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SCRAMJET MOTORLARI iCiN DENEY TASARIMI METODLARINI
KULLANARAK KAVRAMSAL TASARIM YONTEMININ GELISTIiRILMESI

Muhiddin Tugrul AKPOLAT

Erciyes Universitesi, Fen Bilimleri Enstitiisii
Yiiksek Lisans Tezi, Ocak 2014
Damisman: Doc¢. Dr. Mustafa Serdar GENC
Dr. Atilgan TOKER

OZET
Scramjetler kullanilarak turbomotorlarin, ramjetlerin ve roketlerin bazi dezavantajlarinin

asilabildigi goriilmiistiir ve scramjetler ya da scramjetlerin baska bir itki sistemiyle
(turbomotor, roket) birlikte kullanildig birlesik ¢evrimler uzay yolculuklarinda, sivil
havacilikta ya da askeri amacla kullanilmas1 planlanmaktadir. Bunun sonucu olarak bir¢ok
iilkede scramjet programlar1 gelistirilmeye baglanmistir. Bir scramjet programi
gelistirilirken kavramsal tasarim yapmak gerekmektedir. Bu amagla bu tezde,
MATLAB’de bir scramjetin akim itki analizi yontemini kullanarak kavramsal tasarimini

yapan arayiizlii bir program yazildu.

MATLAB’de yazilan program bir deney diizenegi gibi kullanilarak belirli girdi
araliklarinda ¢oztimler yaptirildi ve ti¢ farkli cevap (6zgiil darbe, toplam verim ve yanma
odas1 ¢ikis sicakligl) alindi. Alinan bu cevaplar girdilerle birlikte cevap ylizeyi yontemi
kullanilarak degerlendirildi ve tiim cevaplar i¢in regresyon denklemleri ¢ikartildi. Boylece
programa yani deney diizenegine ihtiya¢ kalmadan tek bir denklemle belirli bir hatayla
cevaplarin hesaplanmasi saglandi. Elde edilen regresyon denklemleri kullanilarak
cevaplarin optimum degerlerini almasini saglayan parametre degerleri bulundu. Ayrica,
cevaplar ikili ve ti¢lii olarak da degerlendirilerek ayni anda birden fazla cevabin optimum
degerlerini elde etmek icin gerekli parametre degerlerleri bulundu ve deney tasarimi
kullanilarak parametrelerin ve parametre kombinasyonlarinin cevaplara etki diizeyleri

bulundu.
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Sonug olarak yakit/hava oraninin irdelenen ii¢ cevap i¢in de en etkili parametre oldugu
bulundu. Ayrica, 6zgiil darbenin optimum cevabi almasi i¢in kullanilmasi gereken yakitin
JP-7 oldugu belirlendi. Ug cevabin da birbirinden farkli parametre degerlerinde optimum
degerlerini aldig1 goriildii. Yanma odasi1 ¢ikis sicaklifinin bir tasarim kisiti olarak
kullanildig1, 6zgiil darbenin 6nem degerinin toplam verimin 6nem degerinden daha
yiiksek tutuldugu durum i¢in optimum parametre degerleri ¢ok yiiksek irtifa (diisiik gevre
sicakligl), diisiik ugus Mach sayisi, diisiik yanma odasi Mach sayisi ve stoikiometrik
orandan diisiik bir yakit/hava oraninin optimum cevap degerlerini verdigi goriildii ve bu

parametrelerle ii¢ cevap i¢in de belirlenen hedeflere yakin degerler elde edildi.

Anahtar Kelimeler: Scramjet; Hipersonik Arag, Havasoluyan itki; Kavramsal Tasarim;

Deney Tasarimi; Cevap Yiizeyi Yontemi; Optimizasyon.



DEVELOPMENT OF CONCEPTUAL DESIGN METHODOLGY FOR
SCRAMJET ENGINES BY USING DESIGN OF EXPERIMENTS

Muhiddin Tugrul AKPOLAT
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M. Sc. Thesis, January 2014
Supervisor: Assoc. Prof. Dr. Mustafa Serdar GENC
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ABSTRACT
It was well understood that by using scramjets the disadvantages of turbine engines and

rockets can be overcame. Scramjets or combined cycles such as scramjets and rockets or
scramjets and turbine engines, are planned to be used for civil aviation, space travels, and
military purposes. As a result of this scramjet programs are developed in many countries.
Preliminary design is needed to be done before initiating a scramjet program. For this
purpose, within the scope of this thesis a preliminary design code with an interface was

developed in MATLAB by using stream thrust analysis method.

By using the code as an experimental set-up, three different responses (specific impulse,
overall efficiency and combustion chamber exit temperature) were calculated with respect
to input values. The responses and the inputs evaluated by using response surface
methodology and regression equations for each response. Thus, instead of using the code,
in other words the experimental set-up, the responses can be calculated by using a single
equation. By using the regression equations the optimum values of parameters were
calculated. Furthermore, the responses were evaluated in combinations of two and finally
in a combination of all three, and the values of the optimum parameters were found which
gives the optimum results for all of the responses. The levels of influence of each

parameter and parameter interaction for each response were found.

Results showed that the fuel/air ratio is the most influent parameter for all of the responses
inspected. Moreover, it was found that in order to optimize the specific impulse JP-7 fuel

should be used. All of the responses were optimized by different parameter values. For



the case in which combustor exit temperature was used as a constraint and the value of
importance of specific impulse was greater than that of overall efficiency’s the optimum
parameter response values were obtained at very high altitude (low freestream
temperature), low flight Mach number, low combustor Mach number and at a fuel/air ratio
which is lower than the stoichiometric ratio. The values of the responses at aforementioned

input parameter values were approximately equal to the target values.

Keywords: Scramjet; Hypersonic Vehicle; Airbreathing Propulsion; Conceptual Design;
Design of Experiments; Response Surface Methodology; Optimization.
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GIRIS

Ugmak insanlarin en biiyiik hayallerinden biridir. insanlik bu hayali énce efsanelerde
anlatilan ugan insanlarla dile getirmistir, daha sonra ise savaslarda gozlem amaciyla
balonlarin kullanilmasi, insanlarin kanat takip u¢gmay1 denemeleri, 6nce havadan hafif ve
daha sonra havadan agir ucan arag tasarlama ¢alismalariyla giin gegtik¢e gergeklestirmeye
yaklasmistir ve ger¢ek manada ilk kez 1903’te Wright kardeslerin tasarlayip iirettigi
Wright Flyer | adli ucakla yaptiklari kisa ugusla gerceklestirmistir. Bu ugusta alinan
mesafe bir Boeing 747’°nin kanat ac¢ikligindan daha kisadir. Daha sonra havaciliga olan
ilgi ve insanlarin ugma tutkusu artarak devam etmistir ve insanlar siirekli daha uzaga ve

daha hizli ugmayi istemislerdir.

Klasik turbomotor tasarmiyla bu hayallerin sinirlandirildigini géren mithendisler yeni bir
tasarim arayisina girmistir. Bu arayisin sonucunda turbomotorlardan farkli olarak higbir
hareketli parcas1 bulunmayan ramjetler ortaya ¢cikmistir. Ram havasinin yavaslatilmasiyla
sikigtirllan seslistii hizlardaki hava yanma odasinda sesalti hizlara diisiiriiliip yakit
eklenerek itki saglanan ramjetlerde 5 Mach’tan yiliksek hizlara ulasilamayacagi
goriilmiistiir. Boylece yanmanin sesiistii hizlarda gerceklestirilmesiyle daha yiiksek itki
elde etmeyi amaglayan miihendisler scramjet tasarimini ortaya atmistir. Bir scramjet

teorik olarak 25 Mach’a yani Diinya’nin yer¢ekiminden kagis hizina ulasabilir.

Su anda kullandigimiz bircok teknoloji deney tasarimi yontemi kullanilarak
gelistirilmistir. Deney tasarimi ilk defa 1950’lerde Genichi Taguchi tarafindan savas
sonras1 Japonya’'nin telefon sistemlerinin yeniden yapilanmasinda kullanilmigtir. Deney

tasarimiyla yapilacak deney sayisi azaltilabilir, cevaplara en etkin parametreler



Ogrenilebilir ve cevap yiizeyi yontemi gibi yontemler de kullanilarak cevaplar i¢in

regresyon denklemlerinin elde edilmesiyle optimum cevaplar hesaplanabilir.

Scramjetler ile ilgili birgok c¢aligma bulunurken deney tasarimi metoduyla scramjet
optimizasyonu literatiirde ¢ok az sayida ¢alisilmistir. Ayrica scramjetlerle ilgili Tiirkge
kaynak sayist yok denecek kadar azdir. Scramjetlerle ilgili Tiirk¢e bir kaynak liretme
amaciyla bu tezde, rehber olarak kullanilabilecek, genis bir literatiir taramasina yer
verilmistir. Tez kapsaminda scramjet kavramsal tasarimi yapmak amactyla MATLAB de
araylzlii bir program hazirlanmig ve bu program kullanilarak deney tasarimi
yontemleriyle 6zgiil darbe, toplam verim ve yanma odasi ¢ikis sicakliklari optimize
edilmistir. Scramjet kavramsal tasarim yontemi olarak akim itki analizi yontemi bazi
degisiklikler yapilarak kullanilmistir. Bu degisiklikler, literatlirdeki denklemlerin aksine
hedeflenen ugus Mach sayisi ve yanma odast Mach sayisinin birer girdi olarak
kullanilmast ve literatiirde gegen stoikiyometrik yakit/hava oranlardan uzak yakit/hava

oranlarinda ytiksek hatali sonuglar veren denklemlerin degistirilmesi olarak 6zetlenebilir.

Birinci boliimde scramjetlerle ve deney tasarimi yontemiyle ilgili genel bilgilere ve
literatiir taramasina yer verilmistir. Ikinci boliimde akim itki analizi yontemi anlatilmis ve
bir 6rnek ¢oziim yapilmistir. Ayrica yine ikinci boliimde bu tezde deney tasarimi ve cevap
yiizeyi yontemlerinin nasil kullamldig: anlatilmistir. Ugiincii boliimde MATLAB’de
yazilmis olan programdan alinan sonuglar, Minitab isimli istatistik programi kullanilarak
analiz edilerek optimizasyon yapilmistir. Bu boliimde cevap olarak 6zgiil darbe, toplam
verim ve yanma odast ¢ikis sicakligi kullanilmistir. Bu cevaplar once tek tek ve ikili
kombinasyonlarla irdelenerek optimize edilmis ve parametrelerin cevaplara etkileri
bulunmustur. Son olarak da ii¢ cevabin da ayni anda optimum degerleri almasini
saglayacak parametre degerleri bulunmustur. Ayrica, Minitab’de yapilmis olan tiim
analizlerin sonucunda tiim cevaplar i¢in regresyon esitlikleri elde edilmistir. Bu esitlikler
kullanilarak MATLAB’de yazilan yiizlerce satirlik kod yerine tek bir esitlikle istenilen
cevap belirli bir hata ile elde edilebilir. Dordiincii ve son boliimde ise sonuglar irdelenmis

ve bu konuda yapilabilecek ¢alismalar tartigilimastir.



1. BOLUM

GENEL BIiLGILER VE LITERATUR TARAMASI

1.1 Giris

Diinyanin herhangi bir yerine en kisa zamanda ulasmak, daha ucuz, daha hizli ve tekrar
kullanilabilir uzay araclar1 tasarlamak ve bir hava veya yer hedefini ¢ok kisa siirede
vurabilmek i¢in mevcut hava araglarindan ¢ok daha hizli (hipersonik) hava araglarina

ihtiya¢ duyulmaktadir.

Giiniimiizdeki hava ve uzay aracglar1 ¢ogunlukla turbomotor veya roket tahriklidir. Ancak,
turbomotorlarin hareketli pargalarmin bulunmasi nedeniyle 4 Mach’in iizerinde
calismalar1 ¢ok verimsizdir [1]. Roketler ise sadece yakit tagimak yerine yakit ve
oksitleyiciyi bir arada tasidiklar1 igin Ozgiil darbeleri diistiktiir [2]. Atmosfer iginde
hipersonik hizlara ulasmak i¢in daha hafif ve hareketli pargasi olmayan bir sistem tercih

edilmelidir. Bu bilgiler 15181nda hipersonik bir araci tahrik edebilmek i¢in,
1. Oksitleyicisini tagimayacak, yani atmosferden aldig1 oksijenle yanma saglayacak,

2. Hipersonik hizin neden oldugu etkilerden (sok dalgalari, yiiksek sicakliklar vb.)

etkilenmemesi igin hareketli pargalar1 olmayacak

bir motor tasarimina ihtiya¢ duyuldugu sdylenebilir.



Tasidigr yakiti atmosferden aldigi oksijenle yakan g¢evrimlere Havasoluyan cevrim
denmektedir [3] ve havasoluyan motorlarin hipersonik araglar i¢in en verimli itki sistemi

oldugu degerlendirilmektedir [4, 5].

Havasoluyan g¢evrim, yanma islemini dogrudan atmosferden aldig1 oksijen ile
gerceklestiren ¢evrimlere verilen isimdir. Havasoluyan ¢evrimlere drnek olarak, turbojet,
turbofan ve ramjetler verilebilir. Ancak, hareketli pargalarinin bulunmasi nedeniyle
turbojet ya da turbofan gibi ¢evrimler hava aliginda ve tiirbin girisinde ortaya ¢ikabilecek
yiiksek sicakliklar nedeniyle hipersonik ugus i¢in uygun degillerdir [1]. Hareketli pargasi
bulunmayan, sikistirma islemini kompresor yerine sok dalgalariyla yapan ramjet motorlari
ise belirli bir u¢us Mach sayisindan yiiksek u¢us Mach sayilarinda akisi ses-alt1 hizlara
diistirmenin neden oldugu biiylik kayiplar nedeniyle hipersonik ugus i¢in uygun
degillerdir [3]. Bu sartlar altinda hipersonik ugus i¢in en verimli havasoluyan ¢evrim,
ramjet gibi hareketli parcas1 bulunmayan, ancak ramjetten farkli olarak yanmanin ses-iistii

hizlarda gergeklestirildigi scramjet ¢evrimidir [5].

Scramjetlerin c¢aligma prensibini anlasilabilmesi i¢in Oncelikle ramjetlerin ¢alisma
prensibi (Sekil 1.1) anlagilmalidir. Ramjetler ve scramjetler tiirbinli motorlar gibi klasik
Brayton c¢evrimiyle ¢alisirlar. Hava sikistirilir, yakit enjeksiyonu yapilir, yakithava
karigimi sicaklik ve basinct artirmak i¢in yakilir ve daha sonra itki elde etmek i¢in yanma
uriinleri egzozdan genisletilerek atilir. Temelde scramjet ve ramjetlerin calisma
prensipleri pistonlu motorlara benzetilebilir [6]. Pistonlu motorlarda sikistirma, pistonun
deplasmaniyla saglanir ve yiiksek basin¢li yanma iiriinleriyle itilen piston gii¢ iiretir.
Scramjetler ve ramjetlerde aracin ileri dogru hareketi havayi sikigtirir. Yakit, yanma
odasinda enjekte edilir ve yakilir. Son olarak da yiiksek basingli yanma tiriinleri nozuldan
atilarak egzoz ve kig iizerinde genisletilerek aracin itilmesi saglanir. Itki is akiskanmnin

hava alig1 ve egzoz arasindaki kinetik enerjisinin artiginin bir sonucudur.

Termal giic ¢evrimlerinin ilk adimlar1 sikistirmadir. Turbofan ya da turbojet gibi
sistemlerin aksine ramjet ve scramjetlerin hicbir hareketli parcalarmin bulunmamasi

nedeniyle simetrik olmasi gerekmez. Bu da aracin dis ylizeyinin de hava alig1 olarak



kullanilmasina olanak saglar [3]. Ramjetler sikistirma islemini hava aligina dogru gelen
ram havasini yavaglatarak yapmaktadir. Akis genellikle birden fazla adimda sikistirilir.
Bunlar, akisin aracin 6n govdesi tarafindan iiretilen bir ya da daha fazla egik soktan
gecirilmesi, yakinsak bir kanaldan gegirilmesi, ses iistii akist normal sok sisteminden
gecirerek ses alti akisa yavaglatilmasi ve ses alt1 hizdaki akisin iraksak bir kanaldan
gecirerek daha da yavaslatilmasi olarak siralanabilir. Serbest akim bdlgesindeki ses
hizinin istiindeki hizlardaki havanin ses-alt1 hizlara diismesiyle basing ve sicaklig artar
ve yakit enjeksiyonuyla yanma saglanir. Son olarak da bir lille havanin tekrar ses-iistii

hizlarda disar1 atilmasini saglar. Ramjetler 2-6 Mach araliginda tercih edilirler [3].

Ses-alt1 Yanma
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Sekil 1.1. Bir ramjetin iki boyutlu sematik gosterimi [3].

Ram havasinin hizi bagil kinetik enerjinin dlgiitiidiir. Ses-iistii hizlardaki ram havasi
ramjet tarafindan ses-alt1 hizlara yavaslatildiginda bagil hiz ve kinetik enerji diiser ve
enerjinin korunumuna gore bagil kinetik enerjideki bu diisiis i¢ enerji olarak ortaya cikar.
Bunun sonucu olarak yanma odasina giren akisin basinci, sicaklifi ve yogunlugu serbest
akim bolgesinden ¢ok daha yiiksektir [5]. Ancak ugus Mach sayist 6’y1 gegtiginde akis
hizin1 ses-alt1 hizlara yavaslatmanin dezavantajlar1 ¢ok daha fazladir. Bunlar, yanma
odasindaki agir1 yliksek basing, normal sok sistemi nedeniyle asir1 performans kayiplari,
duvarlardan olan asir1 1s1 kayiplar1 ve yanmanin ger¢eklesememesidir [3]. Ramjetlerde,
akist inlet ¢ikisinda, yanma odasi girisinde ses alti hizlara diisiirmek i¢in normal sok
dalgas1 sistemine ihtiya¢ duyulur. Ramjet performansini en iyi hale getirmek icin sok
sisteminin baslangicinin 1.4-1.8 Mach sayisinda olmasi gerekmektedir [5]. Boylece

normal sok dalgasi boyunca gergeklesen basing kayiplar1 asgari diizeyde meydana



gelecektir. Ancak bu da nispeten daha biiyiik inlet daralma oran1 gerektirmektedir ve inlet
baslamamasini engellemek ve/veya sok sistemini kararli hale getirebilmek i¢in sinir
tabakadan hava bosaltmasi gerekebilir. Bu problemleri agmanin en mantikli yolu akisin
yanma odasina ses-lstli hizlarda girmesini saglamaktir. Akisin yanma odasina ses-istii
hizlarda girdigi ve yakit enjeksiyonunun ses-iistii hizlardaki akisa yapildig1r motorlara

Supersonic Combustion RAMJET, kisaca Scramjet ad1 verilir.
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Sekil 1.2. Bir scramjetin iki boyutlu sematik gésterimi [3].

Scramjetlerde (Sekil 1.2) ses-iistii hizlardaki havanin sikistirilmasi ve yavaslatilmasi,
difiizorle birlikte motorun iist tarafinda yer alan ara¢ dngdvdesi tarafindan olusturulan
egik sok dalgalar ile gergeklesir [5]. Diflizoriin devaminda ses-iistii hizlardaki havaya
yanma odasinda yakit eklenir ve ses-istii hizlarda yanma saglanir. Akisin ses-iistii hizlarda
olmasi nedeniyle yakit ve havanin karisimi ve yanmasi ¢cok hizli ger¢ceklesmek zorundadir.
Egzoz nozulu yanma odasinda azalan akis hizin1 artirmak amaciyla iraksak olmalidir.
Ayrica hava aracinin arka govdesi bir genisleme bolgesi olarak kullanilip akisin daha da

hizlanmasi saglanabilmektedir [7].

1.2 Scramjetlerin Tarihi, Onemi ve Potansiyel Kullamim Alanlar

Scramjetlerin ve hipersonik araglarinin tarihinin incelenmesi ve bu tezin daha iyi
anlasilmasi agisindan Onemlidir. Hipersonik ugusa olan tutku yeni baslayan bir sey

degildir. Fransiz René Lorin (1913) ram havasiyla sikistirmanin miimkiin olacagini fark



eden ilk kisidir [3]. Ancak denemeleri basarisiz olmustur c¢iinkii ram havasiyla
gerceklestirilen sikistirma ses-alt1 hizlarda yetersiz olmustur. Fransiz René Leduc ramjet
tahrikli bir ucak gelistirerek 1935°te bir patent almistir ve Leduc 010 adin1 verdigi ucakla
1949°da tarihteki ilk ramjet ugusu gergeklestirilmistir ve 0.84 Mach hizina ulasilmistir [3].
Yasanan bu gelismelerden sonra ramjetler cesitli flizelerde roketlerle birlikte ve bazi
ucaklarda (6rn. Lockheed SR-71 Blackbird) turbojet motorlartyla birlikte, turbo-ramjet

cevrimlerinde kullanilmislardir.

Havasoluyan motorlarla hipersonik hizlara erismek amaciyla yiiriitiilen ¢aligmalar 60
yildan fazla bir siiredir devam etmektedir [1] ve bunu saglamak i¢in {izerinde durulan ve
calisilan ¢evrim de, yukarida da belirtildigi gibi, scramjet ¢cevrimidir. Scramjetlerin tarihi

gelisimlerini ¢esitli yazarlar yaptiklari ¢alismalarda anlatmiglardir [1-3, 8, 9].

Scramjetlerin gelisimleri Fry [1] tarafindan dort nesle ayrilarak anlatilmistir. Bunlar
hipersonik ugusun ve siipersonik yanmanin anlagilmasina olan katkilarina gore ayrilmstir.
Bu nesiller, birinci nesil; baslangi¢ (1960-1973), ikinci nesil; gévde entegrasyonu (1969-
1984), tigiincii nesil; NASP (National Aero-Space Plane, Ulusal Uzay Araci) (1984-1994)

ve dordiincii nesil; yeniden dogus (1995-giinlimiiz) olarak isimlendirilmistir.

Birinci nesildeki en genis scramjet gelistirme programi Hipersonik Arastirma Motoru
(Hypersonic Research Engine, HRE) isimli programdir. 1964’°te baslayan bu programin
baslatilma amaci hidrojen yakitli ve hidrojen sogutmali bir scramjet motoru geligtirmektir.
Bu nesilde yapilan deneylerde diisiik hipersonik hizlardaki (7 Mach’a kadar) akislarda
caligmalar yapilmistir. NASA’nin (National Aeronautics and Space Administration,
Ulusal Havacilik ve Uzay Dairesi) ¢aligmalarinin yiiriitiildiigii Dryden ve Langley
aragtirma merkezleri dnciiliginde HRE nin roket tahrikli deneysel bir hava arac1 olan X-
15’e baglanarak bir test ugusuna ¢ikmasi planlandiysa da gergeklestirilememistir [10].
Daha sonra ABD Hava Kuvvetleri’nin (U.S. Air Force, USAF) scramjet arastirma ve

gelistirmesinden vazgegmesiyle calismalar durmus ve bu nesil bitmistir.



