¢ozim ile
kiyaslanmistir. Bu problemdeki amag, AeroheataBS igerisinde sicakliga bagh
malzeme Ozelliklerinin bulunmasi i¢in kullanilan ara deger kestirim yOnteminin
dogrulanmasidir. Probleme ait analitik ¢6ziim 64 numaral referansta verilmistir. Isil
iletim Kkatsayist1 ve 0Ozgiil 1s1 disindaki parametreler Cizelge 3.1’de verilmistir.
Kullanilan malzeme oOzellikleri ise Cizelge 3.3’te verilmistir. Ulasilan sonuglarin
analitik sonuglar ile karsilastirilmis hali Sekil 3.8’de verilmistir. Sonuglar
incelendiginde sicaklia bagli degisen malzeme 6zellikleri i¢in uygulanan yontemin

yeterli dogrulukta oldugu degerlendirilmistir.

Cizelge 3.3 : Dogrulama probleminde kullanilan malzeme 6zelliklerinin
sicakliga bagli degisimi.

T (K) k (W/mK) ¢, (I/kgK)
300 10 500
1300 100 5000
800 ‘
700 t=40 s,
600 '
. 500
2 e o
—_j 400 .“‘_‘ t=4 s.
= S -
-~ -
§ 300 4 = == —9- —@
7]
200
® analitik B analitik
100 = = AeroheataBS = AeroheataBS
; | | | |
0 0.002 0.004 0.006 0.008 0.01
y (m)

Sekil 3.8 : Sicakliga bagli malzeme 6zelliklerinin kullanildig1r durumda 4. ve
40. saniyedeki kalinlik boyunca sicaklik dagilimlarinin kiyaslanmasi.
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3.2.4 Sabit asinma hiz1 altinda gegici rejimde 1s1 iletimi

Yinelenen ¢6ziim ag1 olusturma (remeshing) yonteminin dogrulamasi igin yilizey
asinma hizi ve 1s1 akisi altinda 3 mm yalitim ve 5 mm kalinligindaki bir gévde i¢in
sicaklik dagilimi hesaplanmigtir. Hesaplama sonuglart ticari bir yazilim olan MSC
MARC sonuglar ile kiyaslanmistir. MSC MARC yaziliminda olusturulan ¢6ziim
agmin genel gorinimii Sekil 3.9°da verilmistir. Problemde kullanilan parametreler

Cizelge 3.4’te verilmistir.

govde |
yalitim ' A

3 mm

5 mm

Sekil 3.9 : MSC MARC sonlu elemanlar analiz modelinin genel goriiniimii.

Analiz modelinde 0.1 mm asinma sonrasi tekrar bir ¢oziim agi olusturma sarti
tanimlanmistir. Yazilimin teorik alt yapisi1 65 nolu kaynakta yer almaktadir. Analizde
zaman adimi1 1 ms, modeldeki diigiim sayis1 ise 17°dir. Toplam analiz siiresi 50
saniyedir. Kullanilan malzeme 6zellikleri Cizelge 3.5°te verilmistir. 50 saniye

sonunda olusan sicaklik dagilimi ve asinma durumu Sekil 3.10°da verilmistir.

Cizelge 3.4 : Tekrar ¢oziim ag1 olusturma probleminin ¢éziim degiskenleri.

Parametre Deger
Ti (K) 300
qw (W/m?) | 10x10°
6 (mm) 8
$ (mm/s) 0.02

Cizelge 3.5 : Dogrulama problemi malzeme 6zellikleri.

kK (W/mK) Cp (J/kgK) p (kg/m®)
Yalitim 0.3 1500 1200
Govde 126 950 2660

52



378
372
366
360
354
348
342
336
330
325
319

Sekil 3.10 : MSC MARC ile bulunan 50. saniyedeki sicaklik dagilim1 (K).

AeroheataBS sonuglar ile yapilan karsilagtirma sonuglari Sekil 3.11°de verilmistir.
Sonuglar incelendiginde AeroheataBS’in sabit asmma hiz1 altinda iki farkli
malzemeden olusan bir yap1 lizerindeki sicaklik dagilimini yeterli dogrulukta
hesapladigi goriilmektedir. Ust yiizey igin hesaplanan sicakliklar arasindaki fark
%1’den daha azdir.

390 |
380 Ust yuizey T A ...;-;-:0—"
P e X XA
370 2% ’—Q—*
5 %4
— 360 “Q
< -
o 350 ‘,0
=< 340 ,l
& 330 W, ¢ MARC B MARC |
’ === AgroheataBS AeroheataBS
320 ¥ :
]
310 '. Alt ylizey
300
0 10 20 30 40 50
zaman (S)

Sekil 3.11: AeroheataBS ve MSC MARC ile hesaplanan alt ve {ist yiizey
sicakliklarinin kiyaslanmasi.

Yirtitiilen dort farkli dogrulama g¢alismasi ile AeroheataBS iginde kullanilan sonlu

farklar yonteminin aerodinamik 1sinma problemlerinin ¢6ziimii i¢in gerekli olan smir
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kosullar1 altinda dogru bir sekilde ¢oziim irettigi gézlemlenmistir. Sayisal yontemin
dogrulanmasinin ardindan miihendislik problemlerinde kullanimi degerlendirilmis ve

bu problemler altindaki dogrulamasi ilerleyen bagliklar altinda sunulmustur.

3.3 AeroheataBS Akis Semasi

Teorik arka plani verilen aerodinamik 1sinma ve 1sil asinma problemleri igin
matematiksel ifadeler MATLAB ortaminda kodlanmistir. Yazilim temelde alt1
boliimden olusmaktadir. ilk boliimde zamana baglh ucus verisi, standart atmosfer
tablosu, baslangi¢ sicakligi ve geometrik 6zellikler ilgili dosyalardan okunmaktadir.
Bu béliimde ¢6ziim ag1 boyutu ve zaman adimi1 da tanimlanmaktadir. fkinci béliimde
atmosfer tablosu kullanilarak serbest akis parametreleri hesaplanmaktadir. Bu
parametreler sicaklik, basing ve yogunluktur. Sinir tabaka kenar ¢izgisi lizerindeki
akis  ozellikleri, geri kazanim sicaklifi, dinamik basing bu bodliimde
hesaplanmaktadir. Ugiincii boliimde Eckert’in referans sicakligi ve bu sicakliktaki
akis Ozellikleri hesaplanmaktadir. Sinir tabaka ge¢is kistasiyla hesaplanan Reynolds
sayist mukayese edilerek karsilik gelen 1s1 transfer katsayisi ve olugan 1s1 akisi bu
boliimde hesaplanmaktadir. Dordiincli boliimde diigiim noktalarindaki sicakliklar
sonlu farklar yontemi ile hesaplanmaktadir. C6zliim esnasinda kararlilik kontrol
edilmekte, olasi bir wraksamada uyart mesaji ekrana yansitilmaktadir. Besinci
boliimde 1s11 asginma parametreleri olan ylizey asinmasi ve 1s1 transfer katsayisi
azalma oran1 hesaplanmaktadir. Asinma orani kullamilarak yalitim kalinligi bu
boliimde azaltilmaktadir. Hesaplamalar toplam ugus siiresine ulasilana dek devam
etmektedir. Altinci boliimde ugus siiresine ulasilmasiyla ¢iktt dosyalar1 yazilmakta ve
ekrana zamana bagl dis ve i¢ yiizey sicakliklar grafik olarak yansitilmaktadir. Cikti
dosyasina hesaplamalarda kullanilan tiim degiskenler ve sonuglar yazilabilmektedir.
Sonug¢ dosyasinin boyutunu kii¢liltmek i¢in sonug¢ dosyalarina yazilan parametrelerin
zaman adimi istenen seviyede artirilabilmektedir. Ornegin 1 ms araliklarla yapilan
¢oziimiin sonug¢ dosyasi 1 saniye araliklarla yazilabilmektedir. AeroheataBS akis

semas1 Sekil 3.12°de verilmistir.
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Girdi dosyalarnin okunmas

4

— |

Serbest alis parametrelerinin
hesaplanmasi, M, Tew, p=

¥

Zaman adiminin
. . . Geri kazamim sicakligs ve verel akas dzelliklerinin
ilerletilmesi b . T. T. P. Po. M. k
b=t AL csaplanmasi, lr, le, P, Foe ¥le Ke, U=, T
v
Referans sicakigin, 1s1 transfer katsayisiin ve yiizey
151 akasinin hesaplanmasi, T* Re* Pr* Nu* h, q'w
]
Sicaklik dagiliminin ve malzeme
dzelliklerinin sicakliga bagh
hesaplanmasi, T(v), K(T), p(T). cg(T)
v
g ™y
Yiizey asinmasi ve 151 transfer
katsayis1 azalma oraninin
hesaplanmasi, 5, 1
A A
v
4 ™
Bir sonraki adima ait yalitim
kalinliginin ve ¢dziim agi boyutunun
belirlenmesi, 5211, Ay™*t
e vy
2
Evet -
Ve Zaman< Ucus

siiresi

v Hayir

Sonu¢ dosyasiin yazilmas

Sekil 3.12 : AeroheataBS akis semasi.
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4. TEST VERILERI iLE AeroheataBS DOGRULAMA CALISMALARI

AeroheataBS dogrulama calismalar1 kapsaminda agik kaynaklardan elde edilen
veriler, Roketsan uguslu test verileri ve yer testleri kullanilarak kiyaslama ¢alismalari
yirlitiilmistir. Bu ¢alismalardaki amag, aerodinamik 1sinma ve 1s1l asinma

modelleme yaklagimlarinin dogrulugunun sinanmasidir.

4.1 HIFIRE-5 Verileri ile Dogrulama Calismalar:

HIFIRE-5, acrodinamik 1sinma ¢alismalar1 i¢in tasarlanmis olup hipersonik hizlara
ulagsan bir test aracidir. Amaci, yeni nesil hipersonik sistemler igin kritik olan

teknolojileri gelistirmek ve dogrulamaktir.

Projenin teknoloji alanlari, smirlandirici olmamakla birlikte itki sistemleri,
aerodinamik, aerotermodinamik, yiiksek sicakliga dayanikli malzeme teknolojileri,
1s1l tasarim, gilidiim kontrol teknolojileri, dl¢iim teknolojileri ve aviyonik sistem
teknolojileridir [66]. HIFiRE programimin felsefesi hipersonik ugustaki belirli
teknoloji bosluklarini tespit etmek ve bunlar1 irdelemek olmustur. Proje kapsaminda
hesaplamali olarak analiz edilmesi zor olan ya da yer testleri ile degerlendirilemeyen

problemlerin ¢alisilmasi tercih edilmistir.

HIFIRE-5 iki kademeden olusmaktadir. S-30 ilk kademeyi, Orion ikinci kademeyi
olusturmaktadir. Kademe ayirma sadece S-30 i¢in yapilmakta olup Orion ugus
boyunca faydali yiik ile birlikte hareket etmektedir. Faydali yiik kismi kiit burunlu
olup elips sekilli ve silindirik govdelerden olusmaktadir. Elips sekilli gévdenin yari-
acisi, kiigiik eksen diizleminde 7.0°, ana eksen diizleminde 13.8° ve burun yari ¢ap

degeri 2.5 mm’dir. Sistemin genel sematik gosterimi ve faydali ylik boyutlar1 Sekil

4.1’de verilmistir.
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Sekil 4.1 : HIFIRE-5 Genel Gériiniimii ve Faydal Yiik Olgiileri [67].

silindirik govde L,f’/ b $-30
test govdesi o\

431.80
_(355.60

1 //) " Orion

AP gecis govdesi

Burun kismi iridyum kaplamali titanyum-zirkonyum-molybdenum (TZM)
alasgimindan olusmaktadir. Burun kismii c¢elik ve aliiminyum govdeler takip
etmektedir [67]. Dogrulama g¢alismalar1 kapsaminda 20 mm kalinliginda 6061 serisi
aliminyumdan olusan test govdesinin burundan 300 mm geride yer alan dis Yyiizey
sicakligr kullanilmistir. Nisan 2012 tarihinde gerceklestirilen uguslu testte ikinci
kademenin ateslenememesi nedeniyle hedeflenen maksimum hiz olan 7 Mach yerine
3 Mach’a ulasilmistir [67]. Gergeklesen ve AeroheataBS hesaplamalarda kullanilan
ucus yoriingesi Sekil 4.2°de verilmistir. Hiicum agis1 sifir etrafinda salinim yaptigi

icin ihmal edilmis olup 1s1n1m da hesaplamalarda dikkate alinmamustir.

3.50 T 56000
e == \ach

[} .
3.00 \ / ‘\\ rtifa 48000
I \ ~
2.50 N AN ’ 40000
\ 4 \
—~ ] \ \
200 7 . 32000
S / \ / \
S 150 \ - 24000
' / \\ Y, \
1.00 | N ’ 16000
V4
' / N Pame s \
050 |7 \ 8000
0.00 0
0 50 100 150 200 250
Zaman (s)

fa (m)

1

irt

Sekil 4.2 : HIFIRE-5 ugus profili, irtifa ve Mach sayis1 [67].

Burundan 300 mm gerideki nokta icin, hesaplanan ve olgiilen dis yiizey
sicakliklariin ~ kiyaslamasi  Sekil 4.3’te  verilmistir. Kiyaslama sonuglari

incelendiginde sonuglarin birbiri ile olduk¢a uyumlu oldugu goézlemlenmistir.
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Sonuglar arasinda olusan farkin nedenleri arasinda malzeme 6zelliklerinin ve ihmal

edilen eksenel 1s1 transferinin olabilecegi degerlendirilmistir.

400

380 /

/
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Sekil 4.3 : AeroheataBS sonuglart ile uguslu test 6lglimlerinin kiyaslanmas.

Yiizeye etki eden aerodinamik isinmanin zamana bagli degisimi ise Sekil 4.4’te
verilmigtir. Grafik incelendiginde ugus hizinin artmasiyla aerodinamik isinmanin
arttig1, yiiksek irtifalarda ise azalan atmosferik yogunluga bagli olarak aerodinamik
1sinmanin oldukca diistigii goriilmektedir. Diistik irtifalarda artan ugus hizina baglh

olarak ugusun sonlarinda aerodinamik 1sinma tekrardan artmaktadir.
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Sekil 4.4 : HIFIRE-5 sistemi, burundan 300 mm gerideki konum igin
hesaplanan aerodinamik 1sinmanin zamana bagl degisimi.
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Benzer bir kiyaslama x=830 mm noktasi igin de gerceklestirilmistir. Olgiim
verilerinden hesaplanan 1s1 akilari ile [67] AeroheataBS ile hesaplanan 1s1 akilarinin
kiyaslamasi Sekil 4.5’te verilmistir. Kiyaslama sonuglar1 incelendiginde hesaplanan
degerlerin Ol¢iim verilerinden tiiretilen aki degerleri ile oldukga tutarli oldugu
goriilmektedir. Ugus esnasinda s6z konusu kiyaslama bolgesinin tiim ugus boyunca
tirbiilansli rejimde oldugu belirtildiginden hesaplamalar tiirbiilansli aerodinamik
1sinma gozetilerek yapilmistir. Sekil 4.5, Sekil 4.2°de verilen ugus profili ile birlikte
degerlendirildiginde yiiksek irtifalarda ucus Mach sayis1 2’nin altinda ise

aerodinamik 1sinmanin kayda deger olmadig1 goriilmektedir.
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Sekil 4.5 : AeroheataBS ile ugus verilerinin kiyaslanmasi, x=830 mm.
4.2 X-15 Verileri ile Dogrulama Calismalar:

X-15, 15 metre uzunlugunda 6.7 metre kanat acgikligina sahip roket motorlu
hipersonik hizlara ulasan bir arastirma ucagidir. Sistemin gelistirilme amaclar
arasinda aerodinamik tasarim ¢alismalarma bilgi saglamak, yapisal ve
aerotermodinamik tasarima yonelik ugus verisi toplamak ve toplanan verilerin
gelecek projelere rehberlik etmesini saglamaktir [68]. X-15 programinin temel
amagclarindan bir tanesi de ugus esnasinda olusan aerodinamik 1sinmanin 6l¢tiimii ve
sonuglarin analiz edilmesidir. Toplanan sicaklik verileri hesaplama araglarinin ve yer

testleri sonuglarinin dogrulanmasi i¢in kullanilmistir. X-15 programi kapsaminda
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Haziran 1959 tarihinden Ekim 1968 tarihine kadar gecen yaklasik 10 yillik siire
boyunca toplam 199 ugus gerceklestirilmis olup maksimum ugus Mach sayis1 olan
6.7 ile insanli ug¢us hiz rekoru kirtlmistir [69]. Oldukc¢a basarili olan X-15
programindan elde edilen bilgiler Merkiir, Gemini ve Apollo araglarinin uzay ugusu
programlarinin ve Uzay Mekigi programlarinin gelistirilmesine katkida bulunmustur.