Ikinci nesilde arastirmalar daha ¢ok scramjet motorlarmin ucak govdelerine
entegrasyonuna yogunlasmistir. Deneylerde HRE’nin dig siiriiklenmesinin ¢ok yiiksek
oldugu goriilmiistiir ve bunu diisiirmek amaciyla ugcak gévdesiyle entegrasyon denenmeye
baslanmistir [2]. Diisiik hizlarda bir turbojet motoruyla tahrik edilecek ve daha sonra
scramjet marifetiyle 7 Mach’ta ugus saglayacak bir seyir flizesi tizerinde ¢alisilmistir. Bu
calismaya NASA Langley Arastirma Merkezi Onciilik etmigtir. NASP isimli scramjet

tahrikli ara¢ gelistirme programinin baglamasiyla bu nesil son bulmustur.

Sekil 1.3. NASP konsept tasarimi [2].

Uciincii nesil ise 1980’lerin basinda Amerika Birlesik Devletleri tarafindan baslatilan
NASP (Sekil 1.3) isimli scramjet tahrikli, tekrar kullanilabilir bir uzay araci gelistirme
programiyla baslamistir. Bu agresif programin amaci pistten kalkis yapip tek kademede
yoriingeye erisebilen ve gorevi bittiginde tekrar piste inig yapabilecek, uzay aracindan ¢ok
ucak benzeri (kanatli yap1) bir arag tasarlamaktir. Ayrica bu aracin hipersonik yolcu ucagi
olarak kullanilmasi da hedefler arasindadir [10]. NASP’in scramjet gevrimiyle algak

diinya yoriingesinden kagabilmek amaciyla 25 Mach’a kadar ulasmasi hedeflenmistir.



Ancak, o yillardaki teknoloji diisiiniildiigiinde ve yapilan testlerin en fazla 7 Mach’a
ulastig1 da g6z oniinde bulundurulursa bu hedef ¢ok gergekei goriinmemektedir [1]. Bu
nesil i¢erisinde Rusya Kholod isimli, hipersonik ucan laboratuvar olarak kullanilacak bir

aracin gelistirmesine baglamistir ve 1991, 1992 ve 1995°te ugus testleri yapilmistir [7].

Dordiincii nesilde NASP programini takiben Amerika Birlesik Devletleri tarafindan ii¢
yeni yontem izlenmistir; USAF tekrar hidrokarbon yakitli scramjetlere donmiistiir, NASA
NASP itki teknolojisinin en geligsmis kismi olan scramjetlerin testlerine devam etmistir ve
NASA’da roket ve havasoluyan motor birlesimi itki sistemleri kabul gérmeye baglamistir
[1]. 1998°de Kholod ile NASA-CIAM (Central Institute for Aviation Motors, Havacilik
Motorlar1 Ana Enstitiisii) ortakliginda bir ucus testi yapilmistir ve 6.4 Mach’tan fazla bir
hizla 0 zamanin en hizli scramjet ugusu gergeklestirilmistir [7]. Bu ugus testi sonucunda
sonucunda iki modlu scramjetler ve 6zellikle de sesalt1 ve sesiistii yanma konularinda ¢ok

degerli deney verileri elde edilmistir [11].

Sekil 1.4.HyShot II'nin faydal yiikii
(muhafazasi kaldirilmis) [12].
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Avustralya’da Queensland Universitesi tarafindan yiiriitiilen scramjet gelistirme projesi
HyShot 1997°de 7-8 Mach hizlarinda ugacak bir ara¢ gelistirmek amaciyla baslatilmistir
[2]. 2001°de gergeklestirilen basarisiz bir ugus testinden sonra 2002°de HyShot II adiyla
tekrarlanan ugus testi basarili olmustur [12]. HyShot II faydali yiikii ¢ok basit ve giirbiiz
bir tasarima sahiptir (Sekil 1.4). Bunlarin disinda 2006°da HyShot III ve yine 2006’da
HyShot IV ucus testleri gergeklestirilmistir. Biri yakit enjekte edilen digeri ise yakitsiz
olan iki yanma odasia sahip HyShot II ilk basarili scramjet ugus testi sayilmaktadir.
Ayrica HyShot II diisiik biitgesiyle ileride baslayacak scramjet programlar icin iyi bir
ornek teskil etmistir [2].

Sekil 1.5. X-43A'nin Mart 2004'te gergeklestirilen ucus testinin ilk agamasi.
X-43A arkasinda Pegasus itici roketi ile NASA’ya ait bir
B-52'nin kanadinin altinda gériiliyor [13].
NASA’nin X-51’den Once yiiriittigli scramjet programi Hyper-X’tir. Bu program
cergevesinde Ttretilen scramjet tahrikli hava araglari X-43A ve X-43B olarak
adlandirilmistir. Kholod ve HyShot II’nin aksine X-43 itici roketinden ayrilip saf scramjet
tahriki ile seyretmistir [2]. ilk ucus testi 7 Mach hizinda Mart 2004’te (Sekil 1.5), ikinci
ucus testi ise 10 Mach hizinda Kasim 2004°te gergeklestirilmistir. Her iki ugus testinde de
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5 saniyeden fazla hidrojen yakithi scramjet tahrikli ugus gergeklestirilmistir. Scramjet
tahriki ile ivmelenmenin ardindan X-43 yavaslarken hipersonik aerodinamik manevralar

gerceklestirilmistir. Ugus testlerinin baslica sonuglart sunlardir [2]:

1. Govdeye entegre scramjet tahrikli araclar hipersonik hizlarda kararli ve kontrollii

yoriingelerde seyredebilirler.
2. Havasoluyan itkiyi kullanarak ivmelenen hipersonik ugus 7 Mach’ta miimkiindiir.

3. Optimize edilmemis arag/motor kombinasyonuyla Mach 10°da hipersonik seyir

mumkuindiir.

4. Yer testleri, CFD analizleri ve diger aerodinamik hesap araglar1 scramjet tahrikli

araglarin tasariminda kullanilabilirler.

Hyper-X’in basarisindan sonra USAF, HyTech programi ¢ergevesinde hidrojen yerine
hidrokarbon yakit kullanan, 4-8 Mach hizlarinda seyredecek bir scramjet tasarimi (X-43C)
gelistirmistir. Hidrokarbon yakitin kolay depolanabilme ve tagimabilme 6zelliklerinin yan1
sira, yakit, yiksek Mach sayilarinda sogutucu olarak da kullanilmistir. HyTech
cercevesinde tasarlanan ve liretilen GDE-1 ve GDE-2 isimli scramjetler sadece yer

testlerinde kullanilmustir.

Daha sonra yiikselen ilgi nedeniyle ve DARPA’nin Ucuz Hizli Misilleme Fiizesi
Gelistirme (ARRMD, Affordable Rapid Response Missile Development) programi
cergevesinde X-51 (Sekil 1.6) isimli scramjet tahrikli arag gelistirilmistir. HyTech’te
oldugu gibi X-51 programi da sabit geometrili scramjet tasarimi ve ileri malzeme
teknolojileri ile birlikte endotermik yakit dekompozisyonu kullanilarak 1si1l yonetim

tizerine kurulmustur [14].

HyTech’ten farkli olarak X-51 programi ¢ergevesinde ugus testleri de yapilmistir. X-51"in
dikkat ¢ceken diger bir 6zelligi ise yakit olarak JP-7 kullanmasidir. JP-7 1998°de servisten
¢ikartilan 3 Mach’in lizerinde ugus hizina sahip turboramjet motorlu SR-71 Blackbird

1simli ucakta kullanilmak i¢in tasarlanan bir yakittir. Her ne kadar hidrojene gore diistik
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yanma entalpisine sahip olsa da JP-7 kolay depolama, hidrojene goére ucuz olmasi ve

Amerikan Hava Kuvvetleri’nin elinde bulanan yiiksek miktardaki stok nedeniyle tercih

edilmistir [15].

Hidrojen, JP-7 ve JP-10 yakitlarin isletilebilirlik, giivenlik, menzil,

ekonomi ve sogutma ozellikleri agisindan karsilastirmalar1 Tablo 1.1°de goriilebilir [16].

Tablo 1.1. Baz1 scramjet yakitlarin karsilastiriimasi [16].

Donma

Tutusma

Yanma

Viskozite —

Yakit | Formiil | Noktast | Sicakligi | Entalpisi | 40 °C'de, 'gl/?: ;Eleit Ksé(l)g;stirtrelzzi
©°C) ©C) | (kjlkg) | mm?s P
Hidrojen | Ho | -259.2 | Gaz | 119954 0'09231 O 1693 | YOk
Py |Cstlsl gy 63 | 43903 | 17 0.8
JP-10 CioH1se -79 54 42100 19 2.94 Dustik
Isletilebilirlik ~ Giivenlik Menzil Isletilebilirlik Ekonomi  Sogutma

8USAF’a 1998’deki maliyetleri.

Sekil 1.6. X-51 konsept tasarimi [17].
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Sekil 1.7. USAF’1n hipersonik havasoluyan arag gelistirme planlamasi [14].

Mayis 2010°da ilk basarilt X-51 ugus testi gerceklestirilmistir. Bu testte 9.8 Mach hizina
ulasarak rekor kiran X-51, 140 saniye boyunca scramjet cevrimiyle hipersonik ucgus
gerceklestirmistir. 2011 ve 2012°de yapilan nispeten basarisiz iki ugus testinden sonra
Mayis 2013’te 240 saniye boyunca 5.1 Mach hizinda basarili bir ugus testi
gerceklestirilmis ve boylece X-51 programi basariyla tamamlanmis olmustur [18].
USAF’1n hipersonik havasoluyan ara¢ gelistirme stratejisi (gecmis ve gelecek) grafiksel
olarak Sekil 1.7°de anlatilmistir [14].

X-51’e ilk basta 2008’de iptal edilen Blackswift adli aracin sigrama tahtasi olarak
bakilmistir [19]. Daha sonra X-51’de elde edilen verilerin ve tecriibenin 2020°’1i yillarin
ortalarinda gelistirilmesinin tamamlanmas1 amaclanan Lockheed Martin tarafindan
gelistirilen High Speed Strike Weapon (Sekil 1.8) adli 5 Mach’in {izerindeki hizlarda
ucacak bir flizede kullanilacagi agiklanmistir [20].
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Sekil 1.8. Lockheed Martin tarafindan gelistirilmesi
planlanan HSSW [20].
1 Kasim 2013°te Lockheed Martin’e bagh ve daha 6nce U-2, SR-71, F-117, F-22 ve F-35
gibi ucaklar i¢in arastirma gelistirme projelerini gerceklestiren birim olan Skunk Works
tarafindan “SR-71’in Oglu” olarak adlandirilan tirbin ve iki modlu scramjet
kombinasyonuyla tahrik edilerek 6 Mach hizinda seyredecek SR-72 isimli insansiz bir
gozlem ucagi gelistirmesi yapildigi agiklanmistir. SR-72’nin 2030’da kullanilmaya

baglanmasi planlanmaktadir [22].

Sekil 1.9. Turbojet ve iki modlu scramjet tahrikli SR-72’nin
konsept ¢izimi [22].
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1.2.1 Scramjet Motorlarinin Avantaj ve Dezavantajlari

Atmosfer igerisinde hipersonik ugus havacilarin, mithendislerin ve bilim adamlarinin bir
tutkusu haline gelmistir. 1950’1lerin sonunda ve 1960’larin basinda, roketlerle diinyanin
herhangi bir yerine ulasilabilecegi ve roketlerin uzaya erisim potansiyellerinin oldugu
bilinmesine ragmen, uygulanabilir hipersonik ugusun ancak havasoluyan g¢evrimle
miimkiin oldugu anlasilmistir [2]. Antonio Ferri [23] roketler ve havasoluyan motorlar

arasindaki 6nemli farklar1 sdyle acikliyor;

1. Havasoluyan motorlarin 6zgiil darbeleri roketlere gore ¢ok daha fazladir.
Ciinkii havasoluyan motorlar sadece yakit tasiyip ihtiya¢ duyduklari oksijeni

atmosferden saglarken, roketler oksitleyici tasimak zorundadirlar.

2. Ayni itki i¢in bir havasoluyan motorun yapisal agirligi roketlere gore daha
fazladir. Ciinkii havasoluyan motorlar havay: islemek zorundadir (oksijen ve
nitrojen) ve bir hava ali§ina sahip olmak zorundadir. Ancak roketler ise oksitleyici

tanki ve basinglandirma sistemleri bulundururlar.

3. Havasoluyan bir motorda itki, ugus Mach sayisi ve irtifanin fonksiyonudur.
Birim 6n alan i¢in yiiksek itki ancak yogun atmosferde elde edilebilirken roketler

vakumda birim 6n alan i¢in yiiksek itki ile ¢alisabilirler.

4, Havasoluyan motorlarda atmosferde ug¢ma zorunlulugu aerodinamik
1sinma ve arag siirliklenmesinden kaynaklanan ¢ok biiyiik yapisal problemlere
neden olur. Ancak, havasoluyan motorla tahrikli araglarin vakumdaki bir rokete
gore aerodinamik kaldirma kuvvetlerini kullanarak daha yiiksek manevra

potansiyelleri vardir.
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Ozgiil darbe (specific impulse, lsp) roketlerin ve jet motorlarinin verimlerinin bir

Olciitiidiir. Kisaca iiretilen itkinin kullanilan yakit debisine orani olarak ifade edilebilir.

Yiklenmemis itki F

[, = 1.1
Yakit debisi 5P gomy (1.1)

Denklem 1.1°deki gibi ifade edilen 6zgiil darbede go deniz seviyesindeki standart
yercekimi ivmesidir. Ozgiil darbenin birimi saniyedir. Béylece, eger kalkistan ya da motor
calistirmadan onceki yakit agirlig bilinirse, 6zgiil darbe, yakitin siire olarak ne kadar
yanabilecegini gosterecektir. Havasoluyan motorlarin ve roketlerin 6zgiil darbelerinin
karsilagtirilmalart Sekil 1.10°da gosterilmistir [14]. Sekil 1.10°dan da goriilebilecegi gibi
6-7 Mach’ta scramjet ve ramjet 6zgiil darbeleri yaklasik aynidir. Ancak Anderson ve
arkadaslarinin [5] yaptig1 ¢alismada 5 Mach’tan yiiksek hizlarda g¢alisan bir ramjetin
yanma odas1 statik basinci ¢ok yiiksek seviyelere ulasacagi belirtilmistir. Bu nedenle
yiiksek ugus Mach sayilarinda scramjetlerin tercih edilmektedir. Scramjetlerin 6nemli bir
ozelligi ugus Mach sayisi arttikga 6zgiil darbelerinin ve dolayisiyla performanslarinin
diismesidir. Bu, toplam entalpinin veya is akigkanimin (hava) kinetik enerjisinin
ylkselmesinden kaynaklanmaktadir. Bu durum “69 Kurali” ile agiklanir. Stoikometrik
oranda saglanan yanma sirasinda ortaya ¢ikan 1sinin havanin kinetik enerjisine orant 69’un
Mach sayisinin karesine boliinmesiyle hesaplanabilir [5]. Boylece 6 Mach’ta bu oran
yaklasik 2 iken, 16 Mach’ta 1/4 seviyelerine kadar diismektedir. Bu durumda, itki, yiiksek
hava alig1 stiriiklemesi ve egzoz itkisinin farkidir ve bu fark yaklasik %10-15 civarindadir.
Ayni sekilde ivmelenme de bu kiigiik itki ile ara¢ siirliklenmesi arasindaki fark kadardir.
69 kuralindan da anlasilabilecegi gibi Scramjetlerin 6zgiil darbesi Mach sayis1 arttik¢a
diismektedir ve yaklasik 20 Mach’ta roketlerin 6zgiil darbesiyle esitlenmektedir. Bu da bu
hizdan sonra scramjetlerinin bir avantajinin kalmadigin1 ve bu hizdan sonra yoriingeye

kadar ivmelenmek i¢in roketlerin kullanilabilecegini gdsterir [5].
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Sekil 1.10. Cesitli itki seceneklerinin Mach sayisina gore
Ozgiil darbeleri [14].
Bu bilgileri de gz onilinde bulundurarak, roketlerin hipersonik ugus ic¢in verimli
olamayacagini ve hipersonik ucus i¢in en uyumlu ¢evrimlerin havasoluyan g¢evrimler
oldugunu soyleyebiliriz. B6lim 1.1°de de agiklandig1 gibi turbojet, turbofan ve benzeri
hareketli parcaya sahip ¢evrimler ise bu hareketli parcalar nedeniyle hipersonik ugus i¢in
verimli degillerdir. Ayrica, ramjetler de 5 Mach’in lizerindeki hizlarda akigi hizin1 ses
hizinin altina diistirmenin yarattig1 sonuglar nedeniyle hipersonik ucusa uygun degildir.

Bu durumda hipersonik ugus i¢in uygulanabilirligi en yiiksek ¢evrim scramjet ¢evrimidir.

1.3 Scramjet Genel Literatiir Taramasi

Bu boliimde scramjetler, scramjet alt sistemleri, hipersonik akis ve ses-iistii yanma gibi
konularda yapilan genel literatiir taramasina kisaca yer verilmistir. Bu boliimiin amaci bu
konulardaki ¢alismalar1 belirli kategorilerle listeleyen bir kaynak olusturmaktir. Literatiir
taramasinda yer verilen kaynaklar scramjet ya da scramjet alt sistemleri ile ilgili ¢aligmalar
sistem seviyesi (genel) ¢aligmalar, yer testleri, ugus testleri ve sayisal ¢alismalar olarak

kategorilere ayrilmstir.
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1.3.1 Sistem seviyesi (genel) calismalar

Literatiirde havasoluyan hipesonik ikti sistemleriyle ilgili temel konular1 igeren birgok
yaym [24-28] bulunabilir. Bu yayilarda hipersonik akis ve hipersonik akis rejiminde
meydana gelebilecek olaylar, aerotermodinamik, ses-iistii akislarda yanma gibi konular
irdelenmistir. Ayrica, Kostoff [24] yaptig1 ¢alismada yiiksek hizli akislarla ilgili yiiksek

sayida alintilanan makalelerin listesini vermistir.

Literatiirde scramjetlerin gelisimlerini anlatan ve/veya scramjet ve diger itki sistemleri
(ramjet, roket) tasarim ve deney yoOntemleriyle ilgili kitaplar takip eden referanslarda
bulunabilir [3, 29-31]. Ayn1 konulardaki makaleler ise [1,8,32-35] numarali referanslarda
bulunabilir. Ayrica literatiirde scramjetler, scramjetlerin potansiyel kullanim alanlari,

hipersonik ugus ve siipersonik yanma ile ilgili genel makaleler bulunabilir [2,36-39].

Fry [1], yaptig1 calismada scramjetlerin gelisimini anlatmis ve yayin yilina kadar yapilan
biitlin scramjet c¢aligmalarina yer verdigi bir tablo (Tablo 1.2-1.4) sunmustur. Bu
tablolarda scramjet calismalarimin hangi yillarda hangi iilke/kurum tarafindan

yuriitiildiigline, amaclarina, yapilan testlere ve bazi 6zelliklerine yer verilmistir.



Tablo 1.2. Diinya ¢apinda scramjet programlar1 (1955-1975, 1975-1990) [1].

Donem Ulke/Kurum Motor/Arag Tarihler Ucus Mach Sayisi irtifa (ft) Gelistirme Durumu
U.S. Navy External burn | 1957-1962 5-7 - Yanma testleri
Rusya Chetinkov 1957-1960 5-7 - Parca testleri
N USAF Marquardt SJ | 1960-1970 3-5 - Sogutmali motor testleri
5 USAF GASLSJ 1961-1968 3-12 - Sogutmali motor testleri
ﬁl U.S. Navy SCRAM 1962-1977 7.5 100000 Serbest jet testleri
- USAF-NASA IFTV 1965-1967 5-6 56000 Parca testleri
NASA AIM 1970-1984 4-7 - Sogutmali motor testleri
Fransa ESOPE 1973-1974 5-7 - Pargca testleri
° U.S. Navy WAD'\;&HVWA 1977-1986 4-6 80000-100000 Parca testleri
§, Rusya Gesitl 1980-1991 57 80000-100000 Yanma testleri
1 arastirmalar
o NASA NASP 1986-1994 0-26 0-yoriinge Serbest jet testleri (7 Mach)
Almanya Sanger Il 1988-1994 4 0-yoriinge Konsept arag

67



Tablo 1.3. Diinya ¢apinda scramjet programlar (1990-2003) [1].

Dénem Ulke/Kurum Motor/Arag Tarihler | Ugus Mach Sayisi irtifa (ft) Gelistirme Durumu

Birlesik Krallik HOTOL 1990-1994 2-8 - Yanma testleri
Japonya PATRES/ATREX 1990- 0-12 10000 Yanma testleri
Japonya NAL-KPL 1991- 4-12 50000-100000 Yanma testleri

Rusya Kholod 1991-1998 3.5-54 50000-115000 Ugus testleri

Rusya/Fransa Kholod 1991-1995 3.5-5.4 50000-115000 Ugus testleri
Rusya/ABD Kholod 1994-1998 3.5-7 50000-115000 Ucus testleri

Fransa CHAMIOS 1992-2000 6.5 - Parca testleri

- Fransa Monomat 1992-200 4-7.5 - Parca testleri
‘?‘ Fransa Prepa 1992-1999 2-12 0-130000 Parca testleri
a Rusya ORYOL/MIKAKS 1993- 0-12 0-130000 Parca testleri
§ Fransa/Rusya WRR 1993- 3-12 0-130000 Parca testleri
a Rusya GELA Phase Il 1995- 3-5+ 29500 Ugus testleri

- Rusya AJAX 1995- 0-12 0-130000 Konsept

USAF HyTech 1995- 7-10 50000-130000 Parca testleri

ABD GTX 1995- 0-14 50000-130000 Parca testleri

U.S. Navy Counterforce 1995- 4-8 80000-100000 Parga testleri

NASA X-43A/Hyper-X 1995- 7-10 100000 Ugus testleri
Fransa/Almanya JAPHAR 1997-2002 5-7.6 80000 Parca testleri

ABD ARRMD 1997-2001 3-8 80000 Parca testleri

Rusya IGLA 1999- 5-14 82000-164000 Ugus testleri

0¢



Tablo 1.4. Diinya ¢apinda scramjet programlart (1990-2003) [1].

Dénem Ulke/Kurum Motor/Arag Tarihler Ugus Mach Sayisi irtifa (ft) Gelistirme Durumu
NASA X-43C 1999- 5-7 100000 Parga testleri
ABD IHPTET 1999- 0-5 0-90000 Parga testleri
ABD RTA 1999- 0-5 0-90000 Parca testleri
Fransa Promethee 1999-2000 2-8 0-130000 Parca testleri
Hindistan AVATAR-M 1999- 0-14 0-yoriinge Yanma testleri
Birlesik Krallik | HOTOL Phase I 2000- 2-8 - Parca testleri
~ Fransa PIAF 2000- 2-8 0-110000 Parca testleri
T ABD MARIAH 2001- 15 - Parca testleri
§ Avustralya HyShot 2001-2002 7.6 75000-120000 Ugus testleri
% ABD Se“czr']a;g;: 2001- - ; Ucus testleri
- ABD ISTAR 2002-2003 2.4-7 0-yoriinge Parca testleri
ABD X-43B 2002-2003 0-10 10000 Parca testleri
Rusya Mig-31 HFL 2002- 2-10 50000-130000 Planlanmis Ugus Testleri
ABD HyFly 2002- 3-6.5 85000-95000 Planlanmis Ugus Testleri
ABD SED 2003- 4.5-7 80000 Planlanmis Ugus Testleri
Fransa LEA 2003-2012 4-8 80000 Planlanmis Ugus Testleri
ABD RCCFD 2003- 0.7-7 0-yoriinge Planlanmis Ucus Testleri

T¢
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[9,10,40-44] referans numarali c¢aligmalarda Scramjet, ramjet ve diger
stipersonik/hipersonik ara¢ programlarinin gelisimleri, yer testleri, yasanan tasarim
sorunlari, ugus testleri ve bu testlerden alinabilecek dersler gibi konular irdelenmistir.
Erbland [41], yaptig1 ¢alismada, hipersonik araglarin gelisimini anlatmistir ve yayinin

eklerinde 14 farkli arag programini ele almustir.

1.3.2 Deneysel Calismalar

Yapilan deneysel calismalarin kapsamlarini daha iyi ayirt edebilmek amaciyla incelenen
deneysel calismalar deneylerin yapildigi test diizeneklerine gore iic baslik altinda

siniflandirilmistir. Bunlar,

1. Boru baglantili test diizenekleri: Havanin yanma odasi giris kosullarinda
saglandig1 test diizenekleridir. Ayni zamanda sok tiinelleri ile yapilan deneyler de
bu sinifa dahil edilmistir.

2. Yan acik akis test diizenekleri: Havanin hava alig1 giris kosullarinda saglandig:
test diizenekleridir. Deney modeli manevra kosullarinda incelenemez.

3. Acik akis test diizenekleri: Havanin ucus kosullarinda saglandigi, manevra
senaryolarinda motor ve aracin deney modelini i¢ine alabilecek kapasitede olan
test diizenekleridir.

1.3.2.1 Boru Baglantih Test Diizenekleri

Boru baglantili test diizeneklerinde, yanma odasi i¢indeki akisin incelenmesi, yakitlarin
performanslarinin karsilagtirilmasi, alevin yanma odasi iginde tutunmasi deneyleri ve
nozul deneyleri gibi deneyler yapilabilir. Ayrica bu test diizeneklerinde malzeme ve 1s1l

yonetim ile ilgili deneyler de gergeklestirilebilir.

Aso [45], stipersonik hizlarda ¢aligsan bir sok tiineli ile hidrojen yakitin yanmasi ve akisiyla
ilgili bir deneysel bir ¢alisma yapmistir. Scramjet yanma odalarindaki basing artisi
nedeniyle ses-iistii akista sinir tabaka ayrilmasi miimkiindiir. Isil bogulma, sinir tabaka
ayrilmasi ya da ayrilma kabarcigi ile ilgili deneysel ¢alismalar [46-48] refarans numarali

calismalarda bulunabilir.



23

Literatiirde scramjet hava aliklariyla ilgili, iki ve ¢ boyutlu hava aliklarinin
karakteristikleriyle ilgili farkli Mach sayilarinda yapilmis deneysel ¢alismalar bulunabilir
[49-51]. Yanma odalari, yakit-hava karisimi, alev tutucu sistemler ve kendiliginden
tutusma (autoignition) gibi konulardaki c¢aligmalar [52-59] referans numaralariyla

listelenmistir.

[60-62] referans numarali g¢aligmalar scramjet nozul akislariyla ilgili gesitli akis
goriintiileme yontemleriyle yapilmis deneysel Olglimleri igermektedir. [63] referans
numarali ¢alismada kuvvet-balans sistemi ile kaldirma kuvveti, itki, yunuslama momenti

Olctimleri yapilmustir.

1.3.2.2 Yar1 Acik Test Diizenekleri

Yar acik test diizeneklerinde hava aligi, izolator, yanma odasi ve nozul bir arada test
edilebilir. Ancak, akis hava aligina tam karsidan verilir. Bu nedenle manevra etkileri

gbzlemlenemez.

Kanda [64-66] yaptig1 caligmalarda bir scramjet modelini farkli Mach sayilarinda test
etmistir. Bu ¢alismalarda hava alig1 dudak (cowl lip) uzunlugu, daralma orani, yan-plaka
hiicum kenar1 ok agis1 (side-plate leading edge sweep angle) gibi etkenlerin performansa

etkileri ve baglamama olay1 gézlemlenmistir.

Yarn acik test diizeneklerinde iki ve iic boyutlu hava aliklarinda temel akis olaylari
incelenebilir [67, 68]. Yapilan bazi calismalarda [69, 70] rampa sikistirma yontemi
incelenmistir. Hiraiwa’nin [70] ¢alismasinda bir scramjet hava aliginda baslamamay1
onlemek amaciyla dikme (strut) yerine rampa sikistirma kullanimi incelenmistir ve dikme
kullanilan tasarimla karsilastirilmistir. Tani [71] yaptig1 calismada tek dikmeli hava aligi
modellerini deneysel olarak incelemistir. Dikmelerin performansa etkilerini incelemenin
yani sira dikme nedeniyle olusan sok dalgalarini da incelemistir. Wagner’in [72]
calismasinda, bir hava aligi/izolatér modelinde olusan baglamama durumunun 5 Mach

hizinda deneysel incelemesi yapilmustir.
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Watanabe [73] yaptig1 ¢alismada bir scramjet nozulunu hipersonik hizlardaki dis akista
Schlieren fotograflama ve yag ile akig goriintileme (oil flow visualization) gibi

yontemlerle incelemistir.

Yari acik test diizeneklerinde yapilmig scramjet acodinamik kuvvet dl¢ltimii caligmalarina
ornekler [67, 68] olarak listelenmistir. Shimura [74] yaptig1 c¢alismada, bir scramjet
motorunun itki, kaldirma kuvveti ve yunuslama momentinin l¢iimiinii yapmustir. Ayrica
dikmelerin scramjet performansina etkisini kuvvetler agisindan incelemistir ve tam
yiikseklikli dikmelerin yanma verimini artirdigin1 ancak bununla birlikte itkiden ¢ok
stiriklemeyi artigini belirtmistir. Mitani’nin [75] yaptig1 ¢alismada ise hidrojen yakitli bir
scramjet modelinin kuvvet olgiimleri yapilmistir. Ayrica, i¢ etkenler nedeniyle olusan
stiriikleme kuvveti ve dis etkenler nedeniyle olusan siiriikleme kuvvetini birbirinden

ayirabilmek icin akis yolunda basing dl¢iimleri yapilmistir.

1.3.2.3 Acik Test Diizenekleri

Holland [76] yaptig1 ¢alismada Hyper-X programi ¢ergevesinde, agik akis test diizenekleri
de dahil olmak tizere bir¢ok farkli tip test diizeneklerinde yapilan 6zellikle aerodinamik

testlere yer vermistir.

1.3.3 Uguslu Testler

[7,10,12,44,77-84] referans numarali ¢alismalar scramjet ugus test tasarimlari ve
gelecekteki ugus test planlamalari, ugus testleri ve ugus test sonuglarinin ele alindigi
calismalardir. [78] referans numarali arag¢ stabilizasyonu ve kontrolii ig¢in ugus testi
tasarimini ele almaktadir. Caligmada yapilan tasarim X-43A ugus testine uygulanmis ve
dogrulanmistir. [79] referans numarali ¢alismada 1998’de NASA ve CIAM tarafindan
ortak olarak gergeklestirilmis ucus ve yer testi sonuglar1 yer almaktadir. [77] referans
numarali c¢alismada NASA’nin gergeklestirdigi ucus testlerini, su anki program
durumlarimi ve gelecek planlart yer almaktadir. [12, 80] referans numarali ¢aligmalarda

HyShot ugus testi sonug¢larinin analizi yer almaktadir. [80] numarali ¢alismada, yapilan
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analizlerin sonucunda HyShot I’in neden basarisiz oldugu ortaya ¢ikmustir. [44, 81]
referans numarali ¢alismalarda Hyper-X (X-43) programinin gelisimi, yapilan ugus
testleri, ugus test sonuglar1 ve programin durumu yer almaktadir. [82] referans numarali
yayinda Rusya ve ABD ortakliginda yiiriitiilen KHOLOD projesi ¢ercevesinde yapilmis
ucus testinin bir 6zeti ve ayn1 projenin gelecek planlariyla ilgili bilgiler bulunabilir. X-51
programi ¢ergevesinde 26 Mayis 2010 tarihinde basarili bir ugus testi gerceklestirilmistir.
NASA’ya ait bir B-52H ile 50000 ft irtifaya ¢ikartilan X-51 bu irtifada bir siire ugtuktan
sonra ana gemiden ayrilmustir (Sekil 1.11). Daha sonra ATACMS itici roketi tahrikiyle
bir siire ugup istenilen atmosfer sartlarina gelindiginde X-51 itici roketten ayrilip 200
saniye boyunca c¢alisarak 5 Mach hizina ¢ikarak tarihin en uzun scramjet ugusunu
gerceklestirmistir. Ucus testinde her ne kadar istenilen sonuglar elde edilememis olsa da

birgok degerli veri toplanmistir [83,85].

Sekil 1.11. X51 ugus testinden goriintiiler (a. Ana gemiye bagli ugus, b. ATACMS
itici roket tahrikiyle ugus, c. Saf scramjet ugusu.) [83].

1.3.4 Deneysel Yontemler

Farkli tasarimlara sahip tiinellerde yapilmis scramjet yer testleri, birkac test yontemi ve
tiinellerle ilgili ¢aligmalar [86-93] olarak listelenmistir. [86] numarali referansta sok
tiinelleri ile genisleme (expansion) tiinelleri, iki farkli tiinelde ayni sartlarda, ayni tasarima
sahip bir scramjet motorunun testleri yapilarak karsilastirilmistir. [87] numarali referansta
yeni bir yer testi tesisi i¢in performans tahminleri yapilmistir. [88] referans numarali
calismada, ¢alismanin yayin tarihine kadar NASA LRC’de (Langley Research Center)
scramjet programlari altinda yapilmis olan deneysel ¢alismalar anlatilmigtir. [89] referans

numarali calismada Queensland tniversitesindeki sok tiineli ve scramjet deneyleri
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anlatilmistir. [90] referans numarali ¢calismada X-43A ugus testlerinde yiizey siirtiinmesi
Olclimil i¢in yeni bir 6l¢iim cihazi gelistirilmesi anlatilmistir, gelistirme asamasinda yer
testleri yapilmustir. [91-93] referans numarali calismalarda cesitli akis goriintiileme
yontemleri 1ile ilgili arastirmalar yapilmistir ve basing deneyleri sonuglariyla
karsilastirilarak dogrulama yapilmistir [91]. Ayrica scramjet yer testlerine stereoskopik
PIV (Particle Image Velocimetry) uygulanmasi [92] ve PIV i¢in en iyi partikiil se¢cimi de
arastirilmstir [93].

Scramjet yer testlerinde havanin kirlenmis (vitiated) ya da kirlenmemis (Storage heated)
olmast durumlarmin scramjet performansina, yanmaya, dual-mode scramjetlerde
ram/scram gegisine etkisi [94-99] referans numarali ¢alismalarda deneysel olarak

incelenmistir.

1.3.5 Yanma ve Yakit Secimi

Cogu scramjet uygulamasinda sivi hidrokarbon ya da sivi hidrojen yakitlar
kullanilmaktadir. Hidrojen yakitlarin yiiksek yanma entalpisi, yiiksek yanma entalpisi
sonucunda daha yiiksek 6zgiil darbe liretimi ve kendiliginden tutusma gibi avantajlari
ozellikle askeri kullanim i¢in dezavantaj yarattig1 ve hidrokarbon yakitlar hidrojene gore
daha kolay depolanabildigi icin, diisilk yanma entalpilerine ragmen hidrokarbon yakitlar

tercih edilirler (Tablo 1.1) [14-16].

Lewis [100] yaptigi c¢alismada hipersonik araglar i¢in yakit se¢ciminin Onemini ele
almigtir. Hidrojen ve hidrokarbon yakitlar1 avantaj ve dezavantajlarindan bahsederek
karsilagtirmistir. Hidrojen yakitlar hafiflikleri, yiiksek yanma entalpileri, hizli yanmasi1 ve
aktif sogutmada kullanilabilecek 6zellikleriyle 6ne ¢ikarken, hidrokarbon yakitlar her ne
kadar diisiik yanma entalpisine sahip olsa da depolama avantajlartyla tercih sebebi
olabilmektedir. Smart [101], bu ¢alismasinda Queensland iiniversitesinde, farkli deney
diizeneklerinde gerceklestirilen scramjet arastirmalarini 6zellikle yanma ile ilgili olanlara

odaklanarak oOzetlemistir. Ayrica, HyShot II ugus testinin kisa bir Ozetini vermistir.
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Bunlara ek olarak HyShot projesinin devami olan ve Amerikan Hava Kuvvetleri ile
gerceklestirilmesi planlanan ugus testlerinden (HiFiRE, HiShot 5-6-7) de bahsedilmistir.
Tetlow [102], bu ¢alismada, yoriingeye yerlesme (orbital insertion) gorevleri i¢in hidrojen
yakith scramjetler ve hidrokarbon yakitli (jet-A) scramjetleri karsilagtirmistir. Sonug
olarak, hidrojen yakithh scramjetlerin faydali yiik kapasitesi a¢isindan iistiin oldugu
goriilmiistiir ve hidrokarbon yakitlarin hidrojen yakitlara gore daha iyi depolanabilir
olmasinin bir yoriingeye yerlesme gorevinde herhangi bir yararinin olmadig1 goriilmiistiir.
Ancak 8-10 Mach araliginda hidrokarbon yakitlarin menzil ve 6zgiil darbe agisindan
hidrojenle ayni1 ya da daha iyi performans gosterdigi gériilmiistiir. Ayrica, hidrokarbon
yakitlarin kullanilmasiyla havada yakit ikmali miimkiin olabilecektir, bdylece arag
menzili daha da artacaktir. Maurice [15], bu c¢alismada hipersonik ugus i¢in
kullanilabilecek yakitlar1 incelemistir. Isil bélme ve birlestirme (Thermal cracking ve
reforming) olaylar1 agiklanmis, endotermik yakit  Kkarakteristiklerinden ve
modellemesinden bahsedilmis, hidrojen ve hidrokarbon yakitlar karsilastirilmis ve
kullanilabilecek yakitlarin 1s1l kapasiteleri (heat sink), parlama noktalari, donma noktalari,
maliyetleri, formiilleri ve 1s1l degerleri gibi karakteristikleri verilmis ve bu
karakteristiklerin yakit segimindeki rolii anlatilmistir. Isil bolme ve birlestirme modelinin
sonuglart da bu yayinda sunulmustur. Taha’nin [103] yaptig1 ¢alismada etilen yakitin
yanma karakteristiklerinin yaninda hidrojenin pilot yakit olarak enjekte edilmesiyle alev

stabilizasyonu incelenmistir.

Scramjetlerde yakit hava karisimi dogru oranda ve smirli bir mesafede, ¢ok hizli bir
sekilde gerceklesmelidir. Ancak, ugus Mach sayisi arttik¢a yakit hava karisimini dogru
oranda elde edip alevi yanma odasinda tutmak zorlagir. Bu sartlarda yanma saglayabilmek
icin enjektor tasarim ve dizilimleri, alev tutucu tasarimlari ve oksijen zenginlestirmesi gibi
tekniklerle iyilestirmeler yapilmaktadir. Bu konulari ele alan bazi ¢alismalar [104-109]

referans numaralartyla verilmistir.
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1.3.6 Malzeme

Scramjetler icin kullanilabilecek malzemelerle ilgili baz1 ¢aligmalar [110-115] referans

numaralariyla verilmistir.

1.3.7 Sogutma ve Isil Yonetim Sistemleri

Scramjetler iizerindeki 1s1l yiikler, sogutma teknikleri, sogutucu akiskan se¢imi, 1s1l
koruma yontemleri gibi konulardaki bazi yaymlar [116-123] referans numaraliyla

verilmigtir.

1.3.8 Sayisal Calismalar

Deneysel imkanlarin, 6zellikle scramjetler ya da hipersonik akis i¢in, ¢ok kisith ve
masrafli olmasi nedeniyle sayisal yontemler hipersonik akisin, aerotermodinamik sartlarin
ya da aero-isinmanin modellenip incelenebilmesi i¢in hayati 6nem tasir. Scramjetlerle

ilgili baz1 sayisal ¢alismalar [124-140] referans numaralartyla verilmistir.

1.4 Deney Tasarimi

Bir sistemi ya da siireci ¢calisirken gdzlemlemek onun nasil ¢alistigini anlamanin en 6nemli
yollarindandir. Ancak, girdi faktorleri degistiginde bir siirecte ne gibi degisiklikler
oldugunu anlayabilmek i¢in gozlemlemeden oteye gidilmelidir. Bu da faktorlerin
degistirilmesiyle yapilir, diger bir deyisle, bir siirecin nasil calistigim1 ve faktorlerin
degisimiyle ortaya c¢ikan tepkileri tam olarak anlayabilmek i¢in deney yapilmasi

zorunludur [141].

Miihendislik ve arastirma-gelistirme ¢alismalarinda baslica istenen, yapilacak tasarimin
ya da iirlinlin miimkiin olan en iyi performansla ¢alistyor olmasidir. Yapilacak tasarimin
performansinin artirilabilmesi i¢in performansi belirleyen 6zellik ve bu 6zelligi etkileyen
faktorler belirlenir. Bu faktorlerin 6zellik tizerindeki etkilerinin belirlenmesi ve en uygun

faktor kombinasyonunun elde edilmesi i¢in deneyler yapilmasi gerekmektedir. Yapilan
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bu deneyler sisteme sorulan soru, deney sonuglar1 da sistemin verdigi cevap olarak
diistiniilebilir [142]. Bahsi gegen sorularin cevaplarini alabilmek igin her 6zelligin her
faktorii i¢in deney yapmak ve bu deneylerin sonucunda bu faktorlerin 6zellik tizerindeki
etkilerini tek tek incelemek gerekmektedir. Cogu miihendislik probleminde ya da
tasariminda bu oOzellikler ve faktorlerin sayis1 ¢ok fazladir. Bir faktoriin etkisini
arastirirken diger faktorler sabit olacagindan o sabit faktorlerin sistem tizerindeki etkileri
diisiiniilecek olursa sonuglarin yaniltict olacagini tahmin edebilir. Daha kesin sonuglar
elde edebilmek i¢in tiim faktorlerin tek tek degistirilerek incelendigi deneyler yapmak
gerekmektedir. Bu da ¢ok yiiksek maliyetin yaninda isgiicii ve zaman kaybina neden
olacaktir. Ayrica bir iirlin tasarlanirken iiretilen tiim iiriinlerin incelenip standartlara uygun
olup olmadigini tek tek tespit etmektense {irliniin tasarim siirecinde kalitenin artirtlmasi
maliyetleri azaltacak ve isgiicii ve zaman kaybinin 6niine gecgecektir. Diisiik maliyetli ve
yuksek kaliteli iirlinler tiretmek ya da sistemler tasarlamak amaciyla teknoloji ve

istatistiksel yontemlerin birlikte kullanilmas: gerekmektedir [143].

Bu amagla istatistiksel bir yontem olan Deney Tasarimi yontemi 1920’lerde tarim ile ilgili
uygulamalarda kullanilmak tizere Ronald A. Fisher tarafindan gelistirilmistir [141].
Deney tasarimi ilk defa 1950’lerde Genichi Taguchi tarafindan savas sonrasi Japonya’nin
telefon sistemlerinin yeniden yapilanmasinda kullanilmistir ve son derece basarili
sonuglar elde edilmistir [144]. Daha sonra 1950’lerin basinda Box ve Wilson tarafindan
Cevap Yiizey Yontemi (Response Surface Methodology, RSM) gelistirilmistir. Bu
yontemle deneyi yapan kisi hizli bir sekilde cevabi gorebilir ve az sayida deney yaparak
sonuglar hakkinda 6nemli bilgilere ulasabilir. 1970’lerden sonra endiistrilesmenin daha da
artmasiyla Genichi Taguchi deney tasarimina olan bakis acisini degistirmistir. Taguchi
deney tasarimini giirbiiz parametre tasarimi i¢in kullanmistir. Taguchi’nin sagladigi diger

yenilikler ise,

1. Cevresel ya da kontrolii zor olan faktdrlerden bagimsizlik,
2. Bilesenler tarafindan iiretilen degiskenliklerden bagimsizlik,
3. Sonucu istenen bir degere getirmek icin siirecin degiskenlerinin etki seviyelerini

bularak deney sayisini azaltmak olarak siralanabilir.
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Tarihi gelisimindeki bagarilarindan sonra deney tasarimi gliniimiizde endiistrinin birgok

farkli kolunda optimizasyon ve karar verme amaciyla kullanilmaktadir [145].

Deney Tasarimu kisaca, bir siiregteki girdi degiskenleri lizerinde istenilen degisikliklerin
yapilmasiyla cevap iizerindeki degisikligin gozlenmesi ve bu gozlemin yorumlanarak
gerekli optimizasyonun yapilmasi olarak tanimlanabilir [141,145]. Bir siire¢ islemler,
makineler, metotlar, insanlar ve diger kaynaklar gibi girdilerin birlesimiyle olusan ve bir
ya da daha fazla cevabi olan bir ¢ikt1 olarak tanimlanabilir. Siirecin kontrol edilebilir
degiskenleri, x1, X2, X3, ..., Xp Olarak, kontrol edilemeyen degiskenleri ise, z1, 22, Z3, ..., Zq
olarak tanimlanirsa deneyin amaglar1 asagidaki gibi tanimlanabilir ve Sekil 1.12°de

gorsellestirilebilir.

1. Hangi degiskenlerin y cevabina daha ¢ok etkidiginin bulunmasi.

2. 'y cevabinin istenilen degere olabildigince yaklasmasi i¢in gerekli x degerlerinin
bulunmasi.

3. y cevabindaki degiskenliginin minimum olabilmesi i¢in gerekli x degerlerinin
bulunmasi.

4. Kontrol edilemeyen faktorlerin (z) etkisinin en aza indirilebilmesi i¢in gerekli x

degerlerinin bulunmasi.

Kontrol edilebilen faktorler

T T T T
Girdi Cikt1
_— ———>y
Z1 72 73 Zq

Kontrol edilemeyen faktorler

Sekil 1.12. Siirecin genel modeli [141].
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1.4.1 Deney Tasarim Uygulama Ornekleri ve Literatiirden Ornekler

Onceden de belirtildigi gibi deney tasarimi ¢cok genis uygulama alanina sahiptir. Deney
tasarim1 yOntemine bir bilimsel silirecin bir pargast ve bu siirecin nasil isledigini
O0grenmemizi saglayan bir yontem olarak bakilabilir. Deney tasariminin bir mithendislik

ya da bilimsel prosesin gelistirme asamasinda uygulanmasiyla [141],

1. lyilesmis siire¢ sonuglari,

2. Degiskenlikte azalma ve hedeflenen ihtiyaglara daha yakin sonuglar,
3. Gelistirme siiresinde azalma,
4

Toplam maliyette azalma elde edilebilir.