X-15’e ait genel goriiniim Resim 4.1°de verilmistir.

Resim 4.1 : X-15 sisteminin genel goriiniimii [69].

Aerodinamik 1sinma etkilerinin azaltilabilmesi i¢in ug¢ak burnu 300 mm capinda
kiiresel bir sekle sahiptir ve Inconel-X’ten imal edilmistir. Inconel-X sistemin geriye
kalan dis govdesinde de aerodinamik i1sinmaya dayanikli olmasindan dolay1 tercih
edilmistir. %72.5 nikel, %15 krom, %1 kolombiyum ve %11.5 demir bilesenlerinden
olusan Inconel-X alagimi, 1000 °C mertebelerinde dahi mukavemetini korumaktadir.
Dis govdenin icerisinde de destekleyici parca olarak cogunlukla titanyum

kullanilmistir [68].

AeroheataBS dogrulama caligmalar1 kapsaminda yiiksek irtifa ugusuna ait kanat
sicakliklar1 hesaplanmis ve Ol¢clim sonuclarn ile kiyaslanmistir. Hesaplamalarda
kullanilan yoriingenin ve ugus hizinin zamana bagli degisimi Sekil 4.6’da, hiicum

acisinin zamana bagli degisimi ise Sekil 4.7°de verilmistir.
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Sekil 4.6 : X-15 ugus yoriingesi ve ugus Mach sayisinin zamana bagl
degisimi [70].
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Sekil 4.7 : X-15 hiicum agisinin zamana bagli degisimi [70].
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Hesaplamalar kanat orta veter uzunlugunun %4 ve %20’sine karsilik gelen konumlar

icin yapilmistir. Kanada ait geometrik 6zellikler 71 nolu kaynaktan alinmis olup orta

veter uzunlugu 2.726 metredir. Kanat malzemesi olarak 1.44 mm kalinliginda

Inconel-X kullanilmistir. Kullanilan malzeme 6zellikleri Cizelge 4.1’de verilmistir.

Cizelge 4.1 : Inconel-X 1s1l 6zellikleri [70].

Ozellik Deger
Is1l iletim katsayis1 (W/mK) 12
Ozgiil 1s1 (J/kgK) 431
Yogunluk (kg/m®) 8280
Yiizey 1sinim katsayisi (-) 0.76
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Kiyaslama g¢alismasi yapilirken 70 nolu kaynakta sunulan Hesaplamali Akigkanlar
Dinamigi sonuglar1 da dikkate alinmistir. S6z konusu HAD ¢alismasinda zamana
bagl olarak kati-akiskan etkilesimli aerodinamik 1sinma analizleri yirttiilerek kanat
sicakliklart  hesaplanmistir.  Analizlerde Spalart-Allmaras tiirbiillans  modeli
kullanilmis olup y* degeri 5’ten kiigiik olacak sekilde ¢oziim ag1 olusturulmustur.
Calismada kullanilan geometrinin sematik gosterimi Sekil 4.8’de verilmistir.
Belirtilen c¢alismada laminer ve tiirbiilansli rejimler igin analiz galismalari
yiriitilmiis ve sonuglar kiyaslamali olarak verilmistir. AeroheataBS ¢oziimleri de
laminer ve tiirbiilansli rejimler i¢in ayr1 ayri elde edilmis olup sonuglar birbiri ile
kiyaslanmistir. Ayrica AeroheataBS i¢inde bulunan laminer rejimden tiirbiilansh
rejime gecis kistasi kullanilarak da sonuglar elde edilmistir. %4 veter konumu igin

sonuglarin kiyaslamasi Sekil 4.9°da verilmistir.

— I  TITTITTTIre—

%54 9520

Sekil 4.8 : X-15 kanat kesitinin genel goriiniimii [70].
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Sekil 4.9 : %4 veter konumu i¢in hesaplanan sonuglarin ugus verisi ve
referans analiz ¢aligmasi ile olan kiyaslamasi.
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Sonuglar incelendiginde kiyaslama yapilan nokta i¢in, tamamuiyla tiirbiilansli olarak
coziilen AeroheataBS sonuglart ve Hesaplamali Akigkanlar Dinamigi analizleri ile
ulasilan sicakliklarin birbiri ile olduk¢a uyumlu oldugu goriilmektedir. Aradaki fark
%]1’den azdir. Ayrica laminer rejimden tiirbiilansli rejime gecis kistasinin
kullanildig1 AeroheataBS ¢oziimii ile uguslu test verisinin de olduk¢a uyumlu oldugu
gozlemlenmektedir. Tamamiyla tiirbiilansli ¢6ziim ugus verisini gorece yiiksek
tahmin ettigi i¢in wugusta yeniden laminer rejime gecisin  gergeklestigi
degerlendirilmektedir. %20 veter konumu ig¢in sonuglarin kiyaslamasi ise Sekil

4.10’da verilmistir.
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Sekil 4.10 : %20 veter konumu i¢in hesaplanan sonuglarin ugus verisi ve
referans analiz ¢aligmasi ile kiyaslamasi.

Kiyaslama sonuglari incelendiginde gegis modelinin kullanildigi AeroheataBS
sonuglart ile ugus verisinin oldukga tutarl oldugu goriilmektedir. Tiirbiilansli model
ile HAD analiz sonuglar1 da birbiri ile olduk¢a uyumlu olup sonuglar arasindaki fark
%?3’ten daha azdir. Uguslu test verisi ile hesaplanan sicakliklar arasinda gzlemlenen
farkin olas1 nedenleri arasinda malzeme 6zelliklerinin sicaklikla degisiminin ihmal
edilmesinin olabilecegi degerlendirilmistir. HAD analiz sonuglar1 ile AeroheataBS
sonuclar1 arasinda goriilen farkin nedenleri arasinda HAD analizlerinde kullanilan
tiirblilans modeli, zaman adimi, ¢6ziim ag1 boyutu gibi analiz girdilerinin olabilecegi

degerlendirilmistir.
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AeroheataBS’in laminer rejim altinda yaptigi aerodinamik 1sinma hesaplamalari
laminer rejimde yiiriitilen HAD sonuglar1 [70] ile de karsilastirilmistir. %20 veter
konumu igin laminer rejim altinda hesaplanan sicakliklarin HAD sonuglar ile

kiyaslamasi Sekil 4.11°de verilmistir.
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Sekil 4.11 : Laminer rejim altinda AeroheataBS sonuglarinin referans alinan
HAD sonuglart ile olan kiyaslamasi.

Kiyaslama sonuglart incelendiginde laminer rejim altinda AeroheataBS sonuglarinin
70 nolu kaynaktan alinan HAD sonuglar ile olduk¢a uyumlu oldugu ve aradaki
farkin maksimum %6 civarinda oldugu goriilmektedir. Aradaki farkin sebebinin
HAD analizlerinin iki boyutlu yapilmasindan kaynakli, hiicum kenarindan arkaya
dogru gergeklesen 1s1 aktariminin olabilecegi ve ¢oziim ag1 ile zaman adimi gibi
analiz girdilerinden kaynaklanabilecegi degerlendirilmistir. AeroheataBS belirtildigi
gibi bir boyutlu diizlemde hesaplama yapmaktadir. Bu sebeple eksenel 1s1

aktariminin etkileri ¢éziime yansitilmamaktadir.

AeroheataBS hesaplamalarinin yaklagik 2 dakika, HAD analizlerinin de 100 saat
civarinda [70] siirdigii disiiniildiglinde aerodinamik i1sinmanin oldukca yiiksek

dogrulukta ve kisa siirede AeroheataBS ile hesaplandigi gézlemlenmektedir.

4.3 NQLDWO019 Yazilimu ile Kiyaslamal Dogrulama Calismalar:

NQLDWO019 egri burunlu roketlerin maruz kaldigi aerodinamik 1sinmanin
hesaplanmasi i¢in 1971 yilinda gelistirilmis Fortran IV dilinde bir bilgisayar

programidir [72]. Yazilimda analitik ¢oziimler bazi varsayimlar ile birlestirilmistir.

65



Zamana bagli ucus yoriingesi, hiz1 ve hiicum agis1 girdi olarak kullanilmaktadir.
Kullanic istediginde govde lizerindeki basing dagilimini da programa hesaplatmak
yerine girdi olarak tanimlayabilmektedir. Geometriyi tanimlamak igin ise Sekil
4.12°de gosterilen XX, YY ve a degerleri kullanilmaktadir. Govde lizeri sicaklik
dagiliminin hesaplanmast NQLDW 112 isimli program araciliiyla yapilmaktadir. Es
zamanli olarak aerodinamik isinmanin ve govde sicakliklarinin hesaplanmast bu
program ile miimkiin degildir. AeroheatBS programinin aerodinamik 1sinmayi ve
govde sicakliklarini  es zamanli hesaplama kabiliyeti  disiiniildiiglinde,

AeroheataBS’in bu agidan daha ileri bir hesaplama yontemine sahip oldugu agiktir.
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Sekil 4.12 : NQLDWO019 yazilimi geometrik girdileri [72].

AeroheataBS ile NQLDWO019 programinin kiyaslamasi i¢in 73 nolu kaynakta yer
alan uguslu test verisi kullanilmistir. NQLDWO019 sonuglar1 da belirtilen kaynaktan
almmigtir. Referans alinan c¢alismada kullanilan girdiler AeroheataBS’e de

tanimlanmis ve zamana bagli olarak gévde sicakliklart hesaplanmstir.

Uguslu test verisinin kullanildig1 sistem ¢ift kademe motorlu von Karman seklinde
burna sahip bir rokettir. Ol¢iim noktasinin sistem iizerindeki konumu ve sisteme ait
genel bilgiler Sekil 4.13’te verilmistir. Hesaplamalarda kullanilan yoriinge ve ugus

hiz1 ise zamana bagl olarak Sekil 4.14’te verilmistir.
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Sekil 4.13 : Sistem boyutlar1 ve 6l¢lim konumunun sematik gosterimi

[72,73].
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Sekil 4.14 : Kullanilan yoriinge ve ugus hizinin zamana bagli degisimi [72].

Inconel malzemeden yapilmis 0.81 mm kalinliktaki bir gévdenin, burundan eksenel
olarak yaklasik 0.64 metre gerideki noktasi igin 1 ms zaman adim1 ve 0.1 mm ¢6ziim
ag1 kullanilarak aerodinamik 1sinma hesaplanmis ve ulasilan sicakliklar referans
alman sonuglar ile kiyaslanmistir. Coziimlerde farkli gecis kistasi ve tamamiyla
tiirbiilansli  sonuglar elde edilmis ve kiyaslamaya dahil edilmistir. Kiyaslama
sonuglar1 Sekil 4.15’te verilmistir. Grafik incelendiginde sonuglarin birbiri ile

olduk¢a uyumlu oldugu goriilmektedir. En fazla hata oran1 yaklasik %6°dir. Hatanin
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olas1 sebepler arasinda NQLDWO19 programimnin aerodinamik 1sinmay1 artiran
capraz  akiglarin  (crossflow) hesaplamalara dahil etmesinin  olabilecegi
degerlendirilmistir. Kullanilan atmosfer modeli ve malzeme 6zellikleri de sonuglar
arasindaki farkta birer etmendir. Laminer rejimden tiirbiilanshi rejime gecis
kistasmnin, Rey 1x10” olmast durumunda da hesaplama sonuglar1 uguslu test verisine
oldukga benzerdir. Testte kullanilan sistemin dis yilizeyinin oldukga piiriizsiiz
(polished) metal yilizeye sahip olmasi ge¢is kistasinin yiiksek olmasini saglamstir.
AeroheatBS programina eklenen kullanici tanimli gegis kistasinin dogrulanmasi da

bu veriler ile gergeklestirilmistir.
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Sekil 4.15 : AeroheatBS sonuglarinin ugus verisi ve NQLDWO019
sonuglartyla kiyaslanmasi.

4.4  Acik Kaynak Ucus Verisi ve HAD Analiz Sonugclari ile Dogrulama

Calismasi

Bu dogrulama ¢aligmasinda konik, silindirik ve arka kisimda da etekten olusan bir
sisteme ait acik kaynaklardan elde edilen uguslu test verisi ve bu sistem i¢in yapilan
HAD analiz sonuglar1 kullanilmistir. Hava aracinin konik bdlge uzunlugu 787.4 mm
(31 ing), silindirik bolge uzunlugu 889 mm (35 in¢) ve silindirik bolge ¢ap1 215.9
mm (8.5 ing)’dir [74]. Burun bolimii toplam koniklik acist 15°°dir. Aerodinamik
kararlilik saglayan etek boliimii 10° koniklik yarim agisina ve 394.97 mm (15.55 ing)
taban capma sahiptir [74]. Modelin toplam uzunlugu 2184.4 mm (86 ing)’dir.

Govdenin i¢ yiizeyinde 23 noktadan sicaklik 6l¢iimii alinmis ve sonuglar 74 nolu
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kaynakta ugusun ilk 26 saniyesi i¢in paylagilmistir. Dogrulama ¢aligmasi kapsaminda
konik bolgeye denk gelen, burundan 355.6 mm (14 in¢) mesafede yer alan 6l¢iim
noktas1 secilmistir. Roket Olciilerinin ve sicaklik Ol¢iimii alinan noktalarin sematik
gosterimi Sekil 4.16°da verilmistir. Govde malzemesi Inconel olup kalinligr 0.762

mm (0.03 ing)’dir [74].
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Sekil 4.16 : Roket boyutlar1 ve dl¢iim noktalarinin genel goriiniimii [74].

Roketin ugus esnasinda ulastig1 en yiiksek Mach sayis1 4.7°dir. Ik 26 saniye igin
sisteme ait ugus hiz1 ve yoriinge Sekil 4.17°de verilmistir. Grafik incelendiginde ugus
hizinin 3 farkli zaman araliginda arttig1 goriilmektedir. Bu durumun sebebi sistemin

3 adet alt kademe motoruna sahip olmasidir.
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Sekil 4.17 : Ugus hiz1 ve yoriingesinin zamana bagli degisimi [74].

Belirtilen sisteme ait eksenel simetrik olarak zamana bagli HAD analizleri yapilmis
olup hesaplanan govde sicakliklari ayrintili bir sekilde 75 nolu kaynakta
sunulmustur. HAD analizlerinde sonuclar {lizerindeki etkilerini degerlendirebilmek
i¢cin 5 farkli tiirbiilans modeli ve 3 farkli zaman adimi kullanilmigtir. AeroheataBS

sonuglariyla yapilan kiyaslamada laminer rejimden tiirbiilanshi rejime gecis SST
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tirbiilans modeliyle elde edilen analiz sonuglar1 6l¢imlere daha yakin bulundugu
igin dikkate alinmistir. Referans alinan HAD c¢alismasinda toplam 67500 eleman
bulunmakta olup analizler ticari bir yazilim olan FLUENT kullanilarak yapilmustir.
Hava ideal gaz olarak modellenmis olup viskozite degeri igin Sutherland yaklasimi
kullanilmistir. Yapilan ¢alismanin ayrintilart 75 nolu kaynakta yer almaktadir. On
dort numarali 6lglim noktasi igin AeroheataBS sonuglari ile HAD ve ugus verisinin

kiyaslamasi Sekil 4.18’de verilmistir.
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Sekil 4.18 : Hesaplama sonuglarinin 6l¢tim verisi ve HAD sonuglart ile
kiyaslanmasi.

Sekil 4.18'de goriildiigii iizere, hesaplanan sicaklik egrisi ile uguslu test sonuglari
Ozellikle ugusun ilk 22 saniyesinde tatmin edici bir sekilde uyusmaktadir. Ugusun bu
zarfinda AeroheataBS sonuglar1 ile 6lglim verileri arasinda maksimum 30 °C fark
bulunmaktadir. Ugusun ilk 12 saniyesinde miikemmel bir uyum goriilmektedir.
Hesaplamalarda 1s1mnimin dikkate alinmamis olmasinin uguslu test verisine gore daha
yiiksek  sicakliklarin  elde  edilmesinin  nedenlerinden  biri  olabilecegi
degerlendirilmistir. Isinim etkileri yiiksek sicakliklarda diisiik sicakliklara gére daha
etkin olmaktadir. HAD analizlerinin iki boyutlu yapilarak eksenel yonde gerceklesen
1s1 aktarimimi da dikkate almasi AeroheataBS’e gore daha yiiksek sicakliklar
hesaplamasinda bir neden olabilecektir. Olgiim verisinde 22. saniyede goriilen ani
diismenin sebebinin akis rejiminin tlirbiilansh rejimden laminer rejime gecisi oldugu
degerlendirilmistir [74]. AeroheataBS ile hesaplanan sicaklik degisiminin HAD

sonuglariyla uyumlu oldugu goriilmektedir. Zaman adimimin kiictltiilmesi ile
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dogrulugun artirilabilecegi belirtilen kaynakta oOnerilmistir. Referans alinan
calismada HAD analizinin toplam siiresi 130 saat olmakla birlikte AeroheataBS'in
¢oziim sliresi yaklasik 2 dakikadir. HAD analizleri ile karsilastirildiginda
AeroheataBS'in zaman kazandirmasi, 6zellikle karmasik sayisal ¢6ziimlerin gerekli

olmadig1 6n tasarim agamalarinda olduk¢a 6nem arz etmektedir.