Deney tasariminin yeni bir iiriin tasarimi gibi bir miihendislik tasarim calismasina

uygulanmasiyla ise [141],

1. Temel tasarim parametrelerinin degerlendirilmesi ve karsilastirilmasi,

2. Malzeme ya da kaynak alternatiflerinin degerlendirlimesi,

3. Uriiniin gerekli gevre sartlarinda yiiksek verimli calismasi, yani iiriiniin giirbiiz bir
iiriin olmas1 amactyla tasarim parametrelerinin se¢imi,

4. Uriiniin verimini ya da ¢iktilarin1 etkileyecek anahtar parametrelerin belirlenmesi,

5. Yeni iiriinlerin elde edilmesi amagclariyla kullanilabilir.

Deney tasarimmnin uygulamalari sadece miihendislik uygulamalariyla kalmayip,
giiniimiizde pazarlama, tip, kimya gibi bircok dalda daha kaliteli {irlinii daha az zaman ve

maliyetle elde edebilme amaciyla kullanilabilir.

Hamzagebi ve Kutay [145] calismalarinda Taguchi metodunun gelisimini ve sistematigini
anlatmislar ve bir uygulamaya yer vermislerdir. Akman ve Ozkan [144] deney tasarimi
yontemiyle sac imalatinda karsilasilan yapisma problemine bir ¢oziim getirmeyi
amaglamislardir. Bu amagcla bir regresyon esitlikleri ¢ikartmiglardir ve en yiiksek etkiye

sahip parametreleri bulmuslardir.
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1.5 Tez Konusuyla Ilgili Literatiir Taramasi

Smart [2], yaptig1 calismada, drnek bir temel scramjet tasarimina yer vermistir. Bunun
yaninda scramjetlerin tarihine, avantaj ve dezavantajlarina yer vermistir ve ¢alismanin
yayin tarihine kadar yapilmis uguslu testlerden bahsetmistir. Ayrica, yine bu ¢aligsmada,
Akim Itki Analizi (Stream Thrust Analysis, STA) kullanilarak 6rnek bir scramjet
performans analizi yapilmistir. Bu ¢aligmada ayrica yoriingeye yerlesme amaciyla 6rnek
bir hipersonik ara¢ tasarimi yapilmistir. Bu kapsamda itici roket se¢imi, scramjet

boyutlandirmasi ve gezinge simiilasyonu yapilmaistir.

Hagenmaier ve Davis’in [146] yaptiklar1 ¢alismada bir scramjet motorunun hava aligi ve
yanma odasi optimizasyonu ele alinmistir. Scramjet performans analizi i¢in CFD metotlari
kullanilmistir. Optimizasyon i¢in cevap ylizeyi yontemi kullanilmistir. Bu kapsamda hava
alig1 optimizasyonu i¢in, degisken parametreler olarak hava alig1 giris uzunlugu ve rampa
acisi ele alinmistir. Cevap olarak ise hava alig1 debisi, hava alig1 siiriiklenmesi, tiim ¢evrim
icin akim itki fonksiyonu, bogazdaki (throat) ortalama toplam basincin serbest akim
bolgesindeki ortalama toplam basinca orani, kinetik enerji verimi, entropi artist ve 1s1
eklemeyle elde edilebilecek potansiyel hiz takip edilmistir. Yanma odasi optimizasyonu
i¢in ise yanma odasi iki boliime ayrilmigtir. Birinci boliim i¢in degisken parametre olarak
genisleme acis1 ve uzunluk kullanilirken, ikinci boliim i¢in sadece uzunluk kullanilmistir.
Cevap olarak ise akim itki fonksiyonu (sabit alan ve sabit basing i¢in ayri ayri) ve
bogazdaki ortalama toplam basincin serbest akim bolgesindeki ortalama toplam basinca
oran1  kullanilmigtir. Elde edilen regresyon denklemleriyle CFD sonuglari
karsilastirilmistir. Regresyon denklemlerinin hata yiizdelerini diisiirmek i¢in parametre

etkilesimlerinin de ele alinmasi 6nerilmistir.

DelLoach [147] yaptig1 ¢alismada NASA Langley Arastirma Merkezinde bulunan bir
transonik riizgar tiinelinde deney tasarimi uygulamalar1 yapmistir. Bu ¢alismanin amaci
rastgelelestirmenin etkisinin aragtirllmasidir. Ayrica bu caligmada kaldirma kuvveti

katsayisinin Mach sayis1 ve hiicum agisina bagli regresyon esitligi de elde edilmistir.
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Ferlemann [148] yaptig1 ¢alismada bir hipersonik ara¢ tasariminda gerekli olan ¢ok-
disiplinli calismanin getirdigi dezavantajlar1 giderebilmek i¢in deney tasarimi uygulamasi
yapmistir. Bu ¢ok-disiplinli ¢aligmanin en zorlu &rnegi olarak itki sistemi-gévde
entegrasyonunu ele almistir. Bu kapsamda yazar, regresyon denklemleri liretmistir ve
deney tasarimi yontemi kullanarak tasarim siirecinin siiresini denenmesi gereken

durumlarin sayisini diisiirerek kisaltmistir.

McClinton ve arkadaslar1 [6] bu c¢alismalarinda deney tasarimi yontemini Hyper-X
programinda deneylere, model gelistirme siirecine, motor iyilestirme siirecine ve tiim
aracin 1iyilestirilmesi siirecine uygulamistir. Modern deney tasarimi ydntemlerinin
uygulanmasiyla X-43’iin itkisinde %25 artis gerceklestirilerek programin hedeflerine ve

takvimine uymasi saglanmustir.

1.6 Amag ve Kapsam

Tezin amaci, hipersonik ara¢ gorev ihtiyaglarini karsilayacak Scramjet motor kavramsal
tasariminin Deney Tasarimi yontemleri kullanarak gergeklestirilmesidir. Bu amagla
0zgilin bir yazilim hazirlanmistir. Yazilimda scramjet ¢evrim hesaplari akim itki analizi
yontemiyle yapilmistir. Daha sonra hazirlanan yazilimdan alinan sonuglar Deney
Tasarimi yontemi kullanilarak analiz edilmis ve scramjet performansina ve verimine en

etkili parametreler ve bu parametrelerin etki orani1 bulunmustur.

Hazirlanan yazilim scramjet projeleri igin gerekli olan teknoloji altyapisinin
belirlenmesinde, fizibilite raporlarinin hazirlanmasinda kullanilabilecektir. Ayrica bir
scramjet motor gelistirme projesi kapsaminda, kavramsal tasarim fazinda

kullanilabilecektir.
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KAPSAM :

1. Scramjet 0-d analizlerini yapabilecek STA adinda bir algoritma hazirlandi.
MATLAB’de hazirlanan bu algoritma bir deney diizenegi olarak kullanildi.

2. Deney tasarimi kullanilarak Scramjet tasarim parametreleri degerlendirildi ve
baskin parametreler belirlendi. Deney tasariminin uygulanmasi i¢in Minitab isimli
istatistik programi kullanildi.

3. Deney tasarimi yontemi kapsaminda Cevap Yiizeyi Yontemi uygulanarak cevap
parametrelerinin girdi parametreleriyle nasil degistigini aciklayan regresyon
esitligi elde edildi.

4. Tanimlanan tasarim smirlari i¢erisinde kalan en uygun ¢oziim optimize edildi.



2. BOLUM

AKIM IiTKI ANALIZi ve DENEY TASARIMI

2.1 Havasoluyan Motorlu Hipersonik Araglar i¢cin Performans Hesaplari

Bu boliimde havasoluyan motorlu hipersonik araglar i¢in yapilan performans hesaplarina

yer verilmistir. Performans hesabi i¢in akim itki analizi yontemi kullanilmustir.

2.1.1 Akim Itki Analizi icin Temel Bilgiler

Akim itki analizi yontemi kiitle, momentum ve enerjinin korunumu yasalarindan

tiretilmis bir yontemdir [3]. Bu yiizden bu béliimde bu temel yasalara ve diger bazi

esitliklere deginilmistir.

y Ekseni
, v, M
YE Ak Hava
lﬂsy " Qs Alig Is1
T 4 lil e Tasinimm
X : Mil isi
’ :l,g ,r T %
‘) Giks (5)
P, $ (¢
P [ /? " A
Tgl Kontrol it Ir S
hé‘ : Hacmi I‘ =) | ng\;
s 2 Smurlart Y L ..
e =i p.p. T
Sy I| e J' s:a:Mi
a I ]! A ] .
Nf ! ) = ’__W,.;,—»{——
gl=="""
e il Duvardan Kiitle
. o 1% ” . .
pam G2 FnJ;fSlzonu

Sekil 2.1. Kontrol hacmi [3].
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2111 Genel Sonlu Kontrol Hacmi Analizi

Sekil 2.1°de goriilen geometri bir havasoluyan motorun bir boyutlu sonlu kontrol hacmini

temsil etmektedir.

2.1.1.11 Kiitlenin korunumu (siireklilik)

Sekil 2.1°deki kontrol hacmine kiitlenin korunumunun uygulanmasiyla,

pgugAy + X1 =puA. (2.1)
elde edilir. Denklemde “g” alt indisi girisi, “¢” alt indisi ¢ikis1, “s” alt indisi ise kontrol

hacmi siniria duvardan giren herhangi bir akis1 temsil etmektedir.

2.1.1.1.2 Momentumun korunumu (Newton’un Uciincii Yasasi):

Newton’un tg¢ilincli yasasmin sekildeki kontrol hacmine uygulanmasiyla iki denklem

ortaya ¢ikar. Bu denklemlerden biri eksenel (x yoniinde), digeri ise eninedir (y yoniinde),
PgAg + (pgugAg)ug + X mgus + F = p A, + (pgugAg) u, (22

(pgtigAg)vg + T ivsvs + Fy = (peucA) v, (2.3)

Bir boyutlu kontrol hacmi analizi en dogru sonucu verememektedir. Bu nedenle akisin
sadece x yoniinde oldugu kabulii yapilmistir ve akim itkti fonksiyonu sadece x ekseninde
(Denklem 2.2) hesaplanacaktir, y ekseninde tanimlanan denklem (Denklem 2.3)
kullanilmayacaktir.

2.1.1.1.3 Enerjinin korunumu (Termodinamigin Birinci Yasasi)

Sekildeki kontrol hacmine termodinamigin birinci yasasinin uygulanmasiyla,

2 2
ug+vg

pytighy (hg +2228) + iy (hy + “g“’sz) +W+Q = puA, (e +

2
u? +v§2)
- (2.4)
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denklemi elde edilir. Bu denklemde W kontrol hacmi akiskaninda ¢alisan mil giiciinii, Q
ise kontrol hacmine ¢evreden 1s1 taginimini gosterir. Mil giicii tiirbin, kompresor gibi
mekanik (hareketli) parcalarin bulundugu durumlarda, eklenen 1s1 ise sicak akiskandan

1sinin ¢ekilmesiyle sogutmanin kullanildig1 durumlarda 6nem kazanir.

2.1.1.1.4 Mach sayis1
Ses hiz1 bir ortamdan gegen son derece kiigiik bir basing dalgasinin hizidir [149]. Ses hizi,
a = (5)5 ) 1+p(§—3)T (29)
olarak tanimlanur.

Termodinamik ozelikler arasindaki bagintilar kullanilarak Denklem 2.5 asagidaki gibi

yazilabilir,
2 aP)
a“ = (— 2.6
v (5,). 2.8
Akiskanin ideal gaz oldugu varsayimiyla,
P = pRT (2.7)
RT
a’l=y [a(@_p)] = yRT (2.8)

Mach sayisi ise serbest akim hizinin o ortamdaki ses hizina orani olarak ifade edilen
boyutsuz bir sayidir. Mach sayis1 esitligi;
2 V% uf+v? uZ4v?

M T JRT (2.9)
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Akim itki analizi (Stream Thrust Analysis, STA) yontemi kullanilarak bir scramjet

cevriminin 0-boyutlu ¢evrim analizi yapilmistir. Bu yOntem kisaca scramjeti gesitli

istasyonlara (Sekil 2.2) bolerek scramjet bilesenlerinin giris ve ¢ikiglarindaki cesitli

degerleri hesaplayan denklem sistemleri igerir. Istasyonlarin tamimlar1 Tablo 2.1°de

verilmistir. Bahsi ge¢en denklemler, kontrol hacmi igerisinde kiitle, enerji ve ozellikle

momentum korunumlarini temel alan denklemlerdir. Kiitlenin korunumu ve momentumun

korunumu esitliklerinden tiiretilen akim itki fonksiyonu (Sa) da siklikla kullanilir.

Sikistirma

Dis

Yanma

Genisleme

Dis

Sekil 2.2. Akim ltki Analizi i¢in bir scramjetin istasyonlara ayirilmasi [3].



Tablo 2.1. istasyonlarn tanimlari, igerdigi pargalar ve meydana
gelen olaylar [3].

Istasyon Motordaki Yeri

Serbest akim bolgesi

Dis sikistirma baglar

Dis sikistirma biter
1 I¢ sikistirma baslar

Hava alig: (difiizor) girisi

Hava alig1 (diflizor) ¢ikist
3 I¢ sikistirma biter

Yanma odas1 girisi

Yanma odas1 ¢ikisi
4 I¢ genisleme baslar

Nozul girisi

I¢ genisleme biter
9 Nozul ¢ikist

Dis genisleme baglar

10 Dis genisleme biter

39
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2.1.2.1  Akim itki Fonksiyonu

Duvardan kiitlesel debi girisi olmayan ve giris ve ¢ikistaki tiim 6zellikleri bir boyutlu bir

akista,
mg=v=0 u=V (2.10)
kabulu yapilirsa, bu durumda 2.1 numarali denklem,
m = pgugly = pucA. (2.11)
halini alir.
Momentumun korunumu denkleminden (2.2) akisa etkiyen toplam kuvvet elde edilebilir,
Fox = (pA, + muy) — (pgAy + mhuy) (2.12)

2.7, 2.9 ve 2.11 denklemleri kullanilarak 2.12 denklemi asagidaki hale getirilebilir:

Fo = pcAc(l + VM;:Z) - pgAg(l + M;) =1 =1 (2.13)
u

M=- (2.14)

I =pA(1 +yM?) (2.15)

Son denklem eksenel itki fonksiyonu olarak adlandirilir. Iki eksenel istasyon arasindaki
eksenel kuvvet o iki istasyonun eksenel itki fonksiyonlarinin farki kadardir. Denklemden
de anlasilacag1 gibi yiiksek eksenel Mach sayili uguslarda itkinin biiylik bir kismi

momentum akigindan kaynaklanmaktadir [3].

Denklem 2.12°nin denklem 2.11°e boliinmesiyle ve denklem 2.7°nin de kullanilmasiyla;

Fpx RT, RT\
= (1 +u—5) — U, <1+u—§’) = Sa, — Sa, (2.16)
I RT
Sa = o= u (1 + ;) (2.17)

elde edilir.
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Denklem 2.17 akim itki fonksiyonu olarak adlandirilir. Akim itki fonksiyonu boyuttan
bagimsizlik saglamak i¢in kullanilan ve kiitlesel debi 6zgiil itkinin belirlenmesinde

kullanilan bir performans parametresidir.

2.1.3 Akim itki Analizi Denklemleri
2.1.3.1 Yiiklenmemis itki

Yiiklenmemis itki (F), dis akisin ideal oldugu kabuliiyle, i¢ akisa etkiyen eksenel kuvvete
yon olarak ters ancak biiyiikliik olarak i¢ akiga etkiyen eksenel kuvvetin biiyiikligiine esit
kuvvet olarak tanimlanabilir [3]. Yiiklenmemis itki baska bir deyisle, bir tepkili motorun
(jet motoru) baglanacagi aragtan ve hava aligi, nasel, pilon gibi pargalarin titresim ve
stiriikleme gibi etkileri olmadig1 varsayildig1 durumda elde edilecek itkidir. Bu durumda
yiiklenmis itki (T), yliklenmemis itkiden pilon gibi parcalarin siiriiklenmesini temsil eden

yiikleme stiriiklenmesi (De) kuvvetinin ¢ikarilmasiyla elde edilir.

Denklemleri basitlestirmek adina akis bir boyutlu ve itki yoniinde yani eksenel yonde

kabul edilir. Sekil 2.1°e Denklem 2.2 nin uygulanmasiyla,

F = myoVio—1oVo + (P10 — Po)A10 (2.18a)
F ={mV + pA};o — {mV + pA}y — 0o (4o — A10) (2.18b)
elde edilir.

Akim itki fonksiyonu denklemleri kullanilarak,

£ = (1+ f)Sa,y — Sa, — 2 (ﬂ - 1) (2.19)
0

m Vo \ 4

yiiklenmemis 6zgiil itki esitligi elde edilir. Yogunluk terimi ideal gaz yasas1 kullanilarak
cikartilmistir. Bu denklemle Istasyon 0 ve 10°daki akim itki fonksiyonlari, hava alig1 giris
alam1 ve yakit/hava oranmin (f) biliniyor olmasiyla 6zgiil itkinin bulunabilmesi

mumkindiir.
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2.1.3.2 Parca analizi

Akim itki fonksiyonunu, 10. Istasyonun alanmi ve performans parametrelerini
hesaplayabilmek i¢in motor pargalara ayrilip ayri ayri analiz edilmelidir. Deneysel
calismalar, motor istasyonlara ayirilirken ii¢ temel termodinamik islemi gergeklestiren
(stkistirma, yanma ve genisleme) parcalarin ayri ayri incelenmesinin daha avantajh

oldugunu gostermistir [3].

2.1.3.3 Sikistirma denklemleri (istasyonlar 0-3)

= (Cevrim statik sicaklik orani,

2, 2Cpc
T M§+—
Y = T_O = —5, ZVCCPC (2.20)
3 M3+ VeR
* Yanma odasi giris sicakligi,
* Yanma odas1 giris hizi,
Vs, = \/ V¢ = 2Cp To(ih — 1) (2.22)

* Yanma odas1 girig basincinin ¢evre basincina orani,

Cpc/
p3 Y R
—_—=]— 2.23
Po {w(l—nc)mc} ( )

* Yanma odasi girig alaninin hava alig1 alanina orani,

Az Po Vo
— =Yy —— 2.24
Ao l/) p3 V3 ( )
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2.1.3.3.1 Kinetik Enerji Verimi

Kinetik enerji verimi hava alig1 ve 6ngovdede yapilan sikistirmanin verimini agiklamak
icin siklikla kullanilan bir parametredir. Bu parametrenin bir diger avantaji da ideal
olmayan gaz akislarina da uygulanabiliyor olmasidir [2]. Kinetik enerji verimi sikistirma
islemini yapan pargcanin giris hizi ve ¢ikis hizinin kareleri oranidir. Kinetik enerji
verimiyle ilgili deneysel sonuglardan yararlanilarak ¢ikartilmis bazi esitlikler vardir [3].
Bunlardan biri ve bu ¢alismada da kullanilan esitlik Denklem 2.25’te goriilebilir. Bu
esitlik 4<Mo<14 araliginda gegcerlidir.

Nke =1—0.4 (5—2)4 (2.25)

Kinetik enerji verimi kullanilarak hava aligi ve on-gdvdenin sikistirma verimi elde

edilebilir (Denklem 2.21).

—1 1-
Ne=1-— yz M2 ( ZKE) (2.26)

= (. Istasyonda iiretilen akim itki fonksiyonu,

Sag = Vo (2) 2.27)

V¢
2.1.3.3.2 Yanma odas1 denklemleri (istasyonlar 3-4)

Literatiirde iki ¢esit yanma odas1 tasarimiyla karsilagilabilir. Bunlar, sabit basingli yanma
odasi ve sabit alanli yanma odasidir. Sabit alanli yanma odasi tasarimi ve iiretimi nispeten
kolay olsa da basing kayiplar1 nedeniyle tercih edilmeyebilir. Sabit basingli yanma odasi
ise yanma odas1 giris basincini korumasi nedeniyle, yani basing kaybina neden olmadigi
i¢in tercih sebebidir. Ayrica sabit basingli yanma odas1 kullanimiyla sinir tabaka ayrilmasi
ihtimali azalir. Ancak, bilinmelidir ki sabit basingli yanma odas1 kullanilsa da yanma
cogunlukla sabit basingta gergeklesemez [3]. Bu nedenlerden dolay1 bu ¢alismada sabit

basingli yanma odasi tercih edilmistir.
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Akim itki analizi denklemlerinde yanma enerjisi kiitle akisiyla birlikte 1s1 akis1 olarak
modellenmistir. Yanma odasi denklemlerinde kullanilacak yeni parametrelerin tanimlari

asagidadir.

14 ..
%: eksenel yakit pliskiirtme hizinin V3 hizina orani.
3

Vi . -
V—f: bileske yakit piiskiirtme hizinin V3 hizina orani.
3

A Yanma odast suruklenmesi e
Cr A—W = P : yanma odas siiriiklenme katsayisi.
3 £3V3,4
2 3

Yanma odasi ¢ikis sicakligi denkleminde degisiklikler yapilmistir. Literatiirde karsilasilan
denkleme [3] gore ¢oziim yapildiginda yanma odast ¢ikis sicakligi artan yakit/hava
orantyla stirekli artmaktadir. Literatiirdeki denklem sadece stoikiometrik yakit/hava
oraninda ve stoikiometrik yakit/hava oranina yakin yakit/hava oranlarinda makul sonuglar
vermektedir. Bu sorun yakitin stoikiometrik yakit/hava oranindan yiiksek yakit/hava
oranlarinda kullanilacak denkleme stoikiometrik yakit/hava orani teriminin eklenmesiyle
asilmistir (Denklem 2.29a). Bdylece yakitin yandiginda ortaya ¢ikabilecek maksimum 1s1

stoikiometrik yakit/hava oranindaki 1s1 olarak sinirlandirilmastir.

*  Yanma odas1 ¢ikis hizi,

Vix A
1+fV—f3 Cr

V,=V; TrF _2(1+f) (2.28)
=  Yanma odasi ¢ikis sicakligi,
f>fst ise,
V2
f\y,2
1+f—5 V3 2
fsthpr ( V3> Vi
T, =T [1+ b ]+ — 2.29a
4 3 T3 (f+1)Cpp 2(f+1Cpp  2Cpp ( )
f<fst ise,
V2
f\y2
1+f-L |v.
. (rd)e
T,=T, |1+ ’“’f”R]+ s _ Y 2.29b
4 3 [ T3(f+1)cpb 2(f+1)cpb 2Cpb ( )



= Yanma odasi ¢ikis alaninin yanma odasi giris alanina orani,

» Yanma odas1 ¢ikis1 akim itki fonksiyonu,

Say =V, (1+22)

Vi

2.1.3.3.3 Egzoz (genisleme) denklemleri

» Egzoz sicakligi,
R
/Cpe
Tyo = n{l — 176 [1 — (Beke) " ]}

=  Egzoz hizi,

Vio = \/V42 + ZCpe (Ty — T1o)

» Egzoz ¢ikis (nozul) alaninin hava alig1 giris alanina orant,

Aqp Po T1i0 Vo
210 _ (1 4 F)Po 0%
Ag ( f) P10 To V1o

» Egzoz akim itki fonkisyonu,

Sayo = Vio (1 +222)

2
Vl 0
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(2.30)

(2.31)

(2.32)

(2.33)

(2.34)

(2.35)
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2.1.4 Performans Olgiitleri
2.1.4.1  Ozgiil itki

Ozgiil itki (F/mho) yiiklenmemis itkinin hava giris debisine oramdir (Denklem 2.36).
Denklem 2.36’dan da goriilebilecegi gibi, eger belirlenmis gorev i¢in gerekli 6zgiil itki ve
yuklenmemis itki biliniyorsa hava aligindan girmesi gereken havanin kiitlesel debisi

dogrudan hesaplanabilir.