4.5 Ucus Verileri ile Dogrulama Cahismalar

Stipersonik hizlara ulasan bir test filizesinin gdvde ve kanard i¢ bolgelerinden
telemetre yardimiyla olgililen zamana bagl sicaklik verileri ile AeroheataB$S sonuglari
kiyaslanmistir. Govde i¢ yiizey sicakligi i¢in burun konisinin arkasinda yer alan
konik govdeye yerlestirilen sensoriin verisi kullanilmistir. Fiizede bulunan dort farkl
kanardin her birinin i¢ bolgesinden alinan olgiimler de kiyaslama c¢aligmasinda
kullanilmistir. Sensorler kanard kokiine acilan bir deligin igerisine dis ylizeyden
yaklasik 3.6 mm derinde olacak sekilde yerlestirilmistir. Kanardlar arasinda ugus
esnasinda ag1 farki bulunmamaktadir. Tiim Slglimlerde RTD tipi sicaklik sensorii
kullanilmistir. Veri toplama hizi 100 Hz’dir. Aerodinamik 1sinma verileri kullanilan
fiizeye ait genel goriinim Resim 4.2°de, kanardin sematik goriinimii ise Sekil

4.19’da verilmistir.

Resim 4.2 : Test fiizesinin sematik goriiniimii [76].

Sekil 4.19 : Kanard genel gortintimii.
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Govde i¢ yiizeyinde yer alan sicaklik sensdriiniin burundan eksenel mesafesi yaklasik

300 mm, kanat igerisinde yer alan sicaklik sensoriiniin ise hiicum kenarindan eksenel

mesafesi yaklasik 55 mm’dir. Govde ve kanard {izerinde 1s1l yalittim yer almaktadir.

Govde i¢ ylizeyindeki ve kanard icerisindeki 6l¢iim noktalarinin sematik gosterimleri

Sekil 4.20°de verilmistir.

c=

v

yalitim

Sekil 4.20 : Govde i¢ yiizeyi ve kanard icerisindeki sensér konumlarinin

sematik gosterimi.

Flizeye ait ugus yoriingesinin boyutsuz haldeki gosterimi Sekil 4.21°de verilmistir.

Toplam ugus siiresi dakikalar mertebesinde olup maksimum ugus hizi da ses-iistii

seviyelerdedir. Ugus boyunca hiicum agist sifirdir.

1.0

Mach / Mach,
o o o
IS o [ee]

o
(V)

0.0

o®T T TSo
N N
\
\Q
[ 4 2 ]
2 \
\( .
N
\ \
\
\ \
" \ \
] \
) \
!
N e [\ach
h I
’ I irtifa \
0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

Boyutsuz zaman

Sekil 4.21 : Boyutsuz ugus profili.
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Sisteme ait ugus yoriingesi ve ugus hizi kullanilarak AeroheataBS ile zamana bagl i¢
yiizey sicakligi ve 1sil yalitimin aginma degeri hesaplanmistir. Hesaplamalarda
zaman adimi 1 ms ¢oziim agt 0.2 mm olarak kullanilmistir. Gévde ve kanard
malzemesi ¢eliktir. Kullanilan malzeme 6zellikleri Cizelge 4.2°de verilmistir. Metal
malzeme ozelliklerinin sicaklik ile degisimi ihmal edilmistir. Isil yalitim igin

kullanilan k ve cp degerleri ise Sekil 4.22°de verilmistir.

Cizelge 4.2 : Uguslu test dogrulama modeli malzeme 6zellikleri.

Parametre | Gévde | Kanard | Yalitim
k (W/mK) | 51 25 | Sekil 4.22
Co (kgK) | 486 | 460 | Sekil 4.22
p (kg/m®) | 7850 | 7800 1400
Q* (kJ/kg) - - 95
£ () - . 0.9
0.6 2000
- - - - - e .
05 _ ~ 1750
2 7
7
2 o ’ -
< y <
3€ 0.4 y 1500 — 5
£z / ¥
2 / ©
= 03— 1250
— /-/ = [s1l iletim katsayisi
= = Ozgiil 1s1
0.2 1000
0 100 200 300 400 500 600
Sicaklik (°C)

Sekil 4.22 : Uguslu test dogrulama modeli 1s1l yalitim 6zellikleri.

Govde i¢ yiizey ve kanard i¢i sicakliklarin AeroheataBS sonuglar ile kiyaslamalari
boyutsuz olarak Sekil 4.23 ve Sekil 4.24’te verilmistir. Kiyaslamaya kanardlardan
aliman Ol¢iimler de dahil edilmistir. Sekil 4.23 incelendiginde AeroheataBS

sonuglarinin dl¢tim verisi ile olduk¢a uyumlu oldugu goériilmektedir. Maksimum hata
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%10’dan daha azdir. Yalitim ile govde arasindaki 1s1l temas direnci, kullanilan gegis
kistast ve malzeme Ozelliklerinin aradaki farkin nedeni olabilecegi
degerlendirilmistir. Ayrica sicaklik sensorii ile gévde arasinda olusan 1si1l temas

direncinin de Ol¢iim sonuglarinin daha diisiik olmasinda bir etken olabilecegi

distiniilmektedir.
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Sekil 4.23 : Govde sicakliginin AeroheataBs ile kiyaslamasi.
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Sekil 4.24 : Olgiilen kanard sicakliklarinin AeroheataBS sonuglari ile
kiyaslamasi.

Sekil 4.24 incelendiginde kestirim sonuglari ile 6l¢im sonuglart yonelim olarak
oldukca uyumludur. Birbiri ile simetrik olmasina ragmen farkli sicaklik 6l¢iimlerinin
elde edilmis olmasi kanardlar arasinda tolerans ve iretim kaynakli farkliliklarin

olabilecegini akla getirmektedir. Kiyaslama sonucunda AeroheataBS’in sadece flize
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govdesi icin degil kanard sicakliklarinin da kestiriminde kullanilabilecegi

degerlendirilmistir.

Hesaplanan asmmma miktarlarinin zamana bagh degisimleri ise Sekil 4.25’te
verilmistir. Grafik incelendiginde aerodinamik 1sinmanin yiiksek oldugu ucgus
zarfinda 1s1l asinma artmaktadir. Daha yiiksek aerodinamik 1sinmaya maruz kalan

kanard bolgesinde 1s1l aginma da fazla olmaktadir.
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Sekil 4.25 : Yalitim kalinliklarinin zamana bagl degisimi.
4.6 FIAT ile AeroheataBS Sonug¢larinmin Kiyaslanmasi

Uzaydan toz toplamak icin NASA tarafindan gelistirilen Stardust uzay aracinin 1s1l
koruma sistemi olan PICA malzemesinin agik kaynaktan bulunan ark-jet test
sonuglar1 ve ayni testin FIAT yaziliminda hesaplanmis verileri kullanilarak bir
kiyaslama ¢aligmasi yapilmistir. PICA malzemesine ait 6zellikler 77 nolu kaynaktan
test verileri ve FIAT sonuglar1 ise 78 nolu kaynaktan alinmistir. Kiyaslama igin

dikkate alinan test kosullar1 Cizelge 4.3’te verilmistir.

Cizelge 4.3 : Ark-jet test kosullari [77].
Qew (MW/M?) | p (atm) | Hiot (MIKG) | tmax (5)

5.8 0.45 29.5 15

Ark-jet test diizenegi, iki elektrot arasindaki bir elektrik arkiyla gaz sicakliklarinin
cok yiiksek seviyelere cikartildigi ve ses {istii hizlara genisletildigi bir test
diizenegidir. Bir liile icerisinden numuneye dogru hareketlendirilen gazin numune

yiizeyinde yiiksek sicaklik ve basing olusturulmasiyla aerodinamik isinma yapay
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olarak elde edilmektedir. NASA’nin sahip oldugu en yiiksek kapasiteli ark-jet test
diizenegi 60 MW kapasitesiyle IHF 'dir. Uzay mekiklerinin atmosfere tekrar girisleri
sonrast maruz kaldiklar1 en yiiksek aerodinamik isinmayr modellemek amaciyla
gelistirilmistir. Diizenekte hava ve argon gazlarinin karisimi kullanilmaktadir. 1 bar
ile 10 bar basing araliginda ve 7 MJ/kg ile 46 MJ/kg toplam entalpi araliginda

calismaktadir. Diizenege ait sematik ve genel goriiniimler Resim 4.3’te verilmistir.

argon air or nitrogen argon test article

YREENTTE /,([

Resim 4.3 : a) IHF sematik gosterimi b) Diizenege ait genel goriiniim c)Test

numunesi genel gériiniimii [79].
PICA diisiik yogunluklu ve 1s1l asinma 6zelligi gdsteren bir yalittm malzemesidir.
Karbon elyaflarin fenolik regine ile birlikte kullanilmasiyla elde edilmektedir.
Stardust uzay aracinin Diinya’ya geri doniisii esnasinda maksimum 10 MW/m? 1s1
akisina ve 28 kPa durma basincina maruz kalmistir [80]. Ayrica yapilan ark-jet
testleri ile malzemenin 16 MW/m? 1s1 akisina ve 130 kPa durma basmcima dayanikh
oldugu gozlemlenmistir [81]. Bu kabiliyeti ile NASA’nin gezegenler arasi yolculuk
yapan yiikksek hizli sistemlerinde 1s1l koruma sistemi olarak kullanilmaktadir.
Curiosity kesif aracini Mars’a ulastiran MSL uzay aracinda kullanilan PICA

malzemesinin genel goriiniimii Resim 4.4’te verilmistir.
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Resim 4.4 : MSL uzay aracinda PICA malzemesi genel gériiniimii [82].

Dogrulama calismast kapsaminda AeroheataBS tarafindan kullanilan yiizey 1s1 akisi
ark-jet test kosullar1 igin gegerli olan Esitlik (4.1)’de verilen matematiksel ifade ile

modellenmistir.

TW
) —o0e(Ty — T3 (4.1)

tot

" c
= 1 S
N9cw ( H

Hesaplamalar bir boyutlu olarak yapilmis olup alt ylizey adyabatik kabul edilmistir.
PICA igin 6zgiil 1s1 ve 1s1l iletim katsayisinin sicakliga bagl degisimi Sekil 4.26°da
verilmistir. Malzeme yogunlugu Esitlik (2.52)’de verilen Arrhenius bagintisindan
hesaplanmakta olup kullanilan katsayilar1 Cizelge 4.4’te verilmistir. Yiizey 1s1mim
katsayisi olarak 0.9 kullanilmigtir. Kullanilan efektif bozunma isisinin sicak duvar
1s1 akisina bagl degisimi Sekil 4.27’de verilmistir. Numunenin baslangi¢ sicakligi

300 K olup ilk boyu 27.4 mm’dir.
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Sekil 4.26 : PICA 1s1l ozellikleri [77].
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Cizelge 4.4 : PICA malzemesine ait Arrhenius denklemi katsayilari [77].

Bilesen B(l/s) | ¥ ()| ERK) | po(kg/m®) | p.(kg/m?)
1 (regine bileseni) | 1.40x10* | 3 8555.6 229 0
2 (recine bileseni) | 4.48x10° | 3 | 20444.4 972 792
3 (karbon fiber) 0 0 0 160 160
600

500 /7 \\
/
/

D
o
o

(MJ/kg)
g

Etkin bozunma 1sis1, Q*

200 /
100
0
0 10 20 30 40
Tasimim 1s1 akist (MW/m?)

Sekil 4.27 : PICA etkin bozunma 1s1s1 [77].

AeroheataBS ile hesaplanmis 15. saniyeye ait kalinlik boyunca sicaklik ve yogunluk
degisimi Sekil 4.28de verilmistir.
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Sekil 4.28 : 15.saniyede kesit boyunca sicaklik ve yogunluk degisimi.

Test 6l¢iimii, FIAT ve AeroheataBS ile hesaplanan yiizey sicakliginin zamana baglh
degisimi Sekil 4.29°da verilmistir. Ol¢iim ve FIAT sonuglar1 78 nolu kaynaktan
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almmistir. Sonuglar incelendiginde AeroheataBS sonuglari ile FIAT sonuglarinin
olduk¢a uyumlu oldugu gozlemlenmektedir. Her iki ¢oziicii de yiizey sicakligini
yiiksek tahmin etmektedir. iki yazilim sonucu arasindaki fark %35°ten azdir. 78 nolu
kaynakta FIAT ortaminda girdi olarak kullanilmis malzeme ozellikleri
belirtilmemistir. Bu sebeple iki ¢oziicii arasindaki farkin sebebi tartismaya agiktir.
Yiiksek sicakliga dayanikli ablatif malzemelerin 1s1l 6zellikleri gizlilik nedeniyle agik
kaynaklarda yer almadigi igin ¢Oziiciiler arasinda kiyaslamali bir ¢alisma yapmak her
zaman zor bir istir. Hesaplanan ylizey sicakligi ile 6l¢iim verisi arasindaki fark
maksimum %10’dur. ki boyutlu etkilerin dikkate alinmamasi, reaksiyon tirlinii
gazlarin yiizey dogru olan hareketleri sirasinda enerji sogurmasi ve termo-kimyasal
etkilerin farkin sebebi oldugu diisiiniilmektedir. Hesaplanan 1s1l aginma ile 6l¢iim
verisinin kiyaslamasi ise Cizelge 4.5°te verilmistir. Isil asinma a¢isindan da
sonuclarin kabul edilebilir seviyede yakin oldugu gorilmektedir. Kiyaslama
sonuglari incelendiginde termo-kimyasal bozunma yaklagiminin 6n tasarim asamasi

icin gerekli olan hassasiyette kestirim yapabildigi degerlendirilmistir.
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Sekil 4.29 : AeroheataBS sonuglarinin test ve FIAT sonuglari ile
kiyaslanmasi.

Cizelge 4.5 : Asinma sonuglarinin kiyaslanmas.

Deneysel 1s1l asinma | Hesaplanan 1sil asinma | Yiizde fark
(mm) (mm) Q)
2.70 2.56 -5.2%
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4.7 Yer Testleri ile AeroheataBS Sonug¢larinin Kiyaslanmasi

Kullanilan termo-kimyasal asinma yaklasimin dogrulanmasi igin yiiksek 1s1 akisi
altinda testler gergeklestirilmistir. Bu testlerde silindirik sekle sahip ablatif bir
malzemeye yiiksek seviyede 1s1 akist uygulanmis olup malzeme dis yiizeyinden
termal kamera ile, malzeme yiizeyinden 10 mm derinlikten ise K tipi 1silgift ile
sicaklik 6lglimii alinmistir. Toplam 1s1 akisinin uygulama siiresi 14 saniye olup soguk
duvar 1s1 akis1 4.52 MW/m? degerindedir. Toplam numune uzunlugu 30 mm numune
capt ise 32 mm’dir. Test yapilandirmasinin ve sicaklik 6l¢iim noktalarinin sematik

gosterimi Sekil 4.30°da verilmistir.

e o

\ numune / \

numune tutucu /

Sekil 4.30 : Test yapilandirmasinin 6l¢eksiz sematik goriiniimi.

Test numunesi matris malzemesi fenolik regine, takviye malzemesi de silika fiber
olan silika-fenolik malzemedir. Analizlerde kullanilan 1s1l 6zellikler Sekil 4.31°de,

termo-kimyasal 6zellikler ise Cizelge 4.6’da verilmistir.
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Sekil 4.31 : Silika-fenolik malzemesi 1s1l 6zellikleri.

Silika-fenolik i¢in yogunluk degisimi Esitlik (4.2)’de [83] verildigi sekilde

modellenmis olup kullanilan katsayilar Cizelge 4.6’da verilmistir.
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d _ —Ayp™ exp (— &) (4.2)
dt 0 RT '

Cizelge 4.6 : Silika-fenolik i¢in kullanilan termo-kimyasal 6zellikler [83].

Ao n Ea
(kg/m*s) | (-) | (I/mol)

Silika-fenolik | 1.94x10° | 1 | 7.9x10*

Malzeme

Test esnasinda termal kamera ile alinan sicaklik dagiliminin genel goriinimi Sekil

4.32°de verilmistir. Hesaplanan ile dlglilen degerlerin kiyaslamasi ise Sekil 4.33 ve
Sekil 4.34’te verilmistir.