Yiklenmemis itki F
> = (2.36)

Hava aligindan alinan havanin kiitlesel debisi mo

2.1.4.2  Ozgiil Yakit Tiiketimi

Ozgiil yakit tiikketimi (S) esitligi Denklem 2.37°de verilmistir. Eger, gorev i¢in gereken
yuklenmemis itki ve motorun 6zgiil yakit tiiketimi biliniyorsa yakitin kiitlesel debisi

dogrudan bulunabilir.

Kiitlesel yakit debisi m
- =5=-1 (2.37)

Yiklenmemis itki F

2.1.4.3  Ozgiil Darbe

Ozgiil darbe (Isp) kisaca iiretilen itkinin kullanilan yakit debisine orani ya da her birim

yakit icin momentumdaki degisim olarak ifade edilebilir.

Yiklenmemis itki F
2 =, = —— (2.39)
Yakit debisi Jomys

Ozgiil darbe sik¢a kullanilan bir performans dlgiitiidiir. Uretilecek itkiye daha ¢ok 6nem
verildiginde 6zgiil darbe dikkate alinirken, yakit tasarrufuna 6énem veriliyorsa 6zgiil yakit

tilketimi dikkate alinir [3].
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Ozgiil itki, 6zgiil yakit tiiketimi ve 6zgiil darbe terimleri motor performansiyla ilgili en
onemli performans 6l¢iitleridir ve motorla ilgili 6zelliklerin oranlarindan tiiretildikleri i¢in

motorun boyutundan bagimsizlardir [3].

2144 Yakit/Hava Orani

Yakit/hava orami (f) dogrudan bir performans olgiitii olmasa da diger performans
Olciitlerini etkiledigi i¢in Onemlidir. Kisaca yakitin kiitlesel debisinin giren havanin

kitlesel debisine orani olarak tanimlanabilir.

Yakit kiitlesel debisi mg

=f=

(2.39)

Giren havanin kiitlesel debisi my

2.1.4.4.1 Stoikiometrik Yakit/Hava Orani

Yakit hava orani i¢in ideal st limit stoikiometrik yakit/hava orani (fst) olarak adlandirilir.
Stoikiometrik yakit/hava oraniyla yanma halinde yakitin tamami havanin bulundurdugu
oksijen ile yanar. Eger yakit/hava orani, stoikiometrik oranin altindaysa tepkimeye
katilmamis oksijen kalacaktir, stoikiomietrik oranin {istiinde ise yanmamis yakit

kalacaktir.

Bir hidrokarbonun yanma tepkimesi tepkime iiriinlerinin sadece karbondioksit ve su
oldugu kabuliiyle ideal bir yanma i¢in asagidaki gibidir. Bir yakitin stoikiyometrik yakit

hava oran1 Denklem 2.41 kullanilarak bulunabilir.

CeH, + (x + %) (02 + %Nz) —— xC0, +2H,0 + ;(x + f) N, (2.40)

36x+3y
fst =

T 103(4x+y) (2.41)

Bu tezdeki hesaplarda da kullanilan JP-7 yakitinin kimyasal formiilii C12.5H26 [3], ve JP-
10 yakitinin kimyasal formiilii ise CioHie’dir [15]. Bu yakitlar icin Denklem 2.41
kullanilarak hesap yapildiginda JP-7 i¢in stoikiyometrik yakit/hava orani 0.0675 iken, JP-

10 i¢in bu oran 0.0707 olarak bulunmustur.
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2.1.4.5 Havasoluyan Bir Motorun Toplam Verimi

Termodinamik bir ¢evrim olarak diisiiniildiiglinde, havasoluyan bir motorun islevi yakit
olarak depolanmis kimyasal enerjiyi hava araci i¢in mekanik enerjiye cevirmektir.
Mekanik enerjinin hava araci i¢in kullanilabilir oldugu hale itki giicii denir [3]. itki giicii
yluklenmemis itkinin ugus dogrultusuna paralel oldugu kabuliiyle Denklem 2.42 ile

hesaplanabilir.

Itki giici = FV, (2.42)

Kimyasal enerjinin motor i¢in kullanilabilir oldugu degerine kimyasal enerji degeri denir
(Denklem 2.43). Bu denklemdeki hpr terimi yakitin yanma entalpisini temsil eder ve
yakitin bir kilogramindan kag kilojoule enerji elde edilebilecegini gosterir. Bu deger JP-7

icin 43903 kj/kg, JP-10 i¢in 42100 kj/kg ve Hz igin 119954 kj/kg’dir [3,100,150].

Kimyasal enerji degeri = mshpg (2.43)

Ustteki bilgiler de dikkate alinarak bir havasoluyan motorun toplam verimi Denklem
(2.44) ile tanimlanabilir. Bu denklemden de anlasilabilecegi gibi toplam verim, motorun
yakitin enerjisini ne kadar iyi kullanabileceginin yani, hava aracinin gorevi icin gerekli

enerjiyi saglayabilmek i¢in ne kadar yakit kullanilmasi gerektiginin bir gostergesidir [3].

Ny = Itki gici _ FV, (2.44)

- Kimayasal enerji degeri mghpg

2.15 Ornek Akim Itki Analizi Uygulamasi

Bu boliimde akim itki analizi parametrelerinin ve denklemlerinin daha iyi anlasilmasi ve
degisiklik yapilmis bazi denklemlerin dogrulugunu test etmek amaciyla Heiser ve
arkadaslart [3] tarafindan hazirlanan Hypersonic Airbreathing Propulsion (HAP)
kitabindaki 6rnek degerler kullanilarak bir deneme yapilmis ve sonuglar kitaptaki 6rnek

degerlerle karsilagtirilmistir.
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Akim itki analizi i¢in gereken girdilerden biri de dis ortam sicakligidir (To). Atmosferin
sicakligr irtifaya bagh olarak degismektedir. Ayrica ses hizi da atmosferin sicakligina
dolayli olarak da irtifaya gore degismektedir. Bu degisim Sekil 2.3’te goriilebilir. Bu
degisimi MATLAB’de hazirlanan STA adindaki arayiizlii programda kullanabilmek
amaciyla NASA tarafindan yayinlanmis olan atmosfer modeli [151] kullanildi. Boylece

araylize girilen irtifaya gdre atmosfer sicakligi ve ses hizi hesaplandi.

100 Karman Cizgisi
Termosfer
90 — A
| Aurora
80 x Mezopoz
Iyonosfer D Katmani
70
Py Meteor o/
£
= 60 Mezosfer
b
5
~ 90 .
.g Stratopoz
e Meteoroloji Balonu
5 40 i
O NASA X-43é
30 Stratosfer
' Ozon Tabakas1
| HHH ' HHHHHE R SR-71 Blackbird
20 5 Concorde .
Yogunl“k 1 ‘ { ‘ ‘ Yolcu Ugagi
. < g
10 st 1 -‘L Tropopoz -
Basih ; Everest Dag1
>asi] ‘r‘\. ] L HH Troposfer
0 \ 4 Burj Khalifa

Yogunluk (kg/m®) 0.5 1 1.5 Challenger

Basig (kN/m?) 50 100 150 grensl
Ses Hiz1 (m/s) 250 300 350 Derin
Sicaklik (K) 200 250 300 o

Sekil 2.3 Irtifaya gore sicaklik, ses hizi, yogunluk ve basing degisimi [152].

HAP’ta bazi degerler verilmemistir ve bazi degerler bu tezdeki uygulamadan farkli

tarzdaki uygulamalar icin verilmistir. STA’ya girmek i¢in ucus Mach sayis1t HAP’ta
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verilen ugus hizindan hesaplanmistir. Yanma odas1 Mach sayisi ise verilen ¢evrim statik
sicaklik oranindan bulunmustur (Denklem 2.23). Verilen sicaklik degerini ve atmosfer
modelini kullanarak bir irtifa hesaplanmistir ve bu irtifadaki ses hiz1 kullanilmigtir. Ayrica
yine farkli olarak hava aligi verimi kinetik enerji veriminden hesaplanmak yerine
dogrudan girilmistir. HAP’ta yakit olarak yanma entalpisi 87750 kj/kg olan bir yakit
secilmigtir. HAP taki 6rnek ¢oziimde kullanilan parametreler, tez i¢in yazilmis programa
(STA) girilen parametreler Tablo 2.2°de goriilebilir. HAP ve STA sonuglar1 ise Tablo
2.3’te verilmistir. Coziim kolaylig1 icin ideal gaz sabiti ve 6zgiil 1s1 oranlar1 akis yolu
boyunca sabit kabul edilmistir. Sabit basingtaki 6zgiil 1silar ise hava alig1, yanma odas1 ve

€gzoz i¢in ayr1 ayr1 girilmistir.

Tablo 2.3’ten de goriilebilecegi gibi bu tez i¢in hazirlanan denklem setinin ¢oziimleri
literatiirdeki (HAP) denklem setinin ¢dzlimleriyle yaklagik ayni sonucu vermektedir.
MATLAB’da hazirlanmig programdan alinan akim itki analizi sonuglar1 kullanilarak

Minitab’de yapilan deney tasarimi analizleri ve sonuglari 3. Boliimde sunulmustur.

Tablo 2.2 Ornek akim itki analizi igin girdiler.

Parametre STA HAP Birim
Vo 3048.001 3048 m/s
Mo 10.30566 - -

] 7.000031 7 -
M3 3.22956 - -
her 87750 87750 kJ/kg

f 0.04 0.04 -

Vix/V3 0.5 0.5 -
VilV3 0.5 0.5 -

Co 0.1 0.1 -
P10/Po 14 1.4 -

MNc, Nb, Ne 0.9 0.9 -

R 0.2893 0.2893 kJ/kgK
Cpe 1.09 1.09 kJ/kgK
Cob, Cpe 151 1.51 kJ/kgK

Ye 1.362 1.362 -




Tablo 2.3 Ornek akim itki analizi sonuglari.

Istasyon |Parametre STA HAP | Birim
To 221.9999872 | 222 K

ao 295.7598691 - m/s

Sao 3069.07171 | 3070 | Ns/kg

- To 1554.006796 | 1556 K
S Vi |2527.159104| 2530 | mis
Sas 2705.05616 | 2710 | Ns/kg

Ps/Po  |260.0320209| 258 -

As/Ao |0.032468005 | 0.0327 -

Vs  |2357.061856| 2360 | mis

T+ |3779.690777| 3740 K

< As/As |2.712053807| 2.68 -
P4/Po |260.0320209| 258 -

Sas |2820.971846| 2820 | Ns/kg

T |1628.233326| 1610 K

s Vio |3471.763543| 3460 | mis
- Saio | 3607.443261| 3590 | Ns/kg
Aw/Ao |4.783369289| 4.74 -

F/m  |602.9496914| 590 | Ns/kg

g Mo 0.523587194 | 0.512 -
§ N |0.462244986 | 0.45 -
5 me  |1.132704972] 1139 | -
Isp 1536.56904 | 1504 S

51
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2.2  Deney Tasarim Yontemi

Bu tezde akim itki analizi denklemlerini ¢6zen, MATLAB’de hazirlanan ve deney
diizenegi olarak kullanilan arayiizlii programdan (STA) alinan verilerle deney tasarimi

yontemi kullanilarak scramjet optimizasyonu yapilmasi amaglanmistir.

2.2.1 Cevap Yiizeyi Yontemi

Cevap ylizeyi yontemi baz1 matematiksel ve istatistiksel teknikleri kullanarak, birden fazla
degiskene bagli olarak degiskenlik gosteren cevap veya cevaplarin modellenmesi ve bu

cevap veya cevaplarin optimize edilmesi amaciyla kullanilir [141].

Ornegin bir siirecin girdileri x1 Ve Xo, siirecin cevabi ise y olarak ifade edilsin. Bu

durumda,

y=f(x,x) +e€ (2.45)

Bu esitlikte €, y cevabindaki giiriiltiiyii ya da hatay1 ifade eder. Beklenen cevap,

E(y) = f(x,x2) =1 (2.46)

olarak ifade edilirse,

n = f(x1,x3) (2.47)
esitligince ifade edilen denklem cevap yiizeyi olarak adlandirilir. Cevap ylizeyi
cogunlukla n degerinin x1 ve X2’ye karsi ¢izdirildigi {i¢ boyutlu bir yiizeyle ifade edilir
(Sekil 2.4).
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Sekil 2.4. Ornek bir cevap yiizeyi.

Cevap ve bagimsiz degiskenler arasindaki baglantiyr bulmak i¢in genellikle diisiik
dereceden bir polinom kullanilir. Eger degiskenler cevabi lineer bir sekilde etkiliyorsa

birinci dereceden bir modelle ifade edilir.

Y = Bo+ B1x1 + Paxy + -+ Brxy + € (2.48)

Eger sistemde bir egri varsa daha yliksek dereceden bir polinom, 6rnegin ikinci dereceden

bir model, kullanilmalidir.

v =PBo+ Xy Bixi + Dy Bux? + LX< Bijxix; + € (2.49)

Neredeyse tiim cevap yiizeyi yontemi problemleri iki modeli birden (Denklem 2.48 ve

2.49) kullanilarak ¢oziiliir.



3. BOLUM

AKIM IiTKI ANALIiZi ve DENEY TASARIMI UYGULAMASI

3.1 Akim itki Analizi Coziimleri

Akim itki analizi hesaplarin1 yapabilmek amaciyla MATLAB’de STA adinda arayiizlii bir
program hazirlanmistir (Sekil 3.1). Bu program deney diizenegi olarak kullanilmistir.
Programda cesitli girdi parametrelerinin belirli araliklarla girilip sonuglarin alinabilmesi
amaciyla girdiler icin baslangig, bitis ve artis degerlenin girilebilecegi metin kutulari
eklenmistir. Program girdilere gore hesaplama yaptiktan sonra istenen girdi ya da sonug
parametrelerinin degerlerini bir MS Excel dosyasina kaydetmektedir. Daha sonra bu
degerler Minitab’e aktarilip cevap ylizeyi yontemiyle etkisiz parametreler ve etkilesimler
adim adim ¢ikartilarak sonuglar alimmistir. Etkisiz parametreler ve etkilesimler
cikartilirken anlamlilik seviyesi, baska bir deyisle, p-degeri g6z Oniinde
bulundurulmustur. Istatistikte p-degeri igin kullanilan esik genellikle 0.05°tir [141].
Ornegin p-degeri 0.05 olan bir durumun rastlantisal olarak ortaya ¢ikma sans1 %5 tir. P-

degeri 0.05’in iistiinde olan parametre ve etkilesimler hesaplara dahil edilmemistir.

Ayrica analiz sonuglarinda R? degerleri de gz 6niinde bulundurulmustur. R? degeri
olusturulan modelin uyum 1iyiligini yani, regresyon esitliginin cevaptaki degisikligin ne
kadarin acikladigim gosterir [141]. R? degeri 0 ile 1 arasinda bir deger almaktadir; 0’a
yaklastik¢a uyum iyiliginin az, 1’e yaklastikca uyum iyiligin ¢cok oldugunu gosterir. R?
degerinin hesaplanmasi i¢in Denklem 3.1 kullanilir. Denklem 3.1°de SSmodel olusturulan
modelin kareler toplamin1 temsil ederken, SStoplam hata ile birlikte kareler toplamin1 ifade

eder. Ancak model biiyiidiikge, yani faktor sayis1 arttikca bu denklemle hesaplanan R? de
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artar. Bu nedenden kaynaklanan artis1 6nlemek i¢in ayarlanmis R? degeri kullanilir
(Denklem 3.2). Dnklem 3.2’de SSe hatanin karaler toplamini, SStoplam hata ile birlikte
kareler toplamini, DFe hatanin serbestlik derecesini DFtoplam ise toplam serbestlik

derecesini ifade eder.

SSToplam
SSE/
2 DFg
RAyT - SSToplam/ (3-2)
DF Toplam
— Girdiler Hava AWl ————————————
BASLANGIC  BiTIS  ARTIS Sikistirma Yanma Genisleme
M_0 : 7 10 1
M3 z 3 05 P 10
Dis [ Dis

— Girdiler Yanma Odas!
BASLANGIC  BITi§ ARTI§

f : 0.04 01 0.01

coD : 01 01 01

V_fuV 3 0s 09 01
VN3 : | 05 0.8 0.1
Etab :| 07 0.9 0.05
h_f : ]
—— Stream Thrust Analysis
— Girdiler Eg y
BASLANGIC  BiTi§ ARTIS (EISN SR AT
e s IR ” > Yakt irfifa M0 M3 f CD V.V VfV3 hf Tref PR100
] | B @ O O O 0
Etae : | 085 0.95 0.05 Etab Etae lsp Fm S Etath Eta0 FEtap Etac hPR st
_ . = O @ O g 8 O
r— Yakit Segimi——  — Yakit Ozellikleri R a0 TO VO T3 V3 Psi 520 5a3 EtaKE PR30
() Hidrojen hpR . 43902 | | il B |
= AR30 V_4 T4 AR 43 PR 40 Sa 4 T_10 V_10 AR_100 Sa_10
@ Jp7 - - - - - - - - -
e . 00675
& 10 B O @ o O o o O & HESAPLA
i STA

Sekil 3.1 MATLAB’da hazirlanan arayiiz.

Cevap yiizeyi yontemi ile deney tasarimi yapabilmek i¢in STA’dan alt1 farkli parametre
degistirilerek sonuglar alindi. Bunlar, yakit, irtifa, ugus Mach sayisi, yanma odas1 Mach
sayisi, yakit/hava oran1 ve egzoz verimidir. Bu alt1 farkli parametrenin araliklar1 Tablo

3.1’de goriilebilir.
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Tablo 3.1. Akim itki analizi i¢in girdiler ve girdi araliklari.

Yakit Yanma Odas1 Mach Sayisi
(Ms)
Hidrojen JP-7 JP-10 Basglangi¢ | Bitis | Artis
fs=0.0291 |f+=0.0675 | f«=0.0707 2.5 4 0.5
Irtifa Yakit Hava Orani (f)
Baslangic Bitis Artig Baslangi¢c | Bitis | Artis
10000 90000 5000 0.04 0.1 | 0.01
Ugus Mach Sayis1 (Mo) Egzoz Verimi (ne)
Baslangic Bitis Artis Baglangic | Bitis | Artis
6 8 0.5 0.85 0.95 | 0.05

Scramjetlerde Hidrojen (H2) yakit da kullanilabilmektedir. Ancak onceki boliimlerde de
belirtildigi gibi Hidrojen’in yiiksek yanma entalpisine ragmen depolama ve tagima
zorluklar1 nedeniyle depolamasi ve taginmasi ¢ok daha kolay olan hidrokarbon yakitlar
tercih sebebi olmaktadir [15]. Ayrica deney tasarimi yonteminin dogasi geregi Hidrojen’in
yiiksek yanma entalpisi nedeniyle JP-7 ve JP-10’a iistiinliilk saglayacagi kesindir. Bu

yiizden sadece hidrokarbon yakitlar kullanilarak analiz yapilmustir.

Tablo 3.1’de de goriilebilecegi gibi yakit hava orami (f) 0.04 ve 0.1 arasinda 0.01
araliklarla degistirilerek sonu¢ alinmistir. Ancak yakitlarin stoikiometrik yakit hava orani
olan degerlerde de ayrica sonuglar alinmigtir. Scramjetlerde egzoz verimi tipik olarak
0.85-0.95 arasinda degismektedir [2].

Diger parametrelerin degerleri 6zgiil darbe ve verime ¢ok fazla bir etkilerinin
bulunmamasi nedeniyle Hypersonic Airbreathing Propulsion [3] isimli kitaptan alinarak
sabit tutulmustur. Bu degerler Tablo 3.2°de goriilebilir. Ayrica ¢oziim kolaylig1 i¢in ideal
gaz sabiti ve 6zgiil 1s1 oranlar1 akis yolu boyunca sabit kabul edilmistir. Sabit basingtaki

Ozgiil 1s1lar ise hava alig1, yanma odasi ve egzoz igin ayr1 ayri girilmistir [3].
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Tablo 3.2. Sabit tutulan parametreler
ve degerleri.

Parametre Deger | Birim
Che 1.09 | kJ/kgK
Cob 151 | kJkgK
Cre 151 | kJkgK
Y 1.362 -
Jdo 9.81 m/s2
R 0.2893 | kJ/kgK
b 0.9 -
VidV3 0.5 -
VilVs3 0.5 -
C*(AwWlA3)
(Yanma odasi 0.1 -
stirliklenmesi)
P10/Po 1.4 -

3.2 JP-7 ve JP-10 Yakatlar I¢in Deney Tasarinm Sonuclari

STA’dan yakat, irtifa, ucus Mach sayisi, yanma odasi1 Mach sayisi, yakit/hava orani ve
egzoz verimi olmak tizere alti farkli parametre i¢in sonu¢ alindi. Girilen parametre

araliklar1 Tablo 3.1°de goriilebilir.

3.2.1 Cevap: Ozgiil darbe (Isp)

Cevap yiizeyi yontemiyle cevap olarak 6zgiil darbe se¢ilip, STA’dan alt1 parametrenin
kendi aralarinda kombinasyonlariyla alinan sonuglar Minitab’de degerlendirildi ve
yapilan analizin sonucunda ikinci dereceden bir regresyon denklemi elde edildi. Bu
denklemin katsayilar1 Tablo 3.3’te goriilebilir. Sekil 3.2°deki normal olasilik grafiginde
de goriildiigl gibi artiklar normal bir dagilim gostermistir. Regresyon analizi sonucunda

secilen parametrelerin cevaptaki degiskenligin %95.04’1linii agikladig1 bulunmustur.
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Bu katsayilardan bir pasta grafigi ¢ikartilarak parametrelerin etki diizeyleri Sekil 3.3’te
gorsellestirildi. Pasta grafiginden de anlasilacagi lizere cevaba en cok etkisi olan ii¢
parametre sirayla, yakit hava orani (f), egzoz verimi (ne) ve ugus Mach sayisidir (Mo).
Cevaba en ¢ok etkisi olan ii¢ etkilesim ise yakit hava oran1 — egzoz verimi etkilesimi, ugus
Mach sayis1 — yakit hava orani etkilesimi ve yanma odas1 Mach sayisi (M3) — yakit hava
orani etkilesimidir. Bu etkilesimlerin daha iyi anlasilabilmesi icin etkilesim grafikleri
cikartildi (Sekil 3.4-3.6). Etkilesim grafiklerinden iki parametrenin degisimlerinin cevaba,

yani 6zgiil darbeye olan etkileri goriilebilir.