Sekil 4.32 : Termal kamera dl¢lim sonucunun genel goriiniimii.

1800
1600

1000 Termal kamera
800 AeroheataBS

Sicakhik (°C

0 5 10 15
Zaman (s)

Sekil 4.33 : Hesaplanan yiizey sicakliginin termal kamera verisi ile
kiyaslanmasi.
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Sekil 4.34 : Numune yiizeyinden 10 mm derinlikteki nokta igin 6l¢iim ve
analiz sonuglarinin kiyaslanmasi.

Kiyaslama sonuglart incelendiginde yiizey sicakliklarinin birbiri ile oldukga uyumlu
olduklar1 goriilmektedir. Numune igerisindeki Ol¢iim noktasi ig¢in yapilan
kiyaslamada goriilen maksimum 15 °C olan farkin sebepleri arasinda hesaplamalarin
bir boyutlu yapilmasi ve dikkate alinmayan 1sil¢ift ile yiizey arasindaki temas

direncinin olabilecegi degerlendirilmistir.

Sonug olarak silika-fenolik malzemenin termo-kimyasal 6zellikleri kullanilarak yer
testi kosullar1 AeroheataBS ortaminda modellenmis ve ulasilan sonuglarin test

sonuglari ile kabul edilebilir seviyede tutarli oldugu goriilmiistiir.
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5. HESAPLAMALI AKISKANLAR DINAMIiGi ANALIiZLERIiYLE
AeroheataBS DOGRULAMA CALISMALARI

5.1 Analiz Modeli ve Smr Sartlar:

AeroheataBS dogrulama galismalar1 kapsaminda, STAR-CCM+ yazilimi1 kullanilarak
gevsek baglasimli eksenel simetrik aerodinamik 1sinma analizleri yiiriitilmustiir.
STAR-CCM+ bir¢ok farkli akis ¢esidinin i¢ ve dis akis problemlerini farkli

rejimlerde modelleyebilen ticari bir Hesaplamali Akiskanlar Dinamigi yazilimidr.

Gevsek baglasimli analizlerde akis ¢oziimii daimi rejimde, kati tizerindeki ¢6ziim ise
zamana bagli gegici rejimde yapilmaktadir. Akis analizlerinde ylizey boyunca
degisen 1s1 transfer katsayis1 ve smir tabaka referans sicakligi bir dosya iizerine
yazilarak kati modele aktarilmaktadir. Kat1 model iizerinde belirlenen zaman adimi
sonunda ulasilan sicaklik dagilimi bir sonraki adimda akis analizi i¢in duvar sinir
kosuluna ait sicaklik dagilimi olmaktadir. Kullanilan yontemin sematik gdsterimi
Sekil 5.1°de verilmistir [84]. Bu yontemde kati analizinden akis analizine sicaklik
bilgisi, akis analizlerinden kat1 analizine ise yiizey boyunca degisen 1s1 akisi bilgisi

takip eden sirayla aktarilmaktadir.

daimi rejim T daimi rejim
> A

daimi rejim

Sekil 5.1 : Gevsek baglasimli analiz yonteminin sematik gosterimi [84].

83



Belirtilen analiz yonteminde izlenen yollar su sekildedir:

Kaymazlik duvar smir kosulunun uygulandigi yiizeye, baslangic kosulu
sicaklik degeri tanimlanmaktadir.

Tanimlanan yiizey sicakligi ve serbest akis 6zellikleriyle duvar boyunca is1
akis1 dagilimi daimi rejimde yiiriitiilen akis analizleri ile elde edilmektedir.

Is1 transferi katsayisi ve karsilik gelen referans sicaklik kati analiz modeline
aktarilarak dis yiizeye taginim sinir sart1 olarak tanimlanmaktadir.

to anindan totAt; anina kadar sonlu elemanlar yontemiyle 1s1l analiz
yiriitiilerek t; aninda gévde tizerinde olusan sicaklik dagilimi bulunmaktadir.

t; anindaki dis yiizey sicaklik dagilimi, akis analiz modeline aktarilarak
kaymazlik duvar siir kosulunun uygulandigr ylizeye tanimlanmaktadir.
Tanimlanan yiizey sicakligi ve serbest akis kosullariyla duvar boyunca 1s1
akist dagilimi daimi rejimde yiiriitiilen analizler ile hesaplanmaktadir.

Is1 transferi katsayis1 ve karsilik gelen referans sicaklik kati analiz modeline
aktarilarak dis yiizeye taginim sinir gart1 olarak tanimlanmaktadir.

Bu adimlar toplam ugus siiresi erisilene dek devam etmektedir.

Hesaplamali Akiskanlar Dinamigi analizlerinde o6rnek bir model kullanilmistir.

Kullanilan modelin burun kiitliik yarigapt 10 mm, toplam uzunlugu 800 mm, duvar

kalinligr 5 mm’dir. Koniklik acist 8.7°, ¢ap 140 mm’dir. Kullanilan modelin

boyutlar1 ve genel goriiniimii Sekil 5.2°de verilmistir.
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Sekil 5.2 : Kat1 modelin boyutlari ve genel goriiniimii.
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Malzeme olarak aliiminyum kullanilmis olup 6zellikleri Cizelge 5.1’de verilmistir.

Malzeme Ozellikleri kullanilan yazilimin veri tabanindan ¢ekilmistir.

Cizelge 5.1 : Govde malzemesi 6zellikleri.
k (W/mK) | ¢, (J/kg K) | p (kg/m®)
237 903 2702

Akis analizinde, kati modelin akis ile temas eden dis ylizeyine kaymazlik duvar sarti
atanmigtir. Modelin boyu L olarak alindiginda, modelin 6n tarafinda 1 L kadar,
arkasinda ise 10 L kadar bir mesafe analize dahil edilmistir. Ust sinirin merkez
eksenine olan uzakligi ise 12 L kadardir. Serbest akis sinir sart1 icerisine Mach sayist,
sicaklik ve basing bilgisi atanmistir. Serbest akis sicakligi sabit 300 K, basinci ise
sabit 101325 Pa olarak alinmistir. Merkez eksenine, eksen sinir sarti tanimlanmaistir.

Akis modelinde kullanilan sinir kosullar1 sematik olarak Sekil 5.3’te verilmistir.
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Sekil 5.3 : Akis alan1 sinir sartlart.

PR

Akis analizlerinde zamana bagli yoriingenin degistigi durumlarda analiz edilen
duruma ait ugus hizinin ve bulunulan irtifaya denk gelen serbest akis 6zelliklerinin
kullanilmas1 gerekmektedir. Yiiriitiilen analizlerde zamana bagli olarak degisen ugus
hiz1 kullanilmigtir. Daimi rejim akis analizlerinde kullanmak {izere, ugus hiz1 1
saniye zaman adimiyla ayriklastirllmistir. Hedeflenen ve analizlerde modellenen

ucus hizlariin kiyaslamasi Sekil 5.4’te verilmistir. Dokuz saniyelik ugusun
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modellenmesi i¢in 9 farkli kosul altinda daimi rejimde akis analizleri

gerceklestirilmistir.
7
6 i\ 4
~
~ ~
5 A7 ——o—¢
_ ¢ ——9 Dl N
<4 v z ? >0
Z o— 0
z 3 ’ = = hedeflenen ugus hizi
@ 7
< *— —@&— modellenen ugus hiz1
© 2
7
= o*—>—0
1
0
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9
Zaman (s)

Sekil 5.4 : Ugus hizinin zamana bagli degisimi.
5.2 Coziim Ag Hassasiyet Calismasi

Hesaplamali Akiskanlar Dinamigi analizleri ile aerodinamik 1sinmanin hesaplanmasi
her zaman oldukga zor bir konu olmustur [36]. Hesaplama sonuglarini etkileyen en
onemli faktorlerin basinda akis alaninda duvar iizerinde yer alan ¢6ziim aginin ilk
hiicre yiiksekligi gelmektedir [36]. Gereginden fazla sayida ¢Oziim agmin
kullanildig1 analizlerde ¢6ziim siiresi uzayacak, gereginden az sayida ¢oziim agi
kullanildig1 analizlerde ise sonuglarin dogruluk seviyesi diisecektir. Bu sebeple
¢Ozlim siiresi de gozetilerek en uygun ¢6ziim aginin kullanilmasi 6nem arz

etmektedir.

Tiirbiilanslt smir tabaka, farkli tiirbiilans Ozellikleri gosteren birka¢ bdolgeden
olugmaktadir. Tirbiilansli sinir tabakanin igerisinde duvar yakininda ¢ok kiiciik
kalinlikta viskoz alt tabaka bulunmaktadir. Sinir tabaka icerisinde akisin tiirbiilansl
oldugu bolge ise tam tilirbiilansli bolge olarak adlandirilmaktadir. Bu iki bdlgeyi
birbirine baglayan bolge ise ara bolgedir. Sinir tabaka igerisinde bulunan bolgelerin
belirlenmesinde kullanilan boyutsuz hiz ve duvara dik boyutsuz uzakligin

matematiksel ifadeleri Esitlik (5.1) ve Esitlik (5.2)’de verilmistir.
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+ = 5.1
u ” (5.1)
+ Uy

yi=y; (5.2)

Yiizey kayma gerilmesinin yogunluga olan orani olan siirtiinme hizinin matematiksel

ifadesi ise Esitlik (5.3)’te verilmistir.

u = | (5.3)

Sinir tabaka igerisindeki bolgelerin duvara dik boyutsuz mesafeye bagli degisimleri
Cizelge 5.2°de verilmistir. y* degerinin 500’ten biiyiik oldugu bélgeler dis bolge,

kiigiik oldugu bolgeler ise i¢ bolge olarak da isimlendirilmektedir.

Cizelge 5.2 : Sinir tabaka bolgelerinin y* degerine bagl degisimi [85].

Kosul Matematiksel ifade Bolge
yt<2~8 ut =y* Viskoz alt bolge
2~8 <yt <2~50 | ut = 5.0lny* — 3.05 | Ara bolge

yt>~50 ut = 2.5lny* + 5.5 | Tam tiirbiilansh bolge

Tirbilanslt sinir tabaka igerisindeki bolgeler ile boyutsuz hiz ve duvara dik boyutsuz
mesafenin arasindaki iliskiyi tanimlayan logaritmik duvar kanunun sematik olarak

gosterimi Sekil 5.5’te verilmistir [85].

10 +

u'!
P — I¢ bolge { = Dis bolge

L
|
|
|

15 1 |
|
| .
l,
|

25 |
Viskoz Ara . | -
=it bolge = polge _,.,i Tam tgjl;;léansh S
20 { ‘ |
F‘J ; |
|
.” e - i
|
|
|
|
|
|

+

A

1 10 100 1000
Sekil 5.5 : Logaritmik duvar kanunu.

87



Aerodinamik 1smnma smir tabaka igerisinde duvara dik dogrultudaki sicaklik
gradyanina dogrudan bagli oldugu igin olusturulan ¢éziim aginin simir tabaka
igerisindeki sicaklik degisimlerini yakalayacak sekilde olusturulmasi gerekmektedir.
Ayrica tirbiilans vizkositesi hiz 6lgeginin ve uzunluk O6l¢eginin tahmin metotlar
tiirbiilans modellerinde farklilik gosterdigi i¢in kullanilan tiirbiilans modeline uygun
y" degerinin kullanilmasi gerekmektedir [36]. Bu sebeple aerodinamik i1sinmanin
hesaplanmasinda tiirbiilans modeli ile beraber segilen modele uygun y* degerini
saglayacak ¢oziim aginin elde edilmesi onemlidir [36]. Tek basina higbir tiirbiilans
modeli, biitlin akis problemleri icin evrensel olarak {iistiin kabul edilmemistir.
Tiirbiilans modeli se¢imi, akisin kapsadigi fizik ve bu fizige 6zgli uygulamalar,
istenilen dogrulugun seviyesi, halihazirdaki hesaplama kaynaklari ve analiz icin
eldeki zaman gibi birtakim faktorlere baghdir. Sinir tabakanin tamamen
¢oziimlemesi hedeflendiginde y* degerinin 5’ten kiigiik olmas1, duvar fonksiyonlari
yardimiyla modellendigi durumlarda ise y* degerinin 30°dan fazla olmasi
onerilmektedir. Ara bolgeye denk gelen bir y* degerinin kullanimi tavsiye
edilmemektedir [86]. Viskoz alt tabakanin ¢oziimlendigi diisiik Reynolds sayili duvar
yakini sayisal ag ve yiiksek Reynolds sayili duvara yakin ¢6ziim i¢in uygun sayisal

aglarin sematik gosterimi Sekil 5.6’da verilmistir.

‘%v :
7
T

~30 < y* <~300 ytiZ b

-~

N

00,000 2

\

|

Sekil 5.6 : Smir tabaka ¢oziimlemesine yonelik farkli ¢6ziim ag
yaklagimlari.

Farkli y* degerlerinin aerodinamik 1sinmanin yiizey boyunca degisimine olan etkisini
inceleyebilmek i¢in ¢oziim ag1 hassasiyet calismasi yiiriitiilmiistiir. Calisma
kapsaminda modelin konik kismi kullanilmis olup ugus hizi Mach sayisinin 2 ve
duvar sicakligmin 300 K oldugu durum altinda daimi rejimde HAD analizleri
yapilmistir. Kullanilan y+ degerleri Cizelge 5.3’te verilmistir. Analizler neticesinde

elde edilen 1s1 akis1 dagilimlar1 ise Sekil 5.7°de verilmistir.
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Cizelge 5.3 : Coziim ag1 hassasiyet ¢alismasi y+ ve ilk hiicre yiikseklik

degerleri.
Analiz . f1k hiicre yiiksekligi . . f1k hiicre yiiksekligi
no y (m) Analiz no y (m)
1 ~0.1 1x10’ 4 ~8.7 1x10°
2 ~0.9 1x10° 5 ~36 5x10°
3 ~4.3 5x10° 6 ~100 1.5x10*
450
—y'=0.1 —y=0.9
\ —yi=43 ——yi=8.7
400 — y'=36 =100 H
g
-2 .
&£ 350 ~— S—
z —
% \\ |
= 300
250
0.1 0.15 0.2 0.25 0.3 0.35 0.4
X (m)

Sekil 5.7 : Farkli y+ degerleri i¢in 1s1 akisinin konuma bagli degisimi.

Sekil 5.7 incelendiginde, y* degerinin 0.9 ve 0.1 oldugu analiz sonuglar1 arasinda en
fazla 9%3’lik bir fark goriilmektedir. Bu kosullarda smir tabaka tamamen
¢ozlimlenmis olup duvar fonksiyonu kullanilmamistir. Duvar fonksiyonlarinin
kullanildig1 ve tam tiirbiilansh bdlgeye denk gelen, y* degerinin 36 ve 100 oldugu
analizlerin sonuglar1 birbiri ile neredeyse aynidir. Bu analiz sonuglari ile y* degerinin
0.1 oldugu analiz sonucu arasinda en fazla %4 civarinda bir fark goriilmektedir. Bu
durum tam tiirbiilansh bolgeye denk gelen y* kullaniminda duvar fonksiyonlari ile
sinir tabakanin ¢6ziimlendigi sonuglara yaklagilabildigini gostermektedir. Ara
bolgeye denk gelen y* degerinin kullanildig1 analizlerde ise fark %23 seviyelerine
kadar artmaktadir. Bu durum 88 nolu kaynakta bahsedilen ara bolgeden kaginma

Onerisini desteklemektedir.
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5.3 Akis Analizi Coziim Agy, Is1 Transfer Katsayisi ve Tiirbiilans Modeli

Akis alani i¢in ¢oziim ag1 olusturulurken gévde tlizerinde belirli bir mesafe boyunca
dortgen elemanlar, sonrasinda ise cokyiizlii (polyhedral) elemanlar kullanilmustir.
Kat1 analiz modelinde de ¢okyiizlii elemanlar kullanilmistir. C6ziim aglariin genel
goriiniimii Sekil 5.8 ve Sekil 5.9°da verilmistir. C6ziim aglarina ait diger detaylar ise
Cizelge 5.4’te verilmistir. Coziim ag1 olusturulurken tiim yoriinge boyunca govde

lizerinde y* degerinin 2’den kiigiik olmas1 saglanmustir.

Sekil 5.8 : Akis analiz modeli ¢6ziim agmin genel goriintimd.

Sekil 5.9 : Kat1 analiz modeli ¢6ziim aginin genel goriiniimii.

Cizelge 5.4 : Coziim ag1 detaylar:.

Prizma katmani toplam Prizmatik Ik hiicre Toolam
Bolge kalinlig1 genisligi P
katman sayis1 eleman sayisi
(mm) (um)
Akig 3 60 40 202415
Kati - - - 18677
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Kat1 iizerinde 1sil analiz yiiriitebilmek i¢in Hesaplamali Akiskanlar Dinamigi
analizleri ile bulunmus 1s1 transfer katsayisinin ve referans sicakliginin kati modele
aktarilmasi gerekmektedir. Star CCM+ yaziliminda dort farkli 1s1 transfer katsayisi

yer almaktadir. Bunlar:
e Yerel 1s1 transfer katsayisi (local heat transfer coefficient).
e Tanimlanmis y+ 1s1 transfer katsayisi (specified y+ heat transfer coefficient).
o [s1 transfer katsayisi (heat transfer coefficient).
o Sanal yerel 1s1 transfer katsayisi (virtual local heat transfer coefficient).

Secilen 1s1 transferi katsayisinin tipi akis ¢oziimlerini etkilememektedir, ancak
gevsek baglasimli analizlerdeki gibi disa aktarilan 1s1 transfer katsayisinin uygun bir
sekilde secilmesi kati modelde hesaplanan sicakliklarin dogrulugu igin 6nem arz

etmektedir.

Is1 transferi katsayisinin hesaplanmasinda yilizeyde olusan 1s1 akist kullanilmaktadir.
Kullanilan yazilimda ylizeydeki 1s1 akist Esitlik (5.4)’te belirtildigi sekilde
hesaplanmaktadir [87].

Py, (Veu,

T, —T. 5.4
T+(y* () ( ) (>4)

q\','v = h(TW - Tref) =
Yerel 1s1 transfer katsayisinin ve karsilik gelen referans sicakligin matematiksel
ifadeleri Esitlik (5.5) ve Esitlik (5.6)’da verilmistir. Belirtilen denklemlerde y., duvar
tizerindeki ilk ¢oziim agmin merkez noktasinin duvara olan dik mesafesidir.

Hesaplamalarda akis 6zellikleri bu merkez noktasinda hesaplanmaktadir [85].

pf(yc)cp,f(yc)ur
1= 5.5
T+(y* () 5)
Tref,l =Tc (5.6)

Duvar iizerindeki ilk elemanin merkez noktasi yerine, tanimlanmig bir y+
noktasindaki akis parametreleri dikkate alinarak hesaplanan 1s1 transfer katsayisinin
ve karsilik gelen referans sicaklik degerinin matematiksel ifadesi Esitlik (5.7) ve

Esitlik (5.8)’te verilmistir.
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p(yc)cp u,

2 = (5.7)
T+(y+tammlanan)
q..
Tref,z =Ty — h_vzv (58)

Is1 transfer katsayis1 segeneginde, kullanici tarafindan tanimlanan bir referans
sicaklik dikkate alinarak 1s1 transfer katsayisi hesaplanmaktadir. Bu segenege ait

matematiksel ifade Esitlik (5.9)’da verilmistir.

hy = w (5.9)

Tw - Ttammlanan

Sanal yerel 1s1 transfer katsayisinin hesaplanmasi igin 1s1 akisinin es zamanli
bilinmesine gerek duyulmamaktadir. Esitlik (5.4)’te belirtilen akis ozellikleri

kullanici tarafindan belirtilerek sanal bir deger hesaplanmaktadir.

Dogruluk ve sayisal kararlilik nedenlerinden dolayr gevsek baglasimli 1s1 transferi
analizlerinde tamimlanmig y+ is1 transfer katsayisi Ve tamimlanmis y+ referans
sicakliklarimin - kullannmi  STAR CCM+ tarafindan tavsiye edilmektedir [87].
Onerilen y* degeri 100°diir [87]. Bu sebeple vyiiriitiilen analizlerde tamimlanan y+ is1
transfer katsayisi ve tamimlanan y+ is1 transferi referans sicakligi parametreleri
konuma bagl olarak diga alinmis ve kati analizlerinde aerodinamik isinma sinir

kosulu olarak uygulanmaistir.

Akis analizlerinde akiskan olarak hava kullamlmistir. Ideal gaz varsayim
yapilmistir. Viskozite ve 1sil iletim katsayilarinin sicaklikla degisimi i¢in Esitlik
(5.10) ve Esitlik (5.11)’de belirtilen Sutherland formiilleri kullanilmistir. Ozgiil 1s1nin
sicakliga bagli matematiksel ifadesi ise Esitlik (5.12)’de verilmistir.

T )3 (273.15 + 111)

_ -5
w=1716x10 (273.15 T+ 111 (5-10)
¢ = 002614 T )3 (273.15 + 194) ‘11
T 273.15 T + 194 1)

c,(T) =909.5 + 0.327T — 1.027x107%T% 4+ 1.5x1078T3 — 8.023x10713T*  (5.12)

STAR-CCM+ yazilimi kiitle, momentum ve enerjinin sakinim denklemlerini

sikistirilabilir ve sikistirillamaz akiglar i¢in es zamanhi ¢6zmektedir. Coziilen
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denklemlerin en genel halleri sirasiyla Esitlik (5.13), Esitlik (5.14) ve Esitlik
(5.15)’te verilmistir [87].

ap _
% +V(pv) =0 (5.13)
a(;tv) +V(pv®v) =V.0+f, (5.14)
a(gf) + V(pEv) = f,v+ V(v.0) = V.q + Sg (5.15)

Yukarida verilen denklemlerin dogrudan ¢oziimii miimkiin olmadigindan Reynolds
Ortalamali  Navier-Stokes (RANS) yaklagimiyla ortaya ¢ikan Reynolds
gerilmelerinin  modellenmesi gerekmektedir. Bu modelleme icin Hesaplamali
Akigkanlar Dinamigi alaninda farkli tiirbiilans modelleri kullanilmaktadir. Bu
modellerden birisi olan SST Kk-o tirbiilans modeli yiiriitilen analizlerde

kullanilmuastir.

Standart k-o modeli tiirbiilans viskozitesini tiirbiilans kinetik enerji, k ve tiirbiilans

frekansi, o ile iligkilendirerek Esitlik (5.16)’da gosterildigi gibi modellemistir.

k
He=p— (5.16)
Tiirbiilans kinetik enerjisi ve tiirbiilans frekansi i¢in iki ayrt denklemin ¢oziimii
gerekmektedir. Tirbiilans kinetik enerjisi denklemi Esitlik (5.17)’de, tiirbiilans
frekans denklemi ise Esitlik (5.18)’de verilmistir [87].

d(pk) N d(pu;k) 3
ot ox;
d(pw) N d(pyjw) _

at aX]

9] ok
ox; l(u + Oplte) a—le + P — B pwk (5.17)

0 ow
3% l(u + 0y le) a—le + P, — Bpw? (5.18)
Yukarida verilen ifadelerde Py ve P, tiretim terimleri olup standart k- ve SST k-
modellerinde farklilik gostermektedir. Menter, standart k-o modelinin ve yiiksek
Reynolds sayili k-¢ tiirbiilans modelini birlestirerek SST k- tiirbiillans modelini
gelistirmistir [86]. SST k-o tiirbiilans modeli, duvara yakin boélgelerde k- modelini,
tamamen tiirbiilansh bolgelerde k-¢ modelinin kullanildig1 bir yaklagimdir. Menter
tarafindan tiirbiilansli kinematik viskozite i¢in Onerilen ifade Esitlik (5.19)’da

verilmistir [86].
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p max(a,w,QF,)

v, (5.19)

Burada Q akis girdabinin siddetidir. Denklemde yer alan a; katsayisinin degeri
0.31°dir. F, ifadesi harmanlama fonksiyonu olup matematiksel ifadesi Esitlik
(5.20)’de verilmistir.

2

2Vk 500v>

Froy’ v (5.20)

F, = tanh maks(
Dort farkl: tiirbiilans modeli arasindan SST k- @ modelinin yiiksek hizli aerodinamik
1sinma probleminde daha dogru sonug verdigi 36 nolu kaynakta incelenmistir. SST
k-o tiirblilans modelinin ayrintilar1 ve model katsayilar1 ise 86 nolu kaynakta yer

almaktadir.

5.4 HAD Sonuglari ve Sonuglarin AeroheataBS ile Kiyaslanmasi

Akis analizleri ile bulunan sonuglardan serbest akis Mach sayisinin 2.5 M ve 6 M
oldugu kosullara ait Mach sayist ve sicaklik dagilimlar1 Sekil 5.10 ve Sekil 5.11°de

verilmigtir.

Y
2

Temperature (K)
25 490.

X 232,59 318.42 404, 08 575.92 661.75

Mach Number
0.00010825 0.61173 1.2233 1.8350 2.4466 3.0582

[»:.‘<
x

Sekil 5.10 : My,= 2.5 i¢in a) sicaklik dagilimi b) Mach sayis1 dagilima.
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Temperature (K)
30.5 143

X 222.74 626.63 103 4.4 18383 2242.2

Mach Number
X 0.00010525 14109 2.5216 4.232

5.6431 7.0539

Sekil 5.11 : M= 6.0 i¢in a) sicaklik dagilim1 b) Mach sayis1 dagilimi.

Aerodinamik 1sinma neticesinde kati analiz modeli {izerindeki olusan sicaklik
dagilimi sonlu elemanlar yontemiyle STAR-CCM+ yazilimi kullanilarak
hesaplanmistir. Dokuz farkli analiz gergeklestirilmistir. Daha 6nce de belirtildigi gibi
Sekil 5.4’te gosterilen sabit hizlar altinda analizler yapilmistir. Her bir analizin
toplam siiresi 1 saniye olup ¢6ziim esnasinda kullanilan zaman adimi 0.05 saniyedir.
Ucusun 4. 6. ve 9. saniyelerine karsilik gelen sicaklik dagilimlart Sekil 5.12°de
verilmistir. Sicaklik dagilimlart incelendiginde en yiiksek sicakliklara burun
bolgesinin ulasti1 gozlemlenmektedir. On kisimda olusan sok dalgasi bu bdlgenin
arka kisimlara gore daha yiiksek sicakliklara ulagsmasina neden olmaktadir. Isinin
yaymimina baglh olarak zaman ilerledikce i¢ bolgelerde de sicaklik artisi
goriilmektedir. Konik bolgede silindirik bolgeye gore sicaklik seviyeleri beklendigi
iizere daha yiiksektir.

Farkli ucus hizlarinda govde yiizeyinde olusan sicaklik dagiliminin burundan
mesafeye bagli degisimi Sekil 5.13’te verilmistir. Beklendigi {lizere yiizey sicakligi

burundan arkaya dogru gittik¢e azalmakta ve duvar kalinligi azaldik¢a artmaktadir.
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i Ternperature (K)
2 x 202.22 305.62 208.02 312.43 31583 31822
t=4 s. |
Temperature (K)
Y 343.87 4651 94 580.02 626 10 816.18 23425
Z X
-
t=6s. |
Y Temnperature (K)
h" 399.93 657.12 914.32 1171.5 1428.7 1685.9
t=9 s. s I
‘:f?- Temperature (K)
v 509.78 666.54 §23.90 98096 11380 1295.1
e

Sekil 5.12 : 1., 4., 6. ve 9. saniyede kati model tizerinde olusan sicaklik

dagilima.
1900
1700
\ —M 0o=1.5 =—M 00=2.5
1500 —M ®0=3.5 =——M 00=4.5

—M =55 ——M %=6.0

J

\

900 \\ w

I \\/a ~ -
A\ —

300
0.0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8

x (m)
Sekil 5.13 : Farkli hizlarda gévde tlizerindeki sicaklik dagilimi.
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Konik ve silindirik bolgelerde yer alan iki nokta belirlenerek AeroheataBS sonuglari
ile kiyaslama yapilmistir. AeroheataBS analizlerinde ayn1 ugus kosullar1 ve malzeme
Ozellikleri kullanilmistir. Kiyaslama yapilan noktalarin gévde iizerindeki konumlari

Sekil 5.14’te verilmistir.

nokta 1 fo)

500 mm

Sekil 5.14 : Kiyaslama noktalarinin gévde konumlarinin sematik gdsterimi.

Nokta-1 ve nokta-2 i¢in AeroheataBS ile hesaplanan sicakliklarin HAD analizleri ile

bulunmus sicakliklar ile kiyaslanmasi Sekil 5.15’te verilmistir.

1300
1200 T ==
1100 Noktal [ L = >
1000
= / Nokta 2
¢ 900 r/ =
= Y T T —
=< 800 s S
c:\s 700 ,/ 3
g / ~
600 // # [ —— AeroheataBs
500 Y 4 ..-/ = — HAD o
100 " . — -AeroheataBS | |
_‘_ﬁ . | HAFD [
300 :
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9

Zaman (s)

Sekil 5.15 : 1 ve 2 numarali noktalardaki sonuglarin zamana baglh
karsilastirilmasi.

Sekil 5.15’te verilen kiyaslama sonuglari incelendiginde AeroheataBS sonuglari ile
HAD analiz sonuglarinin olduk¢a uyumlu oldugu goriilmektedir. Mevcut ¢alismada
k-o SST tiirbiilans modelinin yaninda Spalart-Allmaras modeli de kullanilmis olup

sonuclar arasinda en yiiksek farkin %4 mertebesinde oldugu belirlenmistir.
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6. CEBIRSEL TURBULANS MODELI KATSAYILARININ ELDE
EDILMESI

6.1 Cebirsel Gecis Modellerine Genel Bakis

Laminer rejimden tiirbiilansh rejime geg¢is uzun zamandir iizerinde ¢alisilan bir konu
olmasina ragmen hakkinda oldukga kisitl bilgiler mevcuttur ve bilinen kesin tek sey
yeterince yiiksek Reynolds sayisinda gergeklestigidir [89]. Gegis problemi
uygulamali aerodinamik alaninda heniiz ¢oziilememis en dnemli problem olmaya

devam etmektedir [90].

Dogrusal kararlilik kurami ve kararsiz Navier-Stokes denklemlerinin ¢6ziildiigii DNS
yontemiyle gegis fiziginin anlagilmasi konusunda 6nemli ilerlemeler kaydedilmesine
ragmen miihendislik yaklagimlarinda basit bagmtilar hala kullanilmaktadir [90].
Gegcis probleminin dogasinin ¢ok degiskenli olmasi temel miihendislik bagintilarinin
Oonemli belirsizlikler igermesine neden olmaktadir. Belirtilen bu belirsizliklerden
dolay1, gecis modeli yerine tamamyla tiirbiilansli model tercih edildiginde de 1s1
transferi ger¢ek durumdan daha yiiksek seviyede hesaplandigi igin 1s1l koruma

sistemlerine ilave agirlik ve maliyet gelmektedir.

Gegis probleminin ¢ok degiskenli olmasi da (sikistirma etkileri, ylizey piirtizliligi,
burun kitliigi, hiicum agis1, yiizey sicakligi, yiizeyde olusan termo-kKimyasal
reaksiyonlar, basing egimi vb.) biitiin degiskenlerin tek bir modelde dikkate
alinmasinin 6niine gegmektedir. Tiim bu faktdrlerin gegis problemine olan etkisi 89
nolu kaynakta detayli bir sekilde ele alinmistir. Gegis modeli i¢in kullanilan

yontemler asagida listelenmistir.
e Dogrusal kararlilik teorisi (linear stability theory).
e DNS (direct numerical simulation).
e Deneysel cebirsel yaklasimlar.

e RANS ¢oziimleri (6rn: y-Rey ).
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Gegis kistaslarinin  hepsi ciddi smirlamalart ve yetersizligi de kendi icinde
barmmdirmaktadir [90]. Bu sebeple biitiin problemleri ¢dzen genel bir kistasin
belirlenmesi miimkiin degildir. Ornek vermek gerekirse olduk¢a yaygin kullanimi
olan y-Reg modelinin bile siipersonik hizlarda kullaniminda kisitlamalar mevcut olup

bu kisitlamalar1 azaltmaya yonelik yaklasimlar gelistirilmektedir [90].

Deneysel veriye dayali cebirsel yaklasimlar iki farkli tiirden olusmaktadir. Ilk tiir
yaklasimda gegisin basladigi nokta bulunurken, diger tiirde gegis bolgesi bir nokta
yerine bir alan olarak ele alinmaktadir. Bu iki tiir, birbiri ile harmanlanarak

kullanilabildigi gibi ayr1 ayr1 olarak da ¢6ziime dahil edilmektedir.