Tablo 3.3. Ozgiil darbe cevabi i¢in regresyon
esitligi katsayilari.

Terim | Katsayilar Terim Katsayilar
Sabit -2470.44 hpr*Ms3 | -9.26371x10*

Hrr 0.036655 her*f -0.385232

H -0.00364 | H*Ms3 |-7.80539x10°
Mo -51.0607 H*f | -5.73579x10°
M3 -15.6811 | Mo*Ms |  82.4589

f 37236 Mo*f 838.774

e 234445 | Mo*ne | 80.4975

H? | 4.79213x10% | Ms*f 124,577

Mo? -28.0734 Mz*ne -290.822

M3? -51.8838 f*ne -11814.5
f2 -128144 - ]




Normal Olasilik Grafigi
(Cevap: Ozgiil Darbe)

99.99

99
95
80
50 -

Yiizde

20 -
5
14

0.01 - @

-100 50 0 50 100
Artik

Sekil 3.2. Ozgiil darbe cevabr icin artiklarin normal olasilik grafigi.

Ozgiil Darbe icin Katsayilar

M 3*f M O*ne

Mo = Sabit
mh PR

Sabit = H

=M,
e B M,

uf

| TI]ICZ

]

M32 ] MOZ

u M;2

m f2

wh_PR*M,

wh_PR*f

= H*M;
H*f

EMy*M3

= My*f
MO*ne
M3*T]e
*ne

her

Sekil 3.3. Parametrelerin ve etkilesimlerin 6zgiil darbeye etkilerini gésteren
pasta grafigi.
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Ozgiil Darbe Igin Etkilesim Grafigi
Ortalama Dederler

800

750

700

650

600

550

500

Egzoz

Verimi

—8— 085
—m— 090
0.95

T T T T T T T T T
0.0400 0.0500 0.0600 0.0675 0.0700 0.0707 0.0800 0.0900 0.1000
f

Sekil 3.4. Yakit hava orani ve egzoz veriminin etkilesim grafigi (Cevap: 6zgiil

darbe).

Ozgiil Darbe Icin Etkilesim Grafigi
Ortalama Degerler

750

700 +

650

600

550

500 -

Ugus

Mach

Sayisi

—&8— 60
—a— 6.5
7.0

—aA - 7.5
8.0

0.0400 0.0500 0.0600 0.0675 0.0700 0.0707 0.0800 0.0900 0.1000
f

Sekil 3.5. Yakit hava orani ve ugus Mach sayisinin etkilesim grafigi (Cevap:

ozgiil darbe).
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Ozgiil Darbe Igin Etkilesim Grafigi
Ortalama Degerler

800 Y. Odasi

Mach Sayisi

—— 25

750 - . 30

35

200 - —A - 4.0
650
600 -
550
500 -

0.0400 0.0500 0.0600 0.0675 0.0700 0.0707 0.0800 0.0900 0.1000
f

Sekil 3.6. Yakit hava orani ve yanma odast Mach sayisinin etkilesim grafigi

(Cevap: 6zgiil darbe).

Ayrica ¢ikartilan regresyon esitligi kullanilarak Minitab’de 6zgiil darbenin optimum
degerini almasini saglayan parametre degerlerini belirlemek amaciyla bir optimizasyon
grafigi ¢ikartildi (Sekil 3.7). Bu grafik cikartilirken 6zgiil darbenin 1000 saniye olmasi
hedeflenmistir. Sekil 3.7°deki optimizasyon grafiginde analizde kullanilan parametrelerin
degisimleriyle cevabin degisimi goriilebilir. Bu tezde kullanilan optimizasyon
grafiklerinde en iist satirdaki grafikler parametrelerin degerlerine karsi birlesik istenirlik
grafikleridir. Birlesik istenirlik degeri birden ¢ok cevabi olan deney tasarimlarinda
cevaplara verilen Onemlere gore parametre kombinasyonlarinin ne derecede tercih
edilebilecegini gosteren degerdir. Birlesik istenirlik degeri en fazla 1 olabilir, bu degerin

1’e en yakin oldugu parametre kombinasyonu optimum parametre kombinasyonudur.

Optimizasyon grafiginden (Sekil 3.7) de goriilecegi gibi en yiiksek 6zgiil darbeyi veren
yakit 43903 kj/kg yanma entalpisiyle JP-7dir. JP-7 6nceki boliimlerde de bahsedildigi
gibi hem USAF te bulunan yiiksek stok miktarlar1 hem de tagimasi ve depolanmasi kolay
olmasiyla tercih sebebidir [15]. Optimum sonuglarda irtifanin (H) 90 km ¢ikmasinin
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nedeni, irtifa i¢in hesap yapilan aralikta (10 km — 90 km) bu irtifadaki havanin en diisiik
sicakliga sahip olmasi olarak aciklanabilir. Serbest akimin diisiik sicaklikta olmasiyla
yanma odasi giris hiz1 yiiksek olacaktir ve bu da dolayli olarak egzoz hizini artiracaktir.
Yiiksek egzoz hizi daha yiiksek itki anlamina gelir. Ugus Mach sayisinin (Mo) optimumum
degerinin diisiik olmasi1 ise 6zgiil darbenin Mach sayisi arttik¢a azalmasiyla (69 Kurali)
aciklanabilir. Yanma odast Mach sayisinin (Ms) diisiik olmasi ise yine dolayli yoldan
egzoz ¢ikis hizini artiracaktir. Yakit hava oraninin (f) optimum degerinin stoikiyometrik
orandan diisiiktlir. Bu durum artan yakit hava oraniyla termal verimin diismesiyle
aciklanabilir. Egzoz veriminin (ne) optimum degeri girilen araligin en yiiksek degeri olan

0.95 olarak belirlenmistir. Egzoz verimi arttikca egzoz ¢ikis hiz1 da artacaktir.

Optimal . h_PR H M_0 | 3 f eta_e
%gh [2%38%’8] [88888'8] [2'8] [ '590] [000'51325] [8'8%8]
ur . . . . .

1.0000 [ow|| 42100.0 10000.0 6.0 50 0.040 0.850

Composite
Desirability
1.0000

Isp
Maximum
y = 1010.3599
d = 1.0000

NN

Sekil 3.7 Ozgiil darbe igin optimum parameter degerleri.

Sekil 3.7°de goriilen optimum degerler Tablo 3.3’te verilen regresyon esitligi
katsayilariyla olusturulmus denklemle hesaplanmistir. Bu denklemin dogrululugunu test

etmek amaciyla optimum degerler STA’ya girilerek 6zgiil darbe 1016.3 saniye olarak

.....
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da regresyon esitliginin optimum degerlerde %0.58 hata ile sonu¢ verdigini

gostermektedir.

Cevap ylizeyi yontemi ile 6zgiil darbe cevabi i¢in iiretilen regresyon denkleminin hata
oranini bulabilmek i¢in Denklem 3.3 kullanildi. Bu denklemde STA Matlab’den alinan
cevaplarin ortalamalarinin karelerini ifade ederken, DT ise regresyon denklemiyle
hesaplanan cevaplarin ortalamalarinin  karelerini  géstermektedir. Denklem 3.3
kullanilarak yapilan hesaplamada iiretilmis olan regresyon denkleminin STA isimli
programa gore ortalama %3.01 hatali ¢6ziim yaptig1 bulunmustur. Ayrica, Sekil 3.8’ deki
grafikte cevabin (Isp) degisimiyle hata yiizdelerinin degisimi gdsterilmistir, bu grafikten
de anlagilabilecegi gibi diisiik 0zgiil darbe degerlerinde regresyon denkleminin hata
ylizdesi artmaktadir. Grafikteki +%5 aralifindaki degerler kabul edilebilir hata
degerleridir. Sekil 3.7°de goriilen optimum parametre degerleri sabit tutularak cevaba en

cok etkisi olan ii¢ etkilesimin {li¢ boyutlu yiizey grafikleri Sekil 3.9-3.11°de goriilebilir.

DT—STA
%Hata = ( 71

) « 100 (3.3)

35
30
25
20
15

10F ’ ‘
|

%Hata

10F W

A !
400 500 600 700 800 900 1000 1100
|

sp

Sekil 3.8. Hata yiizdelerinin cevap (lsp) degerine
gore degisimi.



1000

900

800

700

Sekil 3.9. Yakit hava orani ve egzoz verimine kars1 6zgiil darbenin degisiminin 3

boyutlu yiizey ile gosterimi.

Yakit Hava Orani ve Egzoz Verimine Karsi Ozgiil Darbe

Sabit Degerler
h_PR 43903
H 90000
M_0 6

M_3 2.5

1050

900
I_sp

750

600

Yakit Hava Orani ve Ugus Mach Sayisina Karsi Ozgiil Darbe

Sabit Degerler
h_PR 43903
H 90000
M_3 2.5
eta_e 0.95

Sekil 3.10. Yakit hava orani ve ugus Mach sayisina kars1 6zgiil darbenin

degisiminin 3 boyutlu yiizey ile gosterimi.

64
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Yakit Hava Orani ve Yanma Odasi Mach Sayisina Kars1 Ozgiil Darbe

Sabit Degerler
h_PR 43903
H 90000
M_0 6
eta_e 0.95

1000

Sekil 3.11. Yakit hava oran1 ve yanma odas1 Mach sayisina kars1 6zgiil
darbenin degisiminin 3 boyutlu yiizey ile gosterimi.

3.2.2 Cevap: Toplam Verim (o)

Cevap yiizeyi yontemiyle cevap olarak toplam verim se¢ilip, STA’dan alt1 parametrenin
kendi aralarinda kombinasyonlariyla alinan sonuglar Minitab’de degerlendirildi ve
Minitab’de yapilan analizin sonucunda ikinci dereceden bir regresyon denklemi elde
edildi. Bu denklemin katsayilar1 Tablo 3.4’te goriilebilir. Sekil 3.12°deki normal olasilik
grafiginde de goriildiigli gibi artiklar normal bir dagilim gdstermistir. Regresyon analizi
sonucunda segilen parametrelerin cevaptaki degiskenligin  %95.96’sin1  agikladigi

bulunmustur.

Bu katsayilardan bir pasta grafigi ¢cikartilarak parametrelerin etki diizeyleri gorsellestirildi
(Sekil 3.13). Pasta grafiginden de anlasilacagi {lizere cevaba en ¢ok etkisi olan {i¢
parametre sirayla, yakit hava orani (f), egzoz verimi (ne) ve ugus Mach sayisidir (Mo).
Cevaba en ¢ok etkisi olan ii¢ etkilesim ise yakit hava oran1 — egzoz verimi etkilesimi, ugus
Mach sayis1 — yakit hava orani etkilesimi yanma odas1 Mach sayis1 (M3) — egzoz verimi

etkilesimidir. Ayrica ugus Mach sayis1 — egzoz verimi etkilesiminin degeri yanma odast
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Mach sayis1 — egzoz verimi etkilesiminin degerine ¢ok yakindir. Bu etkilesimlerin daha
iyi anlagilabilmesi igin etkilesim grafikleri ¢ikartildi (Sekil 3.14-3.17). Etkilesim

grafiklerinden iki parametrenin degisimlerinin cevaba, yani toplam verime olan etkileri

goriilebilir.
Tablo 3.4. Toplam verim i¢in regresyon esitligi katsayilari.
Terim Katsayilar Terim Katsayilar Terim Katsayilar
Sabit -1.29752 Mo? | -1.63798x102 | H*ne | -4.71387 x107/
her 1.52585x10° M3? -2.42588 x102 | Mo*Ms | 3.40213 x10
H 6.89866x10°’ f2 -61.5169 Mo*f 0.276668

Mo | 1.74644x102 | hpr*Ms | 3.11819 X107 | Mo*ne 0.115662
Mz | -3.27779x103 | her*f | -1.62636 x10™* | Ms*f | 2.95167 x102
f 17.9096 her*ne | -1.00412 x10° | Mas*ne -0.138161
Ne 1.03841 H*Mo | 1.78139x108 | f*ne -5.68805

H? | -3.00036x10%2 | H*f | -1.79301 x10° - -

Normal Olasilik Grafigi
(Cevap: Toplam Verim)

99.99

Yizde
Ul
o

0.01 -

wne?
5 '

-0.075 -0.050 -0.025 0.000 0.025 0.050
Artik

Sekil 3.12. Toplam verim cevabi i¢in artiklarin normal olasilik grafigi.



Toplam Verim igin Katsayilar o msabi

Mo*f hpR H | h_PR

M3*r]e Mo mH
* H | Mo

Ms*f Sabit Ms = Ms

*ne mf

LI

mH?

m Mo?

Ms? m M;2

mf2

® hPR*M3

W hPR*f

B hPR*n.
H*Mo

m H*f

B H*ne
Mo*M3
Mo*f
Mo*l']e
M3z *f
MS*ne
*ne

Mo*ﬂe

Mo?

Sekil 3.13. Parametrelerin ve etkilesimlerin toplam verime etkilerini gosteren pasta

grafigi.
Toplam Verimigin Etkilesim Grafigi
Ortalama Dederler
0.375 - Egzoz
,"/—*—\‘¢77~* Verimi
- ' —o— 085
0.350 —B— 090
-4 - 0%
0.325 -
0.300
0.275
0.250

T T T T T T T T T
0.0400 0.0500 0.0600 0.0675 0.0700 0.0707 0.0800 0.0900 0.1000
f

Sekil 3.14. Yakit hava oran1 ve egzoz veriminin etkilesim grafigi (Cevap:
toplam verim).
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Toplam Verimigin Etkilesim Grafigi
Ortalama Dederler

0.38

0.36

0.34 -

0.32

0.30

0.28

0.26

0.24

0.22

Ugus

Mach

Sayisi

—8— 60
—a— 6.5
7.0

—h - 7.5
8.0

T T T T T T T T T
0.0400 0.0500 0.0600 0.0675 0.0700 0.0707 0.0800 0.0900 0.1000

f

Sekil 3.15. Yakit hava oran1 ve ugus Mach sayisinin etkilesim grafigi (Cevap:

toplam verim).

Toplam Verimigin Etkilesim Grafigi
Ortalama Degerler

0.375 |

0.350

0.325 1

0.300 -

0.275 -

0.250 -

Egzoz

Verimi

—— 085
—m— 09
0.95

2.5 3.0 3.5 4.0

Sekil 3.16. Yanma odas1 Mach sayis1 ve egzoz verminin etkilesim grafigi

(Cevap: toplam verim).
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Toplam Verimigin Etkilesim Grafigi
Ortalama Dederler

0.375- —
Verimi
—8— 085
0.350 - —B— 0.90
0.95
0.325
0.300 -
0.275
0.250 | | . . .
6.0 6.5 7.0 7.5 8.0
M_O

Sekil 3.17. Ugus Mach sayis1 ve egzoz veriminin etkilesim grafigi (Cevap:
toplam verim).
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Ayrica ¢ikartilan regresyon esitligi kullanilarak Minitab’de toplam verimin optimum
degerini almasini saglayan parametre degerlerini belirlemek amaciyla bir optimizasyon

grafigi ¢ikartildi (Sekil 3.18). Bu grafik ¢ikartilirken toplam verimin 0.4 degerini almasi

hedeflenmistir.
Optimal h_PR H M_0 M_3 f eta_e
p Highll 43903.0 90000.0 8.0 4.0 0.10 0.950
1.0000 Cur || [42100.0] [43131.3131] [7.0303] [2.50] [0.0618] [0.950]
. Low 42100.0 10000.0 6.0 2.50 0.040 0.850
Composite \ \\
Desirability
1.0000
eta_o e R el BN S VA A B '
Maximum
y = 0.4033
d = 1.0000

Sekil 3.18. Toplam verim i¢in optimum parametre degerleri.

Optimizasyon grafiginden (Sekil 3.18) goriildiigii tizere regresyon esitliginden hesaplanan
en yiiksek toplam verim (no) 0.4033’tiir. Bu verimi saglayan yakit 42200 kj/kg yanma
entalpisiyle JP-10’dur. Optimum toplam verim yaklasik 40 km — 50 km arasindaki
irtifalarda (H) elde edilmistir. Bu irtifa degeri scramjet i¢in en verimli ugusun yapilacagi
irtifa olarak kabul edilebilir. Ugus Mach sayisinin (Mo) yaklasik 7 oldugu ve yanma odasi
Mach sayisiin (Ms) yaklasik 2.5 oldugu kombinasyonda igin optimum toplam verim elde
edilmistir. Ugus Mach sayisinin artmasi dolayli yoldan egzoz ¢ikis hizinin (Vio) artmasina
neden olacaktir bu da toplam verimi artiran etkenlerden biridir. Ancak, u¢us Mach
sayisinin ¢ok artmasi serbest akim hava hizin1 (Vo) da artiracagindan bu durumda toplam
verim diisecektir. Yanma odas1 Mach sayisinin diisiik olmasi ise yine dolayli yoldan egzoz

¢ikis hizin artiracaktir. Yakit hava oraninin (f) optimum degerinin stoikiyometrik orandan
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diisiiktiir. Bu durum artan yakit hava oraniyla termal verimin diismesiyle acgiklanabilir.
Optimum toplam verim egzoz veriminin (ne) maksimum oldugu kombinasyonda elde

edilmistir ¢iinkii artan egzoz verimiyle egzoz ¢ikis hiz1 da artacaktir.

Sekil 3.18°de goriilen optimum degerler Tablo 3.3’te verilen regresyon esitligi
katsayilariyla olusturulmus denklemle hesaplanmistir. Bu denklemin dogrululugunu test
etmek amaciyla optimum degerler STA’ya girilerek toplam verim 0.4054 olarak
regresyon esitliginin optimum degerlerde %0.52 hata ile sonug verdigini gostermektedir.
Denklem 3.3 kullanilarak, ¢ikartilmis olan regresyon denkleminin STA’ya goére ortalama
%2.45 hata ile ¢oziim yaptig1 hesaplanmistir. Cevabin (o) degisimiyle hata yiizdelerinin
(Denklem 3.3) degisimini gosteren grafikten (Sekil 3.19) de anlasilabilecegi gibi diisiik
cevap degerlerinde regresyon esitliginin hata ylizdesi artmaktadir. +%5 araligindaki hata
degerleri kabul edilebilir hata degerleridir. Sekil 3.18’de goriilen optimum parametre
degerleri sabit tutularak cevaba en c¢ok etkisi olan dort etkilesimin ii¢ boyutlu ylizey
grafikleri Sekil 3.19-3.22’de goriilebilir.

15
10

L 1

‘WM

%Hata
(6}
T

10

15

20

25

Sekil 3.19. Hata yiizdelerinin cevap (no) degerine
gore degisimi.



Yakit Hava Orani ve Egzoz Verimine Karsi Toplam Verim

0.40

eta_o

Sabit Degerler
h_PR 42100
43131
7.030

25

H
M_0
M_3

Sekil 3.20. Yakit hava oran1 ve egzoz verimine karsi toplam verimin

degisiminin 3 boyutlu yiizey ile gosterimi.

Yakit Hava Orani ve Ugus Mach Sayisina Karsi Toplam Verim

0.40

eta_o 0.35

Sabit Degerler
h_PR 42100
H 43131
M_3 2.5
eta_e 0.95

Sekil 3.21. Yakit hava orani ve ugus Mach sayisina karsi toplam verimin

degisiminin 3 boyutlu yiizey ile gosterimi.
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Egzoz Verimi ve Yanma Odasi Mach Sayisina Karsi Toplam Verim

0.40

etao 35

0.30

Sekil 3.22. Yanma odas1 Mach sayis1 ve egzoz verimine karsi toplam verimin

degisiminin 3 boyutlu yiizey ile gosterimi.

Sabit Degerler
h_PR 42100
H 43131
M_0 7.030
f 0.06182

Egzoz Verimi ve Ugus Mach Sayisina Karsi Toplam Verim

0.40

eta_o
0.35

Sabit Degerler
h_PR 42100
H 43131
M_3 2.5
f 0.06182

Sekil 3.23. Ugus Mach sayis1 ve egzoz verimine karsi toplam verimin

degisiminin 3 boyutlu yiizey ile gosterimi.
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3.2.3 Cevap: Ozgiil darbe (Isp) ve Toplam Verim (1)

Boliim 3.2.1 ve Boliim 3.2.3te 6zgiil darbe ve toplam verimi optimum yapan parametreler
ayri ayri incelendi. Bu boliimde ise iki cevabi birden optimum yapacak parametreler
irdelenecektir. Bunun i¢in iki cevapta da en ¢ok etkisi olan parametrelerle deney tasarimi
yapilacaktir. Bunlar sirayla, yakit hava orani (f), egzoz verimi (ne) ve ugus Mach sayisidir
(Mo). Ancak gortilmiistiir ki her iki durum igin de optimum cevab1 saglayan egzoz verimi
aynidir. Bu yiizden egzoz verimi optimum degerinde (1e=0.95) sabit tutulmustur. Ayni
sekilde yanma odas1 Mach sayis1 (M3) da iki durum i¢in de optimum cevabi ayni degerde
(M3=2.5) saglamistir. Bu yiizden egzoz veriminin yerine iki durum i¢in farklilik gsteren
irtifa (H) parametresi ele alinmigtir. Yakit ise Boliim 1.2°de anlatilan nedenlerden dolay1

JP-7 olarak belirlenmistir.

Iki farkli cevap olmasi nedeniyle analizde iki farkli regresyon esitligi elde edildi. Bu
esitliklerin katsayilart Tablo 3.5’te goriilebilir. Sekil 3.24 ve 2.25’teki normal olasilik
grafiklerinde de goriildiigii gibi artiklar normal bir dagilim gostermistir. Regresyon
analizleri sonucunda secilen parametrelerin 6zgiil darbe cevabindaki degiskenligin
%94.83’linli, toplam verim cevabindaki degiskenligin ise %92.22°sini agikladig

goriilmiistiir.

Tablo 3.5’teki katsayilardan iki cevap i¢in de ayr1 ayr1 pasta grafikleri ¢ikartildi (Sekil
3.26-3.27). Bu grafiklerden de anlasilacagi lizere iki cevap i¢in de en etkili parametre yakit
hava oranmidir (f) ve iki cevap i¢in de en etkili etkilesim yakit hava orani ve ugus Mach

sayist (Mo) etkilesimidir. Bu etkilesimlerin grafikleri Sekil 3.28ve 3.29°da goriilebilir.



Tablo 3.5. Ozgiil darbe ve toplam verim igin
regresyon esitligi katsayilari.

|sp Mo
Terim Katsayilar | Terim Katsayilar
Sabit 1048.28 Sabit -0.333915
H -4.28533x10°3 H 5.36812x10°
Mo 21.3164 Mo 0.1684
f 6420.2 f 4.4168
H? 5.29222x10-8 H? | -4.70075x1012
Mo? -15.6955 Mo? -0.014009
f2 -135029 f2 -63.4509
H*f | -6.55939x10° | H*f | -1.70701x10°
Mo*f 1401.2 Mo*f 0.457733
Normal Olasilik Grafigi
(Cevap: Ozgiil Darbe)
99.99
®
99
95 -
80
[}
§ 50
>
20
5 -
1 -
®
0-01 T T T T T
-100 -50 0 50 100
Artik

Sekil 3.24. Ozgiil darbe cevabi icin artiklarin normal olasilik grafigi.