Gegis baslangi¢ noktasinin kestirimi igin literatiirde bir¢cok cebirsel yaklasim yer
almaktadir. Bu bagintilar genel olarak belirli bir miihendislik yaklasimi i¢in
gelistirilmistir. Akis kararsizligini ve karisikhigimi dikkate almaya yonelik yeterli
fiziksel model igermemelerine ragmen miihendislik uygulamalarinda yaygin olarak
kullanilmaktadirlar. Tiim bu yaklasimlar deneysel bir veriye sahip olup bu veriler yer
testleri ya da uguslu testler ile saglanmistir. Bu yontemlerin deneysel bir tabana
oturmast genis bir yelpaze altinda birgok problemi kapsayacak sekilde uygulanabilir
olmasina engel olmaktadir. Genellikle bu yaklasimlar yerel sinir tabaka kalinlig1 ve
akig Ozelliklerine bagh tiiretilmis olup “ayar” Xkatsayilarma sahiptirler [90].
Bagintilarin sadece integral sinir tabakaya ve sinir tabaka kenar zelliklerine bagli
elde edilmesi, tiirbiilansin gelisimini etkileyen kiigiik, orta ve biiylik siddetli bozucu
etkilerin dikkate alinmadigim1 gostermektedir. Cebirsel yaklagimlarin igerdigi

parametreler genel olarak su sekildedir:
e Sinir tabaka kenar ¢izgisi akis ozellikleri; Ue, Mg, Pe, Te VD,

e Yiizeydeki akis ozellikleri; Ty, pw, pw VD.,

e Sinir tabaka momentum kalinlig, 6; 0= Osui (1 —£= ) dy

Pele
e Gegisi tetikleyen ya da etkileyen duruma ait parametreler, duvar piirtizliiliik

etkin degeri ky,

2 2 2

v 1 . . u“+v' +w!

e Serbest akis tiirbiilans seviyesi Tu, Tu = e
oo}

Piirlizsiiz bir yiizey i¢in kullanilabilen, gegisin baslangi¢ noktasina ait momentum

kalinlig1 Reynolds sayisina ait tipik bir bagint1 Esitlik (6.1)’de verilmistir [90].
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peUc6

Regy = Aexp(BM,); Req = (6.1)

e

A ve B katsayilari i¢in farkli kaynaklarin 6nerdigi degerler Cizelge 6.1’de verilmistir.
Katsayilar arasindaki farkliligin sebebi deneysel verilerdeki tiirbiilans seviyelerinin

farkli olmasi ve bagintida dikkate alinmayan bir¢ok parametrenin daha bulunmasidir.

Cizelge 6.1 : Gegis kistas1 Katsayilari.

Kaynak A B
[91] 200 | 0.200
[92] 200 |0.187
[93] 275 |0.134

Uzay mekiklerinin 1sil tasariminda kullanilan benzer bir baginti Esitlik (6.2)’de
verilmistir. Bu bagmti riizgaralti (windward) bolgelerdeki gegis noktalarinin

kestirimi i¢in kullanilmistir [94].

Re@,tr
M,

= sabit (6.2)

Esitlik (6.2) de benzer kisitlara sahip olup, tek tip bir aracin (ABD Uzay Mekigi)
tasariminda kullanilmasi igin gelistirilmis olsa da farkli tiplerde birgok atmosfere
yeniden girig araglarinin tasariminda basariyla kullanildigr gériilmiistiir [90]. Kiit
burunlu araglarda sabit deger olarak 270 kullanilmis olup sivri ug¢lu araglarda bu

deger 100 olarak alinmistir.

Gegcis Reynolds sayisi igin kullanilabilen bir diger bagint1 Esitlik (6.3)’te verilmistir
[90]. Yiizey piiriizliliigh icin diizeltme faktorii olan Z parametresinin matematiksel
ifadesi ise Esitlik (6.4)’te verilmistir. Bu bagint1 keskin ya da kiit burunlu araglarin
hiicum agis1 igermeyen ucus kosullarinda kullanilmaktadir. Esitlik (6.3) ve Esitlik

(6.4)’te verilen 8 ve 0 sirasiyla sinir tabaka yer degistirme ve momentum kalinligini

gostermektedir.
S5* 0.34 Re(%z
Reg . = 10.7 (3) e (6.3)
Z = max{1,k,h./(6h,)} (6.4)

Konik yiizeyler i¢in kullanilan bir diger baginti ise Esitlik (6.5)’te verilmistir. Esitlik
(6.6)’da verilen A; katsayisinin degeri riizgar tiineli kosullarina bagli olarak 1400 ile
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1500 arasinda degisebilen sabit bir deger olarak alinmaktadir. Bagint1 duvar sicakligi
ile toplam sicaklik oranini kullanarak durma noktas1 sicakliginin gegise olan etkisini
de dikkate almaktadir. Ayrica smir tabaka kenar ¢izgisindeki Mach sayisinin
kullanimiyla da gegis noktasinin monoton olmayan karakteri modellenmektedir. Bu
bagmtinin kullanimi Mach sayisinin 8’den daha diisiik oldugu hizlar igin

onerilmektedir [95].

k —0.65 T -0.7

Reger =A(1+72)  (72)  expl0114(M, —3.3)° (6.5)
0
Ay
A=y (6.6)

Sivri uclu konik araglar icin riizgar tiineli ve uguslu testlerden elde edilen veriler
kullanilarak tiiretilen bir diger bagint1 Esitlik (6.7)’de verilmistir [96]. Bagint1 C, D
ve n seklinde deneysel katsayilar igermektedir. ifadede yer alan s degeri ise Esitlik
(6.8)’de verilmistir.

Reg .y = RelL10C+Ps+Es’ (6.7)
n 0.7exp(—0.05M2)
s=M, (h—w> (6.8)
e

Keskin konik araglar i¢in kullanilan en basit bagintilardan bir tanesi de Esitlik (6.9)
ve Esitlik (6.10)’da verilmistir [90].

Re,, = 5x10%, M, <14 (6.9)

Re, = 2.42 x 10°ML°15 M, > 1.4 (6.10)
Tiirbiilanslt rejime gegis bolgesinin  modellenmesi icin ¢esitli matematiksel
yaklasimlar kullanilmaktadir. Bunlardan en yaygin olarak kullanilan dogrusal
birlesim modelinde, zaman ortalamali akig alan1 laminer ve tam tiirbiilansh rejimin
birlesiminden olusmaktadir. Birlesim oranlarimi vy, aralik faktorii (intermittency

factor) belirlemektedir. Ornegin gecis bolgesinde 1s1 akist Esitlik (6.11)’de
belirtildigi gibi hesaplanmaktadir.

q!'/'v = q\'/'v,laminer(l - )/) + q\';v,tiirbiilanslly (6'11)

Aralik faktorii igin matematiksel degerler Esitlik (6.12-6.15)’te verilmistir [90].
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y=0 Z < 0; (6.12)

y = 2Z° 0<Z<0.5; (6.13)
y=1-2(Z-1* 05<Z<1; (6.14)
y=1 Z>1 (6.15)

Bu bagmtilarda yer alan Z degeri Esitlik (6.16)’da belirtildigi  gibi
hesaplanabilmektedir. Bu ifade de Rep™ veRep” gegisin basladigi ve bittigi

noktalardaki momentum kalinlig1 Reynolds sayisini ifade etmektedir.

Reg - Ree_

=———2; Rej~V2Rey 6.16
Re;-_Ree— ee \/_ 69 ( )

Belirtilen yaklasim disinda vy i¢in 6nerilen diger bagmtilar 97 ve 98 nolu kaynaklarda
belirtilmistir. Siipersonik ve hipersonik hizlar altinda elde bulunan test verileri

kullanilarak tiiretilen cebirsel gegis kistaslari ise 99 nolu kaynakta yer almaktadir.

AeroheataBS ile uguslu test verileri yardimiyla kiit burunlu konik bir sistem i¢in

Esitlik (6.1)’de verilen bagintinin katsayilari elde edilmistir.

6.2 Ugus Verisi

Siipersonik hizlarda seyreden bir cismin konik govdesinde yer alan dort farkli
konuma ait duvar sicakligi olglimleri cebirsel gegis modelinin katsayilarinin elde
edilmesinde kullanilmistir. Ol¢iim noktalarmin sistem {iizerindeki konumlarinin
sematik gdsterimi Sekil 6.1°de verilmistir. Ol¢iim noktalarmin burundan mesafeleri
ise Cizelge 6.2°de verilmistir. Olgiimlerde RTD tipi sicaklik dlgeri kullanilmustir.
Kullanilan ugus yoriingesinin boyutsuz hali Sekil 6.2°de verilmistir. Ugusun toplam

siiresi dakika mertebesinde olup ucus boyunca hiicum agis1 yaklasik sifirdir.

Sekil 6.1 : Ol¢iim noktalarinin sematik gdsterimi.

Cizelge 6.2 : Olgiim noktalarinin burundan mesafeleri.

Nokta 1 2 3 4
X (mm) 411 806 1100 1433
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1.0 /\
0.8 ~~
0.6 /
0.4
/ / Boyutsuz hiz

0.2 D/ ------ Boyutsuz irtifa
0.0
0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
Boyutsuz zaman

Boyutsuz ucus profili

Sekil 6.2 : Boyutsuz ugus yoriingesi.
6.3 Smr Tabaka Momentum Kalinhg:

Diiz plaka tlizerinden paralel akis problemlerinde sinir tabaka momentum kalinliginin
hesaplanmasinda laminer rejim i¢in Esitlik (6.15)’te verilen ifade, tiirbiilansh rejim
icin ise Esitlik (6.16)’da belirtilen ifade kullanilmustir [11,100]. Bagint1 igerisinde yer
alan akis oOzellikleri Eckert’in referans sicakliginda (T*) hesaplanarak

sikistirilabilirlik etkileri dikkate alinmastir.

X
0 = 0.664 (6.15)
JRe;
Coupp* (U*)Mx]
9:[2 eP E.u) ] (6.16)
P Ue
Esitlik (6.16)’da belirtilen katsayilar ise Esitlik (6.17-6.22)’de verilmistir.
-2 (6.17)
mENF1 '
2N
1\v+D N mn 6.18
“a= (E) [(N + DN + 2)] (6.18)
c, =1 +m)c (6.19)
c; =1 +m) (6.20)
1
Cyp=— (6.21)
C3
cs = 2.243 + 0.93N (6.22)
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Belirtilen katsayilarda yer alan N ifadesi hiz profili iissel faktorii olup 7 olarak kabul
edilmistir [11]. Sinir tabaka momentum kalinliklarinin hesaplanmasindan sonra sinir
tabaka kalinligi laminer rejim igin Esitlik (6.23) tiirblilansli rejim igin ise Esitlik
(6.24)’te belirtildigi tizere hesaplanmaktadir [11].

)
— =750 (6.23)
0

5 N+2h, 033 Us

5 =N+1+ [(Th_r + 14) <1 + 129(PT'W) Z_he (624)

6.4 Cebirsel Model Katsayillarinin Elde Edilmesi

Belirtilen 4 nokta i¢in ugus yoriingesi, hiz1 ve govde malzemesinin ozellikleri girdi
olarak kullanilarak farkli Rey parametreleri altinda AeroheataBS ile analizler
yuritiilmiistiir. Rey degeri her bir analizde degistirilerek deneme yanilma yoluyla
Olgtim verileri ile AeroheataBS sonuglarinin oOrtiistiigi deger bulunmustur. Yerel
Reynolds sayisinin tanimlanan kistastan diisiik oldugu zaman adimlarinda laminer,
biliylik oldugu zaman adimlarinda ise tamamiyla tiirbiilansli aerodinamik 1sinma
hesaplanmustir. Belirlenen kistasa ugusun iki farkli aninda ulasildigr igin ilk ulagma
ani laminer rejimden tiirbiilansa gegis, ikinci ulasma ani ise tiirbiilanstan laminer
rejime gegis, relaminarizasyon noktasit olarak alinmistir. Ugus boyunca goriilen

rejimler sematik olarak Sekil 6.3’te verilmistir.

Reynolds
sayisi 4

Zaman

Sekil 6.3 : Ucus esnasinda aerodinamik 1sinma rejimlerinin zamana bagl
degisiminin sematik gosterimi.
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Olgiim verileri ile AeroheataBS sonuglarmin 6rtiistiigii durumda dért konum igin
hesaplanmis degerler Cizelge 6.3’te verilmistir. Burundan arkaya dogru gidildikce
daha yiiksek gecis kistaslar1 altinda sonuglarin tutmasi, arka bolgelerde tiirbiilansh

akistan ziyade daha uzun siire laminer akisin goriildiigiinii géstermektedir.

Cizelge 6.3 : Tiirbiilansa gecis ve relaminarizasyon anlarinda yerel Mach
sayis1 ve sinir tabaka momentum kalinligi Reynolds sayilari.

Noktal | Nokta2 | Nokta3 | Nokta4

Ree ¢ 8x10° | 20x10" | 30x10" | 40x10’
Re€0, gecis 106 149 177 201
Me gecis 0.83 1.15 1.29 1.33
Re@,relaminarizasyon 146 197 225 254
Me relaminarizasyon 2.23 1.99 1.87 1.83

Cizelge 6.3’te verilen gecis degerlere egri uyduruldugunda ulasilan katsayilar Sekil
6.4’te verilmistir. Denklem incelendiginde daha once ifade edilen kiit burunlu konik
cisimlere ait tipik cebirsel ifadenin birebir elde edildigi goériilmektedir. Elde edilen

katsayilarin Cizelge 6.1’de verilen katsayilar ile kiyaslamasi ise Cizelge 6.4°te

verilmistir.
300
250 u
y = 39.001e11987 3
2=0.9779 N
200 ® w;
\
\\
& 150 u
y = 2595.6e1:292x
100 / R2=0.9835
® Tiirbiilansa geg¢is
50 | ™ Relaminarizasyon
Expon. (Tiirbiilansa gecis)
- - - -Expon. (Relaminarizasyon)
O I I
0.0 0.5 1.0 1.5 2.0 2.5

M

e

Sekil 6.4 : Laminer rejimden tiirbiilansa gecis aninda momentum kalinlig1
Reynolds sayisinin yerel Mach sayisina bagh degisimi ve egri uydurma
sonrasi elde edilen matematiksel ifade.
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Cizelge 6.4 : Gegis kistas1 katsayilari.

Kaynak A B
[91] 200 | 0.200
[92] 200 | 0.187
[93] 275 0.134
Mevcut ¢alisma | 39 | 1.194

Laminer rejimden tiirbiilansa gecis ve tiirbiilansli rejimden laminer rejime gegis
egrileri, 5. dereceden bir denklem kullanilarak birlestirildiginde olusan grafik Sekil
6.5’te verilmistir. Egrinin alt bolgesi laminer {ist bolgesi ise tiirbiilansli rejimin

goriildigli durumu ifade etmektedir.

300
250 WA
I’ \\
/ Y
II ‘\
200 ¥
q_;e 4 g
(nd ," ‘\\
’ \\
150 o @
100 L
50
0.0 05 1.0 15 . .
M, 20 25

Sekil 6.5 : Gegis ve relaminarizasyon igin egri uydurma yontemiyle
olusturulmus degisim grafigi.
Sekil 6.5’te verilen sonuglara, giivenilirlik katsayis1 (coefficient of determination) R?,
0.98 olan 5. dereceden bir polinom uydurulmasiyla ulasilan matematiksel denklem

Esitlik (6.25)’te verilmistir.

Reg = 999.2M5 — 7087.4M# + 19146.6M3 — 24647M?2

+15315.8M, — 3603.9 (6.25)

Sekil 6.5 incelendiginde gecis ve relaminarizasyon kistaslarinin birlesimiyle
olusturulmus ¢an egrisi goriiniimlii grafigin genel davranisinin Sekil 6.6°da verilen

[89] tipik gecis egrisine oldukca benzer oldugu goriilmiistiir. Yerel akis hizi Mach
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sayisinin 3’ten daha yiiksek oldugu kosullarda test verisi elde edilmesi durumunda bu

hizlar i¢in de gegis kistas1 elde edilebilecektir.

[ Hﬂs IME
1000
;.'
i /
] BLUNT Reg Mg
] COMNES 1_20
: / -
Ht’ !

/

o L) /YA
— %
/ L

TRANSITION TREND
FOR SHARP CONES

'-'i "#J’
-
-
f’ Lo
L-" 1 1 i ' 1 1
0 2 4 ] 10 12 14 16

Sekil 6.6 : Kiit ve sivri burunlu konik araglar igin tipik gegis egrileri [89].

Sekil 6.6’da verilen sinir tabaka momentum kalinliginin yerel Mach sayisina olan

oraninin 100 ve 1000 oldugu egriler ile birlikte gosterimi Sekil 6.7°de verilmistir.

500 |
450 / Reﬂ/Mpzlooo
400

350 /

/ Re/M.,=100

300

d'; 250 / pda |
200

150 / o’ :
100 '
o

0

0.0 0.5 1.0 15 2.0 2.5 3.0
M

e

Sekil 6.7 : Elde edilen gegis modeli egrisinin Reg/Me oraninin 100 ve 1000
oldugu egriler ile olan kiyaslamasi.

Sekil 6.7 incelendiginde elde edilen grafigin, Sekil 6.6’da verilen tipik egrilere

oldukca benzedigi ve genel trende uydugu goriilmektedir.
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6.5 Cebirsel Model Katsayillarinin Dogrulanmasi

Cebirsel modelin elde edilen katsayilarin1 dogrulamak i¢cin geometrik olarak Sekil
6.1°de verilen sistem ile ayn1 ancak ugus profili farkli bir sistemin uguslu test verisi
ile AeroheataBS sonuglar1 kiyaslanmigtir. Sistemin maksimum ugus hizi ve ugus
siiresi kullanilarak boyutsuzlastirilmis ugus profili Sekil 6.8°de verilmistir. Olgiim

noktasinda gévde kalinlig1 5 mm ve yalitim kalinlig1 3 mm’dir.

12 | 1.2
= Mach
1.0 e — i [T 10
s P '0.,.. ...... irti a
So08 I\ \"i.\ o~ 08 E
© / .'-' T ——— ..'-... -
206 > - 06 3
s %, ]
=/ NN
(&} o ®
c 0.4 3 * 04 >
= / H iy m
02 H-¥ 0.2
0.0 & * 0.0
0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

Boyutsuz zaman

Sekil 6.8 : Dogrulama modeline ait boyutsuzlastirilmis ugus profili.

Grafik incelendiginde, cebirsel modelin elde edilen Kkatsayilar1 kullanilarak
tiirbiilansa geg¢is modellendiginde, uguslu test verisi ile olduk¢a uyumlu sonuglar elde
edilmistir. Firlatma anindan 1.2 saniye sonra tiirbiilansa gecis gozlemlenmis olup

yalitmda hesaplanan toplam 1s1l aginma 0.18 mm’dir.

1.2

1.0
=
% 0.8

4

2 g
N 0.6 = = AeroheataBS$
2
3 04 ucuslu test
(@}
m

0.2

0.0

0.0 0.2 04 0.6 0.8 1.0

Boyutsuz zaman (s)

Sekil 6.9 : Tiirbiilans modelinin tiiretilen katsayilar1 kullanilarak elde edilen
sicakliklar ile ugus verisinin karsilagtirilmasi.
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Tahmin edilen sicakliklar ile 6l¢lim sonuglar1 arasindaki tutarlik dikkate alindiginda
cebirsel model igin tiiretilen katsayilarin 1s1l tasarim siirecinde kullanilabilecegi

degerlendirilmistir.

Laminer rejimden tiirbiilansa gegis problemi yaklagik 100 yil boyunca iizerinde
calisilan ve hala bazi yonleri anlagilamamis karmasik bir olaydir. Literatiirde,
gelistirilen bircok sistem icin yliksek hizli riizgar tiineli testleri kullanilarak elde
edilmis miihendislik yaklasimlari mevcuttur. Ulkemizde bu kapasitede bir test alt
yapist mevcut olmadigi i¢in uguslu test verilerini bu kapsamda yorumlamak biiyiik

Onem tasimaktadir.

AeroheataBS ile siipersonik hizlardaki uguslu bir testin Olgtim sicakliklar
kullanilarak yerel Mach sayisi ile momentum kalinligi Reynolds sayist arasinda bir
iliski elde edilmis ve bu iliskinin literatiirde yer alan denklemler ile cebirsel anlamda
oldukga benzer oldugu goriilmiistiir. Elde edilen yaklasim AeroheataB$S igerisine
gomiilmis ve farkli bir sistemin sicakliklari hesaplanarak eldeki test verisi ile
kiyaslanmistir. Yapilan kiyaslama sonrasi hesaplanan ile dl¢iilen sicakliklarin birbiri

ile olduk¢a uyumlu oldugu gézlemlenmistir.

Gelistirilen model tiim ucgus siiresi boyunca tam tiirbiilansli bir yaklasim yapmak
yerine gecis durumunu da dikkate alinmasini sagladigindan, gereginden fazla
belirlenen yaliim kalinliklarini azaltarak maliyet ve agirlik anlaminda da iyilesme

saglayacagi degerlendirilmektedir.
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7. MALZEME KARAKTERIZASYON CALISMALARI

Ablatif malzeme karakterizasyon calismalart kapsaminda iki farkli malzemenin
yiksek 1s1 akisi altinda test faaliyetleri yiiriitiilmiistiir. Testlerde oksiasetilen
diizenegi kullanilmistir. Termal kamera kullanilarak numunelerin dis yiizeyinden
sil¢ift kullanilarak da i¢ bolgesinden sicaklik Ol¢iimii gergeklestirilmistir. Test

diizeneginin genel goriiniimii Resim 7.1°de verilmistir.

%

oksijen ve asetilen
gaz borulan

Resim 7.1 : Test diizenegi genel goriiniimii.
7.1 Silika-fenolik Karakterizasyon Calismalari

Silika-fenolik malzemeler agirlikga %95-100 arasinda silisyum dioksit (Si0;)
icerigine sahip takviye ile fenolik reginenin birlesiminden olusan kompozit bir
malzemedir. Ilk olarak 1961 yilinda NASA tarafindan Apollo uzay mekigi igin
ablatif 1s1 kalkani malzemesi olarak gelistirilen silika-fenolik malzemeler, sahip
olduklar1 iistiin 1s1l ve yapisal ozellikler nedeniyle giliniimiizde havacilik, savunma
gibi degisik sektorlere iligkin farkli uygulama alanlarinda kullanilmaktadir [101].
Sahip oldugu 1s1l yalitim ve asinma direnci niteliklerinden 6tiirii savunma alaninda
motor liilelerinde, aerodinamik 1sinmaya maruz kalan gévdelerde, burun konilerinde

ve kanat hiicum kenarlarinda kullanilmaktadir.
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Tez kapsaminda ablatif davraniginin belirlenmesi i¢in oksiasetilen test diizeneginde
42 adet numuneye 1sinma testi gerceklestirilmis ve kiitle kayiplarindan yola ¢ikilarak
AeroheataBS analizlerinde girdi olarak kullanmak iizere etkin bozunma 1sis1 elde

edilmistir. Kullanilan test numunelerinin genel goériiniimleri Resim 7.2 ve Resim

7.3’te verilmistir.

Resim 7.2 : Silika-fenolik test numunelerinin genel goriintimdi.

Resim 7.3 : Test diizeneginde konumlandirilmig numunenin genel
gorinimdu.
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Farkli 1s1 akilar1 uygulamak amaciyla saloma ile numune arasindaki mesafe 10 mm

ve 30 mm olacak sekilde ayarlanmistir. Test kosullar1 Cizelge 7.1°de verilmistir.

Cizelge 7.1 : Silika-fenolik malzemesine ait test kosullari.

Numune Saloma-numune Test siiresi Numune Saloma-numune Test siiresi
numarast mesafesi (s) numarast mesafesi (s)
(mm) (mm)

S1 10 10 S22 30 20
S2 10 20 S23 30 30
S3 10 30 S24 30 50
sS4 10 50 S25 30 80
S5 10 80 S26 30 100
S6 10 100 S27 30 120
S7 10 120 S28 30 150
S8 10 150 S29 30 180
S9 10 180 S30 30 200
S10 10 200 S31 30 10
S11 10 10 S32 30 20
S12 10 20 S33 30 30
S13 10 30 S34 30 50
S14 10 50 S35 30 80
S15 10 80 S36 30 100
S16 10 100 S37 30 120
S17 10 120 S38 30 150
S18 10 150 S39 30 180
S19 10 180 S40 30 200
S20 10 200 s41 30 350
S21 30 10 S42 10 350

Testler esnasinda numune yiizeyinde olusan 1s1 akisini 6ngdrebilmek i¢in Teflon
numuneler kullanilmistir. Ayrintilar1 102 nolu yiiksek lisans ¢alismasinda verildigi
tizere Teflon malzemesinin oksiasetilen test diizeneginde gosterdigi asinma orani ile
1s1 akisi arasinda matematiksel bir iliski bulunmustur. Bu yaklasim aleve maruz
birakilan ve tizerinden sicaklik olgiimii alinan bir ¢elik silindirin 6l¢tim verileri ile
dogrulanmigtir [102]. Teflon testleri sonunda olgiilen agirlik kayiplart ve bu
testlerden yola ¢ikilarak hesaplanan 1s1 akilar1 Cizelge 7.2°de verilmistir. Is1
akilarinin test siiresine bagli degisimi ise Sekil 7.1’de verilmistir. Is1 akisinin

mesafeye bagli ortalama degerleri Cizelge 7.3’te verilmistir.
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Cizelge 7.2 : Teflon testleri 6l¢iim sonuglar1 ve hesaplanan 1s1 akilari.

Test siiresi (s)

Test | Ik Son | Agulik | Ortalama Ortalama | Ortalama Hesaplanan
Mesafe | .7 .| . - SO aginma | asimma
Numune stiresi | agirlik | agirlik | degisimi | kalinlik . 1s1 akisi
M1 e | @) | @) | @) | m) | e R mwm)
(mm/s) (mm)
Tl 10 5 |[15.179|14.266| 0.913 9.908 0.120 0.599 1.70
T2 10 15 |15.178|12.338| 2.841 9.836 0.124 1.865 1.76
T3 10 23 |15.180|11.331| 3.849 9.846 0.110 2.527 1.55
T4 30 5 [15.341)15.070| 0.272 9.862 0.036 0.178 0.50
T5 30 15 |15.151|14.007| 1.143 9.829 0.050 0.751 0.71
T6 30 30 |15.157|12.925| 2.232 9.887 0.049 1.466 0.69
T7 10 30 |15.174| 9.534 | 5.641 9.922 0.123 3.703 1.75
T8 10 20 |15.318|11.796| 3.523 9.864 0.116 2.312 1.64
2.0
1.8 ® ® ?
= 1.6 .j i
% 14 e10mm |
z £ 12 ¢30mm |
£3
E< 10
£ os
o * 2
0.6
0.4 ?
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Sekil 7.1 : Saloma numune aras1 mesafeye bagli hesaplanan 1s1 akilarinin

test siirelerine bagli degisimi.

Cizelge 7.3 : Ortalama 1s1 akis1 degerleri.

Saloma - numune mesafesi

Ortalama Is1 Akisi

(mm) (W/m?)
10 1.677x10°
30 6.341x10°

Kamera goriis agisi testler esnasinda numunenin aleve maruz kalan kismina ¢evrilmis

ve alevin numuneye carptig1 siire boyunca ve alev sonrasi soguma siirecinde dl¢iim

alinmistir. Malzemenin ylizey 1smmim katsayist 0.95 olarak kabul edilmistir.

Kameranin aleve maruz kalma ve soguma anlarindaki goriis agilart Resim 7.4°te

verilmistir. Numune iizerine ¢izilen daire i¢inde kalan alandaki maksimum sicaklik
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degerleri grafiklere yansitilmistir. Salomaya 10 mm mesafeden 1s1 akisina maruz

birakilan numunelere ait ylizey sicakligi dlgiim sonuglart Sekil 7.2 ve Sekil 7.3’te

verilmistir.

Resim 7.4 : Kamera goriis agis1 ve 6rnek bir 6l¢lim sonucu.
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Sekil 7.2 : S1-S10 ve S42 numunelerinin yiizey sicakliginin zamana bagl

degisimi.
1800
1600 ||
1400 _.,,.-l--n-n.,.-.-mq] o
4
Ay |
E'? 1200 _"l{ \
2 AANNANERN
=
o 600 \ S |
400 - sl1 s12 5§13 m——g]d  e—]S [ e
200 14— 516 517 518 519 520
0 ! . | ! !
0 40 80 120 160 200 240
Zaman (s)

Sekil 7.3 : S11-S20 numunelerinin ylizey sicakliginin zamana bagl
degisimi.
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Sekil 7.2 ve Sekil 7.3 incelendiginde test esnasinda salomanin numunenin merkez
noktasini kameranin goriis acisindan ¢ikardigi goriilmektedir. Teorik olarak kamera
numuneye tam karsidan bakamayacagi i¢in bu husus beklenen bir durumdur. Testin
sonlanmasiyla birlikte, salomanin baslangi¢c pozisyonuna gelmesi numune merkez
noktasinin kamera goriis agisina girmesini saglamigtir. Bu durumda sicaklik
Ol¢iimiine devam edilerek testin bittigi anda numune ylizeyinin merkez sicakligi
Olctilebilmistir. Bu husus testin bittigi anda 6l¢lim sonuglarinda goriilen ani sicaklik

yiikselmesi agiklamaktadir.

Olgiim sonuglarmin tutarliligini kontrol etmek igin aym kosullarda ve esit siirede
aleve maruz birakilan numunelerin bazilarina ait 6l¢iim sonuglart kiyaslanmistir.
Omek olmast acgisindan 50 saniye aleve maruz kalan numunelerin dlgiim

sonuclarinin kiyaslamalar1 Sekil 7.4’te verilmistir.
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Sekil 7.4 : S4 ve S14 numarali numunelerin yiizey sicakliklarinin zamana
bagl degisimi.
Sekil 7.4’te verilen Ol¢iim sonuglari incelendiginde ayni kosullarda yiiriitiilen

testlerde birbiri ile uyumlu yiizey sicakliklarinin 6lgiildigii gézlemlenmistir.

Salomaya 30 mm mesafeden test edilen numunelere ait yiizey sicakligi Slgiim
sonuglar1 Sekil 7.5 ve Sekil 7.6’da verilmistir. Grafikler incelendiginde yiizey
sicakliklarinin test siiresinden bagimsiz olarak belirli bir degerde yaklasik olarak

sabit kaldig1 goriilmektedir. .
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Sekil 7.5 : S21-S30 numunelerinin yiizey sicakliginin zamana baglh

degisimi.
1400 ;
1200 - 8
1000 -
o LAV AN
~ 800
: UARAVANAN
=
s 600
2 | \ \ N
7 \ \ \ \ \\ \
400 N\
200 \ s31 s32 s33 s34 s35 s36 | |
e 537 =338 §39 ===54(0 =541
0 I I I I I I I I
0 40 80 120 160 200 240 280 320

Zaman (s)

Sekil 7.6 : S31-S41 numunelerinin ylizey sicakliginin zamana baglh

degisimi.

360

Olgiim sonuglarmin tutarliligimi kontrol etmek igin ayn1 kosullarda ve esit siirede 1s1

akisina maruz birakilan numunelerin bazilarina ait 6l¢iim sonuglar kiyaslanmastir.

Omek olmasi acisindan 100 saniye aleve maruz kalan numunelerin 6lgiim

sonuclarinin kiyaslamalar1 Sekil 7.7°de verilmistir.
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Sekil 7.7 : S26 ve S36 numunelerinin yiizey sicakliklarinin zamana bagh
degisimi.
Sekil 7.7°de verilen Slgiim sonuglart incelendiginde ayni kosullar altinda yliriitiilen
testlerde birbirine olduk¢a yakin yilizey sicakliklari gozlemlenmistir. Salomanin
numune ylizeyine olan mesafesinin sicakliklar iizerindeki etkisini inceleyebilmek
icin yapilan kiyaslamalar ise 100 saniye boyunca 1stya maruz kalan numuneler igin

Sekil 7.8’de verilmistir.
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Sekil 7.8 : S6 ve S26 numunelerinin yiizey sicakliklarinin zamana bagh
degisimi.
Sekil 7.8 incelendiginde artan mesafeye bagli olarak maruz kalinan 1s1 akis1 azaldigi
icin yiizey sicakliklarinin diistiigii gézlemlenmektedir. Is1 akisi altinda beklenen

isinim  denge sicakliklart Cizelge 7.4’te verilmistir. Testlerde teorik denge
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sicakligindan daha diisiik yiizey sicakliklarina ulasilmasinin sebebi numunenin

yiizeyinden i¢ kisma olan iletimle 1s1 aktarimidir.

Cizelge 7.4 : Teorik radyasyon denge sicakliklari.

Saloma numune

arasi mesafe Ortalama 151 Radyasyon denge

(mm) akis1 (W/m?) sicakligi (°C)
10 1.677x10° 2085.6
30 0.634x10° 1579.3

Numunelerin kiitle kayiplarinin zamana ve ortalama 1s1 akisina bagl degisimi Sekil
7.9’da verilmistir. Artan test siiresine bagli olarak numune igerisindeki regine orant

azaldigindan kiitle kayip hiz1 zamanla diismektedir.
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Test siiresi (5)
Sekil 7.9 : Kiitle kaybinin test siiresi ve saloma mesafesine bagli degisimi.

Agirlik degisimlerinden yola ¢ikilarak malzemenin etkin bozunma 1sis1 Esitlik (7.1)
kullanilarak hesaplanmistir. 10 mm ve 30 mm mesafeden, esit siirede 1s1 akisina
maruz kalan ikiser numune bulundugundan her bir set i¢in etkin bozunma 1sis1 ayri
ayr1 hesaplanmistir. Test siiresinin artmasina bagli olarak kiitle kayb1 azaldigindan
etkin bozunma 1s1s1 artmaktadir. Etkin bozunma 1s1s1 degerlerinin test siiresine bagh

degisimi Sekil 7.10’da verilmistir.