Normal Olasilik Grafigi
(Cevap: Toplam Verim)

Yiizde
ul
o

0-01 T T T T T
-0.04 -0.03 -0.02 -0.01 0.00 0.01 0.02 0.03 0.04

Artik

Sekil 3.25. Toplam verim cevabi i¢in artiklarin normal olasilik grafigi.
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Ozgiil Darbe icin Katsayilar
H

. 2
Mo*f Sabit Mo Mo

H N

HZ
M Sabit

mH

B Mo
mf
mH?

B Mo?
o f2

W H*f

Mo*f

Sekil 3.26. Parametrelerin ve etkilesimlerin 6zgiil darbeye etkilerini gosteren pasta
grafigi.



Toplam Verim i¢in Katsayilar
Sabit Mo H?

\ H

H*f

Mo*f

Mo? M Sabit

mH

B Mo

mf

mH?

H Mo?

m 2

W H*f
Mo*f

Sekil 3.27. Parametrelerin ve etkilesimlerin toplam verime etkilerini gosteren pasta

grafigi.
Ozgiil itki icin Etkilesim Grafigi
Ortalama Dederler
1000- "
Mach
Sayisi
—— 6.0
900 —B— 65
- 70
—h - 7.5
—p- 80
8004
700
6004
0.0400 0.0500 0.0600 0.0675 0.0700 0.0800 0.0900 0.1000
f

Sekil 3.28. Yakit hava orani ve ugus Mach sayisi etkilesim grafigi (Cevap:
ozgiil darbe).
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Toplam Verimigin Etkilesim Grafigi
Ortalama Dederler

0.42 4 Ucus

Mach

0.40 Saylsi

—8— 60

0.38 4 —— 6.5

7.0

-
0.34
0.32 1
0.30
0.28

0.26 T T T T T T T T
0.0400 0.0500 0.0600 0.0675 0.0700 0.0800 0.0900 0.1000
f

Sekil 3.29. Yakit hava orani ve ugus Mach sayisi etkilesim grafigi (Cevap:
toplam verim).
Ayrica ¢ikartilan regresyon esitligi kullanilarak, toplam verimin optimum degerini
almasini saglayan parametre degerlerini belirlemek amaciyla Minitab’de bir optimizasyon
grafigi cikartildi. Ozgiil darbe ve toplam verimin ayn1 anda maksimum degeri almast i¢in
gerekli parametreler hesaplandi. Bu durumda ortaya ¢ikan sonug Sekil 3.30°da goriilebilir.
Ozgiil darbenin hedef degeri 1000 saniye ve minimum degeri 900 saniye secilirken,
toplam verimin hedef degeri 0.4 ve minimum degeri 0.35 olarak secildi. Iki cevaba da esit
onem degeri verildi. Bu durumda 6zgiil darbenin aldigi maksimum deger 999.7867
saniyeyken toplam verim ise 0.3825 olarak hesaplandi. Ozgiil darbenin istenirlik degeri
0.97 seviyelerindeyken, toplam verimin istenirlik degeri 0.01 gibi ¢ok diisiik bir deger
cikmistir. Bu durum optimizasyon grafiginde verilen optimum parametre degerlerinin
ozgiil darbeyi maksimize etmesi agisindan daha etkili oldugunu géstermektedir. iki
cevapta da ayr1 ayr1 oranlanirsa, 6zgiil darbe degeri verilen hedefe daha yakinken toplam

verim degeri verilen hedefe daha uzak oldugu goriiliiyor.
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Maximum
y = 999.7867
d = 0.97887

eta_0
Maximum
y = 0.3825
d =0.01349

Sekil 3.30. Ozgiil darbe ve toplam verim i¢in esit dnem degerleri verilerek
hesaplanan optimum parametre degerleri (Onem degerleri Isp: 1,

No:1).
Eger cevaplarin istenirlik degerlerinin birbirlerine yakin olmasi isteniliyorsa toplam
verime daha yliksek 6nem degeri verilebilir. Sekil 3.30°daki optimizasyon grafigindeki
gibi 6zgiil darbe ve toplam verimi maksimum yapan parametre degerlerinin ayni hedefler
kullanilarak hesaplandigi optimizasyon grafigi Sekil 3.31°de goriilebilir. Ancak Sekil
3.31°de farkli olarak 6zgiil darbenin 6nem degeri 1’ken toplam verimin 6nem degeri 5
olarak girilmistir. Bu durumda iki cevabin da istenirlik degeri birbirlerine yakin ¢ikmistir
ancak bilesik istenirlik degeri ¢ok diisiik oldugu i¢in bu durum ¢ok verimli sonuglar
vermeyecektir denilebilir. Sekil 3.29°daki optimizasyon grafiginden de goriilecegi gibi
onceki duruma goére toplam verim sadece %0.96 yiikselirken, 6zgiil darbe %2.72
diigmiistiir. Bu nedenle Sekil 3.30’da verilen parametre degerleri optimum parametre

degerleri olarak secilmistir.
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y = 972.6255
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eta_0
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y = 0.3862
d =0.03990

Sekil 3.31. Ozgiil darbe ve toplam verim igin farkli dnem degerleri verilerek
hesaplanan optimum parametre degerleri (Onem degerleri Isp: 1,

Mo:5).

Sekil 3.28’de goriilen optimum degerler Tablo 3.5 ve Tablo 3.6’da verilen regresyon
esitligi  katsayilariyla olusturulmus denklemle hesaplanmigtir. Bu denklemin
dogrululugunu test etmek amaciyla optimum degerler STA’ya girilerek 6zgiil darbe
992.3527 saniye olarak ve toplam verim de 0.3792 olarak hesaplandi. Bu da regresyon
esitliklerinin optimum degerlerde, 6zgiil darbe i¢in %0.74 hata ile, toplam verim i¢in ise
%0.86 hata ile sonug¢ verdigini gostermektedir. Denklem 3.3 kullanilarak yapilan
hesaplamada regresyon denkleminin 6zgiil darbe igin ortalama %2.89, toplam verim i¢in
ise ortalama %?2.42 hata ile ¢6ziim yaptig1 goriilmiistiir. Ayrica, Sekil 3.32 ve Sekil 3.33°te
cevap degerlerinin degisimleriyle hata yiizdelerinin degisimleri goriilebilir. Grafiklerden
de goriilebilecegi gibi cevap degerleri diistiik¢e hata yiizdesi artmaktadir. Bu grafiklerde
+%>5 araligindaki hata degerleri kabul edilebilir hata degerleridir. Cevaplara en ¢ok etkisi
olan etkilesim olan yakit hava orani (f) ve ugus Mach sayist (Mo) etkilesiminin diger
parametre (irtifa, H) sabit tutularak ¢izdirilen {i¢ boyutlu yiizey grafikleri Sekil 3.34 ve
Sekil 3.35’te gortilebilir.
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Sekil 3.32. Hata yiizdelerinin cevap (lsp)
degerine gore degisimi.

|Bn L |

LB

- WWMMW

LI L

L

TN IFEENE ASTET INTATE INETAS IVAVATE AATA AT WA W
0.24 0.26 0.28 0.3 0.32 0.34 0.36 0.38 0.4 0.42

Mo

Sekil 3.33. Hata yiizdelerinin cevap (1)
degerine gore degisimi.
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Yakit Hava Orami ve Ugus Mach Sayisina Kargi Ozgiil Darbe

1050

900

750

600

Sabit Degerler
H 90000

Sekil 3.34. Yakit hava orani ve ugus Mach sayisina kars1 6zgiil darbenin

degisiminin 3 boyutlu yiizey ile gosterimi.

Yakit Hava Orani ve Ugus Mach Sayisina Karsi Toplam Verim

0.40

0.35
eta_0

0.30

0.25

Sabit Degerler
H 90000

Sekil 3.35. Yakit hava orani ve ugus Mach sayisina karsi toplam verimin

degisiminin 3 boyutlu yiizey ile gosterimi.
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3.2.4 Cevap: Yanma Odasi Cikis Sicakhg (T4)

Yanma odasi ¢ikis sicakligl bir scramjetin akis hatt1 boyunca karsilasilmasi beklenen en
yiiksek sicakliktir ve yanma odasi ¢ikis bolgesinin yiiksek 1silara maruz kalmasi beklenir.
Bu nedenle yanma odas1 ¢ikis sicakliginin bilinmesi 6zellikle malzeme se¢imi igin
onemlidir ve yanma odasi ¢ikis sicakliginin sistem gereksinimlerinin (6rnek: 6zgiil darbe)
izin verdigi en diisiik seviyede olmasi istenir. Bu boliimde oncelikle yanma odast ¢ikis
sicakligini etkileyen parametreleri daha iyi anlayabilmek amaciyla yanma odasi ¢ikis
sicaklign tek cevap olarak incelendi. Ileriki béliimlerde yanma odasi ¢ikis sicakligr bir

tasarim kisit1 olarak kullanilacaktir.

Cevap yiizeyi yontemiyle yanma odasi ¢ikis sicakligini minimum yapan parametre
degerlerini bulabilmek igin irtifa (H), ugus Mach sayis1 (Mo), yanma odas1 Mach sayisi
(M3) ve yakit hava orani (f) olmak {izere 4 parametre se¢ildi. STA’da alinan sonuglar
tizerinden Minitab’de yapilan cevap ylizeyi yontemi ¢oziimii sonucunda bulunan
regresyon denkleminin katsayilar1 Tablo 3.6’da goriilebilir. Sekil 3.36’daki normal
olasilik grafiginde de goriildiigii gibi artiklar normal bir dagilim gostermistir. Regresyon
analizi sonucunda segilen parametrelerin yanma odasi ¢ikis sicakligindaki degisikligin

%96.31’1ini agikladig1 gorilmiistiir.

Tablo 3.6’daki regresyon katsayilarindan elde edilen pasta grafigi ise Sekil 3.37°de
goriilebilir. Pasta grafiginden de anlasilabilecegi gibi cevaba (T4) en cok etkisi olan {i¢
parametre sirayla, yakit hava orani, yanma odas1 Mach sayis1 ve ugus Mach sayisi olarak
tespit edilmistir. Cevaba en ¢ok etkisi olan etkilesim ise ugus Mach sayis1 ve yanma odast
Mach sayis1 etkilesimidir. Irtifa ve diger etkilesimlerin cevap iizerindeki etkileri bu iic
parametre ve bir etkilesime kiyasla ¢ok diisiiktiir. Ugus Mach sayis1 — yanma odas1 Mach

say1si etkilesimini gorsellestirmek amaciyla etkilesim grafigi ¢izdirilmistir (Sekil 3.38).



Tablo 3.6. Yanma odasi ¢ikis sicakligi
icin i¢in regresyon esitligi

katsayilari.
Terim Katsayilar
Sabit -1019.22
H 1.28103x102
Mo 262.407
Ms -263.168
f 61819.1
H? -1.32093x10”7
Mo*Mo 16.4968
Ma? 72.3175
f2 -372528
H*Mo -3.6815x10*
H*M3 4.70429x10°7
Mo*Ms -75.0767

Yizde

Normal Olasilik Grafigi
(Cevap: Yanma Odasi Cikis Sicakligr)

99.99

99
95

80
50 -
20

14

0.01 T T T T T T
-300 -200 -100 0 100 200 300
Artik

Sekil 3.36. Yanma odas1 ¢ikis sicakligi cevabi i¢in artiklarin normal
olasilik grafigi.
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Yanma Odasi Cikis Sicakhg icin Katsayilar

Mo*Ms

Sabit \ ,
* o .
H*Mo H*M3 /_/_M3 e - Mo? B Sabit

H

M2 mH
m Mo
uM;

mf
mH?

B Mo?
m M;?
m 2

H H*Mg
B H*M;

Sekil 3.37. Parametrelerin ve etkilesimlerin yanma odas1 ¢ikis sicakliina
etkilerini gosteren pasta grafigi.

Yanma Odasi Cikis Sicakhig Icin Etkilesim Grafigi
Ortalama Dederler

Y. Odasl

2900 Mach Sayisi

—— 2.5

2800 —m— 3.0

-4- 3.5

2700 - —A- 40
2600
2500 4
2400 4
23001
22001
21001
20001

6.0 6.5 7.0 7.5 8.0
M_O

Sekil 3.38. Yakit hava oran1 ve ugus Mach sayisi etkilesim grafigi (Cevap:
yanma odasi ¢ikis sicaklign).
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Elde edilen regresyon denklemi kullanilarak Minitab’de yanma odas1 ¢ikis sicakliginin
minimum degeri almasi i¢in gerekli parametre degerleri bulunmustur (Sekil 3.39). Hedef
deger olarak STA’dan alinan degerlerin ortalamasina yakin bir deger olan 2300 K
secilmigtir. Sekil 3.39°daki optimizasyon grafigi incelendiginde minimum yanma odasi
cikis sicakligmin 1381.91 K oldugu goriilmektedir. Grafikte verilen parametre degerleri
STA’ya girildiginde 1443.1 K sonucu alinmaktadir.

Bu da bulunan regresyon denkleminin optimum degerlerde %4.42 hata ile sonug verdigini
gostermektedir. Cevabin (Ts) degisimiyle hata yiizdelerinin (Denklem 3.3) degisimini
gosteren grafik Sekil 3.40°ta goriilebilir. Hata yiizdelerinin ¢ogunlugu +%35 aralifinda
cikmistir, ancak nispeten yliksek ve diisiik sicakliklarda hata yiizdelerinin arttigi
goriilmiistiir. Ayrica, yanma odast sicakligi i¢in ¢ikartilan denklemin ortalama %2.16 hata
ile ¢ozlim yaptig1 hesaplanmistir. Yanma odasi ¢ikis sicakliginin minimum degerde
olmasi i¢in gerekli optimum parametre degerleri kullanilarak cevaba en c¢ok etkisi olan
ucus Mach sayis1 — yanma odas1 Mach sayisi etkilesiminin diger iki parametre optimum

degerlerinde tutularak ¢izdirilen {i¢ boyutlu yiizey grafigi Sekil 3.41°de goriilebilir.

) H M_0 M_3 f
i 2 it S
ur . . . .
1.0000 | ow 10000.0 6.0 550] 0.040
Composite
Desirability
1.0000
T 4
Minimum
) = 1381.9193
d = 1.0000 /\

Sekil 3.39. Yanma odasi ¢ikis sicakligi igin optimum parametre degerleri.
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Sekil 3.40. Hata yiizdelerinin cevap (T4) degerine
gore degisimi.

U. Mach Sayisi ve Y. Odasi Mach Sayisina Karsi Y. Odasi Cikis Sicaklig

Sabit Degerler
H 90000
f 0.04

2250

2000

1750

1500

Sekil 3.41. Yanma odas1 Mach sayis1 ve ugus Mach sayisina karsi yanma odasi
¢ikis sicakliginin degisiminin 3 boyutlu yiizey ile gosterimi.
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3.2.5 Cevap: Ozgiil darbe (Isp) ve Yanma Odasi Cikis Sicakhgi (T4)

Boliim 3.2.1°de 6zgiil darbeyi maksimum yapan parametre degerleri ve Boliim 3.2.4’te
Ise yanma odasi ¢ikis sicakligini minimum yapan parametre degerleri bulundu. Yanma
odas1 ¢ikis sicakligini minimum yapan parametre degerleri 2. Boliimde verilen akim itki
analizi denklemleri kullanilarak incelenirse bu degerlerin ¢ok yliksek bir 6zgiil darbe
vermesi beklenmez. Bu yilizden bu boliimde 6zgiil darbeyi maksimum, yanma odasi ¢ikis

sicakligini ise minimum yapan parametre degerleri elde edildi.

Bu boliimde Boliim 3.2.1°de 6zgiil darbeye en ¢ok etkisi oldugu bulunan parametreler ele
aliacaktir. Bunlar sirayla, yakit hava orani (f), egzoz verimi (ne) ve ugus Mach sayisidir
(Mo). Ancak egzoz veriminin yanma odasi ¢ikis sicakligina herhangi bir etkisi
olmadigindan 6zgiil darbe i¢in optimum degeri saglayan parametre degeri tercih edilmistir
(Me=0.95). Bu nedenle analize egzoz verimi yerine irtifa (H) parametresi eklenmistir.
Ayrica Boliim 3.2.4°te goriilebilecegi lizere yanma odasi ¢ikis sicakligina en ¢ok etkiyen
parametre yanma odast Mach sayisidir (Ms). Bu yiizden yanma odas1 Mach sayist da
analize dahil edilmistir. Yakit olarak Bolim 1.2°de anlatilan nedenlerden JP-7
kullanilmistir. Minitab’de yapilan cevap ylizeyi yontemi ¢dziimiiniin sonucu olarak iki
cevap i¢in de ayr iki regresyon esitligi bulunmustur. Bu esitliklerin katsayilari Tablo
3.7’de goriilebilir. Sekil 3.42 ve Sekil 3.43’teki normal olasilik grafiklerinde de goriildiigii
gibi artiklar normal bir dagilim gdstermistir. Ayrica Tablo 3.7’deki katsayilar kullanilarak
hangi parametrenin ya da hangi etkilesimin cevap tizerinde daha etkili oldugunu gérmek
icin ¢ikartilan pasta grafikleri de Sekil 3.44 ve Sekil 3.45’te goriilebilir. Ayrica 6zgiil
darbe ve yanma odasi ¢ikis sicakligina en ¢ok etkisi olan etkilesim olan ugus Mach sayisi
— yanma odas1 Mach sayis1 etkilesimi her iki cevap i¢in de ayr1 ayr1 Sekil 3.46 ve Sekil
3.47°de gorsellestirildi.



Tablo 3.7. Ozgiil darbe ve yanma odast ¢ikis sicaklig
icin regresyon esitligi katsayilari.

|sp Ts
Terim Katsayilar Terim Katsayilar
Sabit 969.857 Sabit -1009.1
H -4.28124x10°3 H 0.0134454
Mo 96.855 Mo 245.096
M3 -342.96 M3 -240.724
f 14220.9 f 61819.5
H2 4.77938x10® H? | -1.4833 x10”
Mo? -29.5322 Mo? 16.571
VS -51.7694 M3? 72.6427
f2 -122060 f2 -372529
Mo*M3 84.6148 Mo*Ms3 -75.4143

Yizde

Normal Olasilik Grafigi
(Cevap: Ozgiil Darbe)

99.99
g

99
95

80
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20
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0.01 T T T T T
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Sekil 3.42. Ozgiil darbe cevabi i¢in artiklarin normal olasilik grafigi.



Normal Olasilik Grafigi
(Cevap: Yanma Odasi Cikis Sicakligi)
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Sekil 3.43. Yanma odasi ¢ikis sicakligi cevabi i¢in artiklarin
normal olasilik grafigi.
Ozgiil Darbe Igin Katsayilar
Sabit_ Mo ~Ms H2
Mo*Ms
T M2 M Sabit
H 0 2
Ms
[ mH
‘ ‘ m Mo
‘ m M
mf
m H?
Mo?
M2
fZ
B Mo*Ms

Sekil 3.44. Parametrelerin ve etkilesimlerin 6zgiil darbeye etkilerini
gosteren pasta grafigi.
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Yanma Odasi Cikis Sicakhg icin Katsayilar

Sabit ~Mo
MO*M3 M3 Moz
~/— H? m Sabit

" Ms* mH

m Mo

m Ms

mf

mH?
Mo?
Ma2
f2
Mo*M;3

Sekil 3.45. Parametrelerin ve etkilesimlerin yanma odasi ¢ikis sicakligina
etkilerini gdsteren pasta grafigi.

Ozgiil Darbe Igin Etkilesim Grafigi
Ortalama Dederler

900 4 Y. Odasl

Mach Sayisi

—— 2.5

850 . 30

-4 - 3.5

800 4 —h - 4.0
750 S
700 +
650
600

6.0 6.5 7.0 7.5 8.0
M_O

Sekil 3.46. Yanma odas1 Mach sayis1 — ugus Mach sayisi etkilesim grafigi
(Cevap: 6zgiil darbe).
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Yanma Odasi Cikis Sicakhdi Icin Etkilesim Grafigi
Ortalama Dederler
3000 4 Y. Odasi
Mach Sayisi
—— 2.5
2800 - —&— 3.0
3.5
—& - 4.0
2600
2400
2200
2000 A
6.0 6.5 7.0 7.5 8.0
M O

Sekil 3.47. Yanma odas1 Mach sayisi ve ugus Mach sayis1 etkilesim grafigi
(Cevap: yanma odasi ¢ikis sicakligi).
Cevap yiizeyi yontemiyle cikartilan regresyon esitlikleri kullanilarak Minitab’de bir
optimizasyon grafigi elde edildi (Sekil 3.48). Minimum yanma odasi ¢ikis sicakligiyla
maksimum 6zgiil darbeyi elde etmek amaglandi. Ozgiil darbede hedef deger olarak &nceki
boliimlerdeki gibi 1000 saniye secildi. Yanma odasi ¢ikis sicakliginda ise hedef olarak
STA sonuglarinin ortalamasinin ¢ok altinda bir deger olan 2000 K secildi. Yanma odasi
cikis sicakligr bir tasarim kisitt olarak diisliniiliip, 6zgiil darbenin 6nem degeri 1’ken

yanma odasi ¢ikis sicakliginin 6nem degeri 10 olarak belirlendi.

Optimum sonuglarda irtifanin 90 km ¢ikmasinin nedeni, irtifa i¢in hesap yapilan aralikta
(10 km —90 km) bu irtifadaki havanin en diisiik sicakliga sahip olmasi olarak agiklanabilir.
Serbest akimin diisiik sicaklikta olmasiyla yanma odasi giris hiz1 yliksek olacaktir ve bu
da dolayl olarak egzoz hizin1 artiracaktir. Yiiksek egzoz hizi daha yiiksek itki anlamina
gelir. Ugus Mach sayisinin optimumum degerinin diigiik olmasi ise 6zgiil darbenin Mach
sayis1 arttikca azalmasiyla (69 Kurali) agiklanabilir. Yanma odast Mach sayisinin diistik

olmast ise yine dolayli yoldan egzoz ¢ikis hizini artiracaktir. Yakit hava oraninin optimum
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degerinin stoikiyometrik orandan disiiktiir. Bu durum artan yakit hava oraniyla termal

verimin diismesiyle agiklanabilir.
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Sekil 3.48 Ozgiil darbe ve yanma odas1 ¢ikis sicakligi igin farkli dnem degerleri
verilerek hesaplanan optimum parametre degerleri.

Optimizasyon grafiginde de goriilebilecegi gibi bilesik istenirlik oram1 0.99 olarak
hesaplanmistir ve optimum 6zgiil darbe 987.53 saniyeyken, optimum yanma odasi ¢ikis
sicaklig1 1997.7378 K dir. Ozgiil darbenin istenen degerin %1.25 altinda ve yanma odas1
¢ikis sicakliginin ise istenen degerin %0.23 altinda ¢iktig1 goriilmiistiir. Sekil 3.47°deki
cevap degerleri regresyon esitligi kullanilarak bulunmustur. Optimum parametre
degerlerini STA’ya girip hesap yaptirildiginda 6zgiil darbe 1015.7 saniye, yanma odasi
cikis sicakligi ise 2009.9 K olarak bulunmustur. Regresyon esitligiyle yapilan hesaplarda
ise Ozgiil darbe 1015.7 saniye, yanma odasi ¢ikis sicakligi ise 1997.72 K olarak
bulunmustur. Bu da optimum degerlerde regresyon esitliginin 6zgiil darbede %2.85
hatayla, yanma odasi ¢ikis sicakliginda ise %0.61 hatayla sonug verdigini gostermektedir.
Dikkat edilirse cevap yilizeyi yontemi kullanilarak elde edilen optimum parametre

degerleri kullanilarak STA’da hesap yaptirildiginda istenilen 6zgiil darbe degeri olan 1000
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saniye’den de fazla bir 6zgiil darbe elde edildigi goriilecektir. Cevaplarin (lsp ve Ta)
degisimiyle hata yiizdelerinin (Denklem 3.3) degisimini gosteren grafikler Sekil 3.49 ve
Sekil 3.50°de goriilebilir. Sekil 3.49°da da goriildiigi lizere 6zgiil darbe degeri diistiikce
hata yiizdesi artmaktadir. Ayrica, ¢ikartilmis olan bu regresyon denklemiyle 6zgiil
darbenin yaklasik 650 — 750 saniye degerlerini aldig1 durumlarda nispeten yiiksek hata
ylizdeleriyle karsilagilmistir. Sekil 3.50°de ise yanma odasi ¢ikis sicakliginin degisimiyle
hata yiizdelerinin degisimi goriilmektedir. Diisiik ve yiliksek yanma odast c¢ikis
sicakliklarinda ve yanma odasi ¢ikis sicakliginin yaklasik 1950 — 2125 K araliginda hata
yiizdeleri nispeten yiiksektir. Ozgiil darbe icin ¢ikartilan regresyon denklemi ortalama
%3.22 hata ile ¢6zlim yaparken, yanma odasi ¢ikis sicakligi i¢in ¢ikartilmis olan regresyon
denkleminin ortalama %2.12 hata ile ¢6ziim yaptig1 goriilmiistiir. %5 araligindaki hata

degerleri kabul edilebilir hata degerleridir.

Sekil 3.43’te belirlenen optimum parametre degerleri sabit tutularak cevaplara en ¢ok
etkisi olan etkilesimin, yani ugus Mach sayis1 — yanma odas1 Mach sayisi etkilesiminin

cevaplara kars1 li¢c boyutlu yiizey grafikleri Sekil 3.51 ve Sekil 3.52°de goriilebilir.

15

%Hata

1 Fre A 1 1 il B I J
400 500 600 700 800 900 1000 1100

sp

Sekil 3.49. Hata yiizdelerinin cevap (lsp) degerine
gore degisimi.
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10

*%Hata
o
1

oo b b b b b b b bl
1200 1500 1800 2100 2400 2700 3000 3300 3600
T

4

Sekil 3.50. Hata yiizdelerinin cevap (T4) degerine
gore degisimi.

U. Mach Sayisi ve Y. Odasi Mach Sayisina Karsi Ozgiil Darbe

Sabit Degerler
H 90000
f 0.05212

1000

800

700

Sekil 3.51. Yanma odas1 Mach sayis1 ve ugus Mach sayisina karst 6zgiil
darbenin degisiminin 3 boyutlu yiizey ile gosterimi.
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U. Mach Sayisi ve Y. Odasi Mach Sayisina Kargi Y. Odasi Cikis Sicakligi

Sabit Degerler
H 90000
f 0.05212

2700

2400

2100

1800

Sekil 3.52. Yanma odas1 Mach sayis1 ve ugus Mach sayisina karsi yanma odasi
cikis sicakliginin degisiminin 3 boyutlu yiizey ile gosterimi.

3.2.6 Cevap: Toplam Verim (o) ve Yanma Odasi Cikis Sicakhig: (T4)

Boliim 3.2.2°de toplam verimi maksimum yapan, Boliim 3.2.4’te ise yanma odas1 ¢ikis
sicakligint minimum yapan parametre degerleri bulundu. Bu béliimde ise yanma odas1
¢ikis sicakligr minimumken toplam verim degerini maksimum yapan parametre degerleri

hesaplanmustir.

Bu béliimde Boliim 3.2.2°de bulunan, toplam verime en ¢ok etkili olan parametreler
kullanilacaktir. Egzoz veriminin yanma odasi ¢ikis sicakligina bir etkisi olmadigi igin
toplam verim i¢in Bolim 3.2.2°de hesaplanmis optimum egzoz verimi degeri
kullanilmistir (ne=0.95). Yakit olarak yine JP-7 tercih edilmistir. Diger parametrelerin
degisimleri Tablo 3.2°deki gibidir. Cevap ylizeyi yOntemiyle Minitab’de yapilan hesaplar
sonucunda her iki cevap i¢in de ayri ayr regresyon esitlikleri ¢ikartilmistir. Bu esitliklerin
katsayilar1 Tablo 3.8’de goriilebilir. Sekil 3.53 ve Sekil 3.54’deki normal olasilik
grafiklerinde de goriildiigii gibi artiklar normal bir dagilim gostermistir. Ayrica Tablo

3.8’deki katsayilar kullanilarak hangi parametrenin ya da hangi etkilesimin cevap
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tizerinde daha etkili oldugunu gorsellestirmek i¢in ¢ikartilan pasta grafikleri de Sekil 3.55
ve Sekil 3.56°da goriilebilir. iki cevaba da en ¢ok etkisi olan etkilesim olan ugus Mach
sayist — yanma odas1 Mach sayisi1 etkilesiminin daha iyi anlasilabilmesi i¢in bu etkilesim

iki cevap i¢in de gorsellestirilmistir (Sekil 3.57 — 3.58).

Tablo 3.8. Toplam verim ve yanma odas1 ¢ikis sicakligi
i¢in regresyon esitliklerinin katsayilari.

MNo Ta

Terim Katsay1 Terim Katsay1

Sabit -0.198105 Sabit -1009.1
H 4.68169x107 H 0.0134454

Mo 0.150497 Mo 245.096
M3 -0.117316 M3 -240.724

f 6.72061 f 61819.5

H? | -5.24323x10% | H? | -1.4833x107

Mo? -1.6481x107? Mo? 16.571
M3? -0.0236491 M32 72.6427
f2 -57.3303 f2 -372529
Mo*Ms | 3.33148x102 | Mo*Mz3 -75.4143
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Yiizde

Normal Olasilik Grafigi
(Cevap: Toplam Verim)

99.99

99 -
95 -

80
50 4
20

1

0.05 -0.04 -0.03 -0.02 -001 000 001 002 003 0.4
Artik

0.01

Sekil 3.53. Toplam verim cevabi i¢in artiklarin normal olasilik grafigi.

Yiizde

Normal Olasilik Grafigi
(Cevap: Yanma Odasi Cikis Sicakligr)

99.99

99 -
95 -

80
50 4
20

1

®
-300 -200 -100 0 100 200 300
Artik

0.01

Sekil 3.54. Yanma odas1 ¢ikis sicakligi cevabi i¢in artiklarin
normal olasilik grafigi.
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Toplam Verim i¢in Katsayilar

Sabit

—_—
H

Mo*Ms Mo M3

W Mo M Sabit
M2 mH
B Mo
HM;
mf
mH?
M Mg?
m Ms?
2
B Mo*Ms

Sekil 3.55. Parametrelerin ve etkilesimlerin toplam verime etkilerini
gosteren pasta grafigi.

Yanma Odasi Cikis Sicakhigi i¢in Katsayilar

Sabit__py Mo
|V|0*|V|3A/_M3 H? B Sabit
Mo?
Ms2

mH

B Mo

HM;
mf
mH?
M Mg?
m M;?
f2
B Mo*Ms

Sekil 3.56. Parametrelerin ve etkilesimlerin yanma odasi ¢ikis sicakligina
etkilerini gdsteren pasta grafigi.



Toplam Verim Igin Etkilesim Grafigi
Data Means

0.375 A

0.350

0.325 -

0.300 -

0.275 -

0.250 -

Y. Odasl
Mach Sayisi
2.5

3.0

35

4.0

7.5 8.0

Sekil 3.57. Ugus Mach sayis1 — yanma odasi1 Mach sayisi etkilesim grafigi

(Cevap: toplam verim).

Yanma Odasi Cikis Sicakhgi Icin Etkilesim Grafigi
Ortalama Degerler

3000

2800

2600 -

2400

2200 |

2000 -

——
——

Y. Odasl
Mach Sayisi
2.5

3.0

3.5

4.0

Sekil 3.58. Ugus Mach sayis1 — yanma odasi1 Mach sayisi etkilesim grafigi

(Cevap: yanma odasi ¢ikis sicakligi).
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Cevap yiizeyi yontemiyle ¢ikartilan regresyon esitlikleri kullanilarak Minitab’de bir
optimizasyon grafigi elde edildi (Sekil 3.59). Minimum yanma odasi ¢ikis sicakligiyla
maksimum toplam verimi elde etmek amaglandi. Toplam verim igin hedef olarak 6nceki
boliimlerdeki gibi 0.4 degeri se¢ildi. Yanma odasi ¢ikis sicakliginda ise hedef olarak STA
sonuglariin ortalamasinin ¢ok altinda olan 2000 K se¢ildi. Yanma odasi1 ¢ikis sicakligi
bir tasarim kisit1 olarak diisiiniiliip, 6zgiil darbenin 6nem degeri 1’ken yanma odas1 ¢ikis

sicakliginin 6nem degeri 10 olarak belirlendi.

: H M_0 M_3 f
ol 00000 65y o diy
ur . . . .
0.99169 | ow 10000.0 6.0 2.50 0.040
Composite
Desirability
0.99169

eta_0
Maximum
y = 0.3700
d =0.91227

T_4

Minimum /
= 1998.3082 L= _ >\ | T \____ _

d = 1.0000

Sekil 3.59. Toplam verim ve yanma odasi ¢ikis sicakligi i¢in farkli 6nem
degerleri verilerek hesaplanan optimum parametre degerleri.
Optimizasyon grafiginde de goriilebilecegi gibi bilesik istenirlik oran1 0.99 olarak
hesaplanmistir ve optimum toplam verim 0.37 iken, optimum (minimum) yanma odasi
cikis sicakligr 1998.3 K’dir. Toplam verimin optimum degerinin hedef degerden %7.5
diisiik, yanma odasi ¢ikis sicakliginin optimum degerinin ise hedef degerden %0.08 diisiik
oldugu hesaplanmigtir. Optimum parametre degerlerini STA’ya girip hesap
yaptirildiginda toplam verim 0.3736 olarak bulunurken, yanma odasi ¢ikis sicaklig

2076.3 K olarak bulunmustur. Bu da regresyon esitliginin optimum degerlerde toplam
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verim i¢in %0.98, yanma odasi ¢ikis sicakligi icin ise %3.9 hatayla sonu¢ buldugunu
gosterir. Denklem 3.3 kullanilarak yapilan cevaplara (no ve T4) gbre hata yiizdesinin
degisimin gosteren grafikler Sekil 3.60 ve 3.61°de goriilebilir. Toplam verimin degisimine
kars1 hata ylizdesinin degisimini gdsteren grafikten (Sekil 3.60) de anlasilabilecegi gibi
toplam verim degeri diistiikce hata ylizdesi artmaktadir. Sekil 3.61°de ise diisiik ve yiiksek
yanma odasi ¢ikis sicakliklarinda ve yanma odasi ¢ikis sicakliginin yaklasik 1950 — 2125
K araliginda hata yiizdelerinin nispeten yiiksek oldugu goriilmiistir. Denklem 3.3
kullanilarak hesaplanan ortalama hata yiizdeleri ise toplam verim i¢in %2.59’ken, yanma
odas1 ¢ikis sicaklig i¢in %2.12°dir. £%5 araligindaki hata degerleri kabul edilebilir hata

degerleridir.

*%Hata
(4,

10| /

o

Mo

Sekil 3.60. Hata yiizdelerinin cevap (1o)
degerine gore degisimi.
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%Hata
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1200 1500 1800 2100 2400 2700 3000 3300 3600

T

Sekil 3.61. Hata ytizdelerinin cevap (T4)
degerine gore degisimi.
Optimizasyon grafiginden de goriildiigii lizere (Sekil 3.59) yanma odast ¢ikis sicakligi
minimumken toplam verimin maksimum oldugu irtifa (H) 10000 m olarak hesaplanmustir.
Irtifanin artistyla her iki cevap da artmakta daha sonra da azalmaktadir. Ugus Mach sayisi
azaldik¢a yanma odasi ¢ikis sicakligl azalmaktadir. Ancak minimum ugus Mach sayisi
olan 6 Mach’ta toplam verim 0.35 degerini aldig1 i¢in optimum ugus Mach sayis1 6.83
Mach’tir. Ayni sekilde yanma odasi Mach sayisinin artmasiyla yanma odasi ¢ikis sicakligi
ile birlikte toplam verim de diismektedir. Optimum deger olarak girilen parametre
araligindan minimum deger olan 0.04 degerini alan yakit hava oraninin bu degerde diistlik
0zgil darbe iiretimine sebep olmasi beklenir. Bu durum Boéliim 3.2.7°de irdelenmistir.
Diger parametreler optimum degerlerinde sabit tutularak cevaplara en ¢ok etkisi olan
etkilesim olan ugus Mach sayis1 — yanma odast Mach sayis1 etkilesimi her iki cevap igin

de li¢ boyutlu yiizey grafigi olarak gorsellestirilmistir (Sekil 3.62 — 3.63).
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U. Mach Sayisi ve Y. Odasi Mach Sayisina Karsi Toplam Verim

Sabit Degerler
H 10000
f 0.04

Sekil 3.62. Yanma odas1 Mach sayisi ve ugus Mach sayisina karsi toplam
verimin degisiminin 3 boyutlu yiizey ile gosterimi.

U. Mach Sayisi ve Y. Odasi Mach Sayisina Kargi Y. Odasi Cikis Sicaklig

Sabit Degerler
H 10000
f 0.04

2250
T 4 2000
1750

1500

Sekil 3.63. Yanma odas1 Mach sayis1 ve ugus Mach sayisina karsi yanma odasi
¢ikis sicakliginin degisiminin 3 boyutlu yiizey ile gosterimi.
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3.2.7 Cevap: Ozgiil Darbe (Isp), Toplam Verim (1) ve Yanma Odasi1 Cikis Sicakhig
(Ta)

Onceki béliimlerde dzgiil darbe, toplam verim ve yanma odasi ¢ikis sicakligi igin ayr1 ayri
ve hepsinin ikili kombinasyonlariyla regresyon esitlikleri ¢ikartilarak tiim durumlar igin
bazi tasarim kisitlar1 ve hedefler gozetilerek optimum parametre degerleri bulundu. Bu

boliimde ise li¢ cevabin tasarim kisitlar1 gozetilerek ayni anda optimum degerleri elde
edildi.

Bu boliimde Boliim 3.2.1 — 3.2.6’da belirlenmis olan ve cevaplara en etkili parametreler
kullanildi. Bunlar, ucus Mach sayis1 (Mo), yanma odast Mach sayis1 (M3) ve yakit hava
oranidir (f). Yakit olarak Boliim 1.2°de agiklanan nedenlerden dolayr JP-7 tercih
edilmistir. Boliim 3.2.1 ve 3.2.2°de goriildiigii lizere egzoz verimi (ne) ylikseldikce egzoz
hiz1 artmakta sonug olarak da performans parametreleri (Isp Ve no) artmaktadir. Ayrica
egzoz veriminin yanma odas1 ¢ikis sicakligina herhangi bir etkisi bulunmamaktadir. Bu
nedenle egzoz verimi i¢in maksimum deger tercih edildi (ne=0.95). Bu boliimde diger
parametrelere ek olarak irtifa (H) da hesaplarda kullanildi. Parametrelerin degisim

araliklar1 Tablo 3.1°de goriilebilir.

Cevap ylizeyi yontemiyle ii¢ cevap i¢in de regresyon esitlikleri elde edildi. Bu esitlikler,
cevaplardaki degiskenligin 6zgiil darbe i¢in %93.1’ini, toplam verim i¢in %95.2’sini ve
yanma odast c¢ikis sicakligi i¢in %96.53’1inii agiklayabilmektedir. Bu esitliklerin
kaysayilar1 Tablo 3.9°da goriilebilir. Sekil 3.64 — 3.66’daki normal olasilik grafiklerinde
goriildiigii gibi artiklar normal dagilimlar sergilemistir. Parametrelerin ve etkilesimlerin
cevaplara olan etkilerini gorsellestirmek amaciyla bu katsayilar kullanilarak pasta
grafikleri ¢ikartilmistir (Sekil 3. 67 — 3.69). Cevaplara etkisi en yiiksek etkilesim olan ugus
Mach sayis1 — yanma odas1 Mach sayisi etkilesiminin cevaplara etkisi Sekil 3.70 — 3.72°de

goriilebilir.



Tablo 3.9. Ozgiil darbe, toplam verim ve yanma odasi ¢ikis sicakliklar1 i¢in
regresyon esitliklerinin katsayilari.

|sp No Ta
Terim Katsayilar Terim Kaysayilar Terim Kaysayilar
Sabit 969.857 Sabit -0.198105 Sabit -1009.1
H -4.28124x10°3 H 4.68169x10°7 H 1.34454x1072
Mo 96.855 Mo 0.150497 Mo 245.096
M3 -342.96 Ms -0.117316 M3 -240.724
f 14220.9 f 6.72061 f 61819.5
H? 4.77938x10°® H? -5.24323x10 H? -1.48330x10”7
Mo? -29.5322 Mo? -0.016481 Mo? 16.571
M3? -51.7694 Ms? | -2.36491x102 | M3? 72.6427
f2 -122060 f -57.3303 f2 -372529
Mo*M3 84.6148 Mo*Ms | 3.33148x102 | Mo*Ms -75.4143
Normal Olasilik Grafigi
(Cevap: Ozgiil Darbe)
99.99
@
e
99 1
95 -
80
()]
¥ 50
>
20 -
5 4
1 -
0.01 T T T T T
-100 -50 0 50 100

Sekil 3.64. Ozgiil darbe cevabi i¢in artiklarin normal olasilik grafigi.
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Yiizde

Normal Olasilik Grafigi
(Cevap: Toplam Verim)

99.99

99 -
95 -

80
50 4
20

1

0.05 -0.04 -0.03 -0.02 -001 000 001 002 003 0.4
Artik

0.01

Sekil 3.65. Toplam verim cevabi i¢in artiklarin normal olasilik grafigi.

Yiizde

Normal Olasilik Grafigi
(Cevap: Yanma Odasi Cikis Sicakligr)

99.99

99 -
95 -

80
50 4
20

1

®
-300 -200 -100 0 100 200 300
Artik

0.01

Sekil 3.66. Yanma odas1 ¢ikis sicakligi cevabi i¢in artiklarin
normal olasilik grafigi.



108

Ozgiil Darbe icin Katsayilar

M Sabit
mH

B Mo
HM;

mf

mH?

m Mo

m Ms?
2

B Mo*Ms

Sekil 3.67. Parametrelerin ve etkilesimlerin 6zgiil darbeye etkilerini
gosteren pasta grafigi.

Toplam Verim i¢in Kaysayilar

Sabit
Mo*Ma_\ Mo H?

3

Mo H Sabit

H M3?

mH

m Mo
HM;

mf

mH?

m Mo

B M;?
2

B Mo*Ms

Sekil 3.68. Parametrelerin ve etkilesimlerin toplam verime etkilerini
gosteren pasta grafigi.
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Yanma Odasi Cikis Sicakhg icin Katsayilar

Sabit ~Mo

M*M M3
° 3‘\&_ H2 ~Mo = Sabit

H M.2
3 mH

m Mo

m Ms

mf
mH?
Mo
Ma2
f2
Mo*M;3

Sekil 3.69. Parametrelerin ve etkilesimlerin yanma odasi ¢ikis sicakligina
etkilerini gdsteren pasta grafigi.

Ozgiil Darbe Igin Etkilesim Grafigi
Ortalama Dederler

900 4 Y. Odasl

Mach Sayisi

—— 2.5

850 . 30

-4 - 3.5

800 4 —h - 4.0
750 S
700 +
650
600

6.0 6.5 7.0 7.5 8.0
M_O

Sekil 3.70. Ugus Mach sayis1 — yanma odas1 Mach sayis1 etkilesim grafigi
(Cevap: 6zgiil darbe).
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Toplam Verim Igin Etkilesim Grafigi
Ortalama Dederler

0.375+ Y. Odas

Mach Sayisi

—— 2.5

0.350 —u— 3.0

3.5

—h - 4.0
0.325
0.300
0.275
0.250

T T T T T
6.0 6.5 7.0 7.5 8.0
M_O

Sekil 3.71. Ugus Mach sayis1 — yanma odast Mach sayisi etkilesim grafigi
(Cevap: toplam verim).

Yanma Odasi Cikis Sicakhgi Icin Etkilesim Grafigi
Ortalama Degerler

3000

Y. Odasl

Mach Sayisi

—— 2.5

2800 - —&— 3.0

3.5

—h - 4.0
2600
2400 4
2200 -
2000 -

T T T T T
6.0 6.5 7.0 7.5 8.0
MO

Sekil 3.72. Ugus Mach sayis1 — yanma ods1 Mach sayisi etkilesim grafigi
(Cevap: yanma odasi ¢ikis sicaklig).
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Cevap yiizeyi yontemiyle yapilan analizlerde 06zgiil darbe i¢in hedef olarak STA
verilerinin ortalamalarinin {istiinde olan 1000 s ve toplam verim i¢in hedef olarak 0.4
degerleri kabul edilerek cevaplar i¢in maksimum degeri saglayan parametre degerleri
bulundu. Ayrica yanma odasi ¢ikis sicakligi bir tasarim kisit1 kabul edilip, STA verilerinin

ortalamasinin altinda olan 2000 K degerine diisiirmek amaclandi.

Tim cevaplara esit derecede onem verildiginde ortaya ¢ikan optimizasyon grafigi Sekil
3.73’te goriilebilir. Bu durumdaki bilesik istenirlik oran1 0.95’tir. Bu durumda 6zgiil darbe
hedeflenen degerin %1.34 ve toplam verim hedeflenen degerin %8.73 altinda ¢ikmustir.

Yanma odas1 ¢ikis sicakligi ise hedeflenen degerin %0.14 tstiinde ¢ikmustir.

Ozgiil darbenin toplam verime gore daha énemli oldugu ve yanma odasi sicakligmin bir
tasarim kisit1 olarak diistintildiigii kombinasyon i¢in ¢ikartilan optimizasyon grafigi Sekil
3.74’te goriilmektedir. Bu durumu saglayabilmek i¢in 6zgiil darbenin 6nem degeri 5,
toplam verimin 6nem degeri 1 ve yanma odasi ¢ikis sicakliginin dnem degeri 10 olarak