Q" =— (7.1)
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Sekil 7.10 : Etkin bozunma 1sisinin zamana bagli degisimi.
7.2 Govde Yahitimi Karakterizasyon Cahsmalari

Govde yalitimi igin kullanilan ablatif bir malzemenin yiiksek 1s1 akisi altindaki 1sil
asinma davranisinin incelenmesine yonelik de oksiasetilen testleri yiiriitilmustiir.
Testler i¢in 80 mm c¢apindaki metal plakalar tizerine 2,3 ve 4 mm kalinliklarda
yalittm uygulanmis olup toplam 6 adet numuneye test gerceklestirilmistir. Test
numunelerinin genel goriiniimii Resim 7.5’te, test diizenegindeki genel goriiniimii ise

Resim 7.6’da verilmistir.

Resim 7.5 : Govde yalitim1 numuneleri genel goriiniimii.

120



Resim 7.6 : Numunenin test diizenegindeki genel goriiniimi.

Saloma ile numune arasindaki mesafe 10 mm olacak sekilde ayarlanmis olup test

stireleri 10 ve 20 saniyedir. Test kosullar1 Cizelge 7.5’te verilmistir.

Cizelge 7.5 : Govde yalitimu test kosullart.

Saloma-numune Yalitim

Numune . . Test siiresi
mesafesi kalinlig
numarasi (mm) (mm) (s)
Y1 10 2 10
Y2 10 2 20
Y3 10 3 10
Y4 10 3 20
Y5 10 4 10
Y6 10 4 20

Testler esnasinda numunelerin 6n yiizeyinden termal kamera ile arka yiizeyinden ise
1s1l¢ift ile sicaklik Sl¢iimii almmistir. Olgiimlerde K tipi 1silgift kullanilmistir. Termal
kamera 6l¢iim sonuglar1 Sekil 7.11°de verilmistir. Olgiim sonugclart incelendiginde
test siliresinden bagimsiz olarak yiizey sicakligmin yaklasik sabit kaldigi
goriilmektedir. Ornek bir termal kamera goriintiisii ise Resim 7.7°de verilmistir.
Plaka arka yiizey sicakliklarinin zamana bagli degisimi Sekil 7.12°de verilmistir.
Sekil 7.12 incelendiginde yalitim kalinlig1 arttikga arka yiizey sicakliklarinin diistiigii
gdzlemlenmektedir. Olgiilen kiitle kayiplar1 Cizelge 7.6’da verilmistir.
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Sekil 7.11 : Yiizey sicakliklarinin zamana bagli degisimi.

Resim 7.7 : Yalitim testi termal kamera goriintiisii.
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Sekil 7.12 : 10 saniyelik test siiresi i¢in plaka arka yiizeyinden 6l¢iilen
sicakliklarin zamana bagli degisimi.

122



Cizelge 7.6 : Test sonras1 dlgiilen kiitle kayiplari.

Numune Kiitle kaybi1 Numune Kiitle kayb1
numarasi (an) numarast (an)

Y1l 1.71 Y4 3.30

Y2 2.79 Y5 1.84

Y3 1.92 Y6 3.89

Etkin bozunma 1sisinin hesaplanabilmesi i¢in 80 mm ¢apindaki numune iizerindeki
1s1 akist dagilimimin bilinmesi gerekmektedir. Dagilimin bulunmasi i¢in 80 mm
capinda 5 mm kalinliginda 4140 tiirtinde ¢elik bir disk 1s1 akisina maruz birakilmis ve
arka ylizeyinde yer alan iki noktadan zamana bagli sicaklik Ol¢iilmiigtiir. Test
kosullari, farkli 1s1 akist dagilimlart altinda MSC MARC yazilimi kullanilarak
modellenmis ve hesaplanan sicaklik degerleri test sonuglari ile kiyaslanmistir. Sekil
7.13’te verilen merkez noktasina gore boyutsuzlastirilmis 1s1 akist dagilimi altinda
bulunan analiz sonuglari ile test sonuglarinin birbiri ile uyumlu oldugu goriilmistiir.
Bu sebeple etkin bozunma isisinin hesaplanmasi igin gerekli olan ortalama 1s1
akisinin hesaplanmasinda belirtilen dagilim kullanilmistir. Merkez noktasindaki 1s1
akisinin degeri detaylart 102 nolu calismada belirtilen Teflon testleri ile bulunmus
olup degeri 1.807 MW/m?®dir. Belirtilen girdiler altinda malzeme i¢in hesaplanan

etkin bozunma 1s1s1 degerleri Sekil 7.14°te verilmistir.
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Sekil 7.13 : 80 mm ¢apindaki ¢elik dairesel plaka tlizerindeki 1s1 akisi
dagilima.
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Sekil 7.14 : Yalitim i¢in hesaplanan etkin bozunma 1s1si.

Iki numarali numunede yalitim daha ince olmasindan dolayi, uzun siire 1s1 akisina
maruz kaldiginda tamamen asmmustir. Bu sebeple hesaplanan etkin bozunma 1sisi
diger numunelere goére daha yiiksektir. Numuneye ait test sonrasit genel goriiniim
Resim 7.8’de verilmistir. Termo-kimyasal bozunma sonrasi malzeme komiirleserek

(charring) siyah bir renge biirlinmektedir.

Resim 7.8 : 2 nolu numunenin test sonrasi genel goriiniimii.
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8. SONUC VE DEGERLENDIRME

8.1 Genel Degerlendirme

Aerodinamik 1smnma yiikksek hizli sistemlerin tasariminda g6z Oniinde
bulundurulmas1 gereken en Onemli ucus yiiklerinin basinda gelmektedir.
Aerodinamik 1sinma neticesinde olusan sicaklik artisi; yapisal parcalarda mukavemet
kaybina, direngenlik diisiisiine ve 1s1l genlesmeye bagl 1s1l gerilmeye yol agtigindan
yapisal biitiin i¢in risk teskil etmektedir. Yapisal parcalara ilaveten harp bashig
icerisinde yer alan patlayici, kademe motorlarindaki yakit, gévde tizerindeki antenler,
otopilot ile gidim algoritmalarinin diizgiin bir sekilde calismasini saglayan
elektronik tiniteler gibi bir¢ok alt sistem i¢in de sicaklik artis1 problem yaratmaktadir.
Ornek vermek gerekirse 20 km irtifada ugus Mach sayisinin 4 oldugu durumda
yaklasik 680 °C akis sicakligina maruz kalan bir hava aracinin harp baghiginda yer
alan patlayici igin limit sicaklik yaklasik 80 °C’dir.

Bir flizenin aerodinamik 1sinma altinda gdrevini basariyla yerine getirmesi, tasarim
asamasinda aerodinamik 1sinmanin dogru bir sekilde hesaplanmasina ve uygun olan
1s1l koruma sisteminin secilmesine baghdir. Hatali 6ngorii hatali tasarima, hatali

tasarim ise gorev basarisizligina yol acar.

Tasarimin ilk agamasinda sistemin yapisal malzemelerinin, kalinliklarinin ve yoriinge
alternatiflerinin hizli bir sekilde degerlendirilmesi, kritik olanlarin elenmesi ve uygun
goriilenler ile tasarima devam edilmesi gerekmektedir. Bazi durumlarda mevcut
malzeme teknolojisi sinirli oldugundan eldeki malzemeye uygun yoriingenin
belirlenmesi gerekmektedir. Boyle durumlarda onlarca yoriinge alternatifinin her biri
icin aerodinamik 1sinma hesaplanarak, mevcut malzeme iizerinde en diisiik sicakligi

olusturan yoriinge belirlenmektedir.

Belirtilen nedenlerden dolayir aerodinamik isinmanin tasarim asamasinda hizli ve
dogru bir sekilde 6ngoriilmesi zaman ve isgiicli kazanci agisindan oldukca onemlidir.

Bu amag i¢in miithendislik yaklasimlarini temel alan farkli kabiliyetlerde yazilimlar
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geligtirilmistir. Bu  yazilimlar flize teknolojilerine  6zellesmis  yazilimlar

olduklarindan ihrag lisanslarina tabi tutulurlar ve ticari olarak elde edilebilir degildir.

Tez kapsaminda O0n tasarim ve detay tasarim asamasinda aerodinamik 1sinma ve 1sil
asinma kestirim araci gelistirilmistir. AeroheataBS ismi verilen yazilim ile yoriingeye
ve zamana bagl bir sekilde govde sicakliklar1 ve ylizey asinmasi hesaplanmaktadir.
Hesaplama i¢in kullanilan matematiksel arka plan ve sayisal analiz yontemi tez
kapsaminda sunulmustur. AeroheataBS kullanilarak yiiksek hizli bir fiize sistemi i¢in
laminer rejimden tiirbiilanslhi rejime gecis cebirsel modeline ait katsayilar da
tiiretilmis ve tiiretilen model ucuslu test verisi ile dogrulanmistir. Ulkemizde yiiksek
hizli riizgar tiineli bulunmadigindan test verisinin bu amagla kullanilmas: bu konuda

yapilan ender ¢alismalardan bir tanesi olmustur.

Yazilimda kullanilan sayisal ¢6ziim yontemi, analitik ¢6ziimii bilinen problemlerin
ve SEY kullanan bir yazilimin sonuglariyla kiyaslama yapilarak dogrulanmistir. Bu
dogrulama caligsmalar1 biinye denklemlerinin ayriklastirma isleminin, tekrar ¢oziim
ag1 olusturma yaklagiminin ve sicakliga bagli malzeme 6zellikleri i¢in kullanilan ara
deger kestirim yonteminin dogru bir sekilde modellendigini gostermektedir. Bir
yazilimin sayisal ¢oziim yontemin dogrulanmasi, o yazilimin istenen miihendislik
problemi ig¢in uygunlugunu kanitlamamaktadir. Bu sebeple AeroheataBS’in
aerodinamik 1sinma problemlerine ait uguslu test ve yer testi verileri ile dogrulama

calismasi 4. Boliimde detaylandirilmastir.

Farkli sistemlere ait uguslu test verilerinin ve yer testi 6l¢iimlerinin kullanildig: yedi
farkli dogrulama calismasi yiriitiilmiistiir. Her bir dogrulama probleminin yazilimin
farkli yonlerini test etmesi amaglanmistir. AeroheataBS sonuglari ile test verilerinin
ve HAD analiz sonuglarinin olduk¢a uyumlu oldugu goézlemlenmistir. AeroheataBS
¢ozlimiiniin flizelerin hem govde hem de kanat kisimlar1 i¢in kullanilabilir oldugu
gosterilmigtir. Yiiksek 1s1 akis1 altinda gercgeklestirilen bir test sonucu da dogrulama
kapsaminda kullanilmistir. Termal kamera ve isilgift ile Olgiilen sicakliklar
AeroheataBS sonuglari ile kiyaslanmig ve birbiri ile olduk¢a uyumlu sonuglar
gozlemlenmistir. Bir fiizenin govde i¢ ylizeyine ve kanard icerisinde yerlestirilen
RTD tipi sicaklik sensorleri ile de ugus esnasinda telemetre ile veri toplanmis ve
Ol¢iim sonuglar1 AeroheataBS sonuglar1 ile boyutsuz bir sekilde kiyaslanmustir.

Kiyaslama sonucunda AeroheataBS’in 6n tasarim agamasinin yani sira detay tasarim
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asamasinda da kullanilabilecegi degerlendirilmis ve uguslu test seviyesinde

dogrulamasi yapilmistir.

Kiit burunlu jenerik bir model kullanilarak sabit serbest akis sicakligi, sabit serbest
akis basinct ve zamana bagli degisen ugus hizi altinda Hesaplamali Akiskanlar
Dinamigi analizleri yiriitilmistiir. Analizlerde gevsek eslenik yontem kullanilmustir.
Govdenin konik ve silindirik kisimlarina denk gelen birer noktasinin zamana baglh
sicakligi AeroheataBS sonuglari ile kiyaslanmis ve oldukg¢a uyumlu sonuglar
gozlemlenmistir. HAD analizleri ile y+ degerinin aerodinamik isinma dagilimina
olan etkisi de incelenmis, tiirbiilansli sinir tabakanin ara bolgesine denk gelen bir y+
degerinin analiz sonuglart {izerinde ciddi hataya sebep olabilecegi ¢6ziim ag1

hassasiyet calismasiyla gosterilmistir.

Akis rejimi aerodinamik 1sinmanin mertebesini etkileyen en 6nemli unsurlardan bir
tanesidir. Tiirbiilansh rejimde aerodinamik 1sinmanin mertebesi laminer rejimdekine
gore oldukga yiiksektir. Hesaplamalarin tamamen tiirbiilansh rejim igin yapilmasi
aerodinamik 1sinmay1 gereginden fazla hesaplayacagindan, yaliim kalinliklarinin
gereksiz artigina, bu durum da agirlik ve maliyet artisina yol acacaktir. Laminer
rejimden tiirbiilansh rejime gegis cebirsel modeline ait katsayilar uguslu test verileri
kullanilarak AeroheataBS analizleri ile tiiretilmis ve modelin dogrulamasi baska bir

sistemin uguslu test verisi ile yapilmigtir.

Tez kapsaminda ablatif iki farkli malzemenin etkin bozunma 1sisinin bulunmasina
yonelik de caligmalar yiirtitiilmiistiir. Testlerde numunelerin iist ylizeyinden termal
kamera ile sicaklik 6l¢timii alinmistir. Malzemelerin gosterdigi agirlik kayiplarindan

etkin bozunma 1silar1 hesaplanmis ve AeroheataBS kiitiiphanesine girdi saglamistir.

AeroheataBS yiiksek hizlarda sinir tabaka igerisinde viskoz etkiler kaynakli olusan
aerodinamik 1sinmay1 hesaplamaktadir. Bu sebeple smir tabakayr bozucu etkilerin
olustugu durumlarda yontemde yapilan kabullerden dolay:r AeroheataBS’in kullanimi
uygun degildir. S6zii gegen etkiler su sekilde siralanabilir: Sok dalgasi ile sinir
tabakanin etkilesimi, akis ayrilmasi, ¢capraz akis ve aracin arka kisimlarinda olusan

girdaplarin sebep oldugu 1sinma.
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8.2 Gelecek Calismalari i¢cin Oneriler

fleriki asamada gerceklestirilecek calismalarda AeroheataBS kabiliyetlerinin farkli

yonlerden artirilmasi miimkiindiir. Olas1 kabiliyet gelistirme alanlar1 asagida

verilmistir.

Oldukga yiiksek hipersonik hizlarda olusan havanin ger¢ek gaz etkileri
kimyasal reaksiyonlarin modellenmesiyle yazilim igerisine eklenebilir.
Belirtilen hiz seviyelerinde olusan sicakliklar altinda, hava molekiillerinin
ayrismasi ve iyonlagsmasi akis Ozelliklerini degistirecek ve hava modelini

ideal gaz yaklasimindan uzaklastiracaktir.

Uydu firlatma araglart igin kritik olan yiiksek irtifalarda gozlemlenen serbest

molekiiler 1sinma yazilim igerisine eklenebilir.

Hesaplanan govde i¢ yiizeyi sicakliklarina bagli bir sekilde ortam sicakliginin
hesaplanmasi da yazilim kabiliyetlerine eklenebilir. Bu sayede fiize igerisinde
yer alan donanimlarin bulunduklar1 ortama ait hava sicakligi da yoriingeye

bagli bir sekilde hesaplanabilecektir.

Kullanilan termo-kimyasal bozunma yaklagimi farkli ablatif malzemeler i¢in

eklenebilecek kimyasal reaksiyon denklemleri ile gelistirilmeye agiktur.

Durma noktalarinda olusan 1s1 akisinin hesaplanmasi i¢in kullanilan
miihendislik yaklagimlarinin AeroheataBS igerisine eklenmesiyle burun
kiitlik yarigapinin belirlenmesi miimkiin olacaktir. Benzer sekilde kanat
hiicum kenar1 kiitliiglinliin ve siipiirme agisinin aerodinamik 1sinmaya olan
etkisinin de modellenmesiyle AeroheataBS kanat tasarim araci olarak da

kullanilabilir.

Uretim toleranslarinin  ve tasarim girdilerindeki belirsizliklerin 1s131nda
malzeme ozellikleri, govde ile yalitim kalinliklari, ugus hiz1 ve ugus irtifasi
alt ve st degerleri arasinda tanimlanarak AeroheataBS’in giivenilirlik

calismalarinda da kullanim1 miimkiin hale gelebilir.

Laminer rejimden tiirbiilansli rejime gecisi modelleyen farkli cebirsel

yaklasimlar AeroheataBS’e eklenebilir.
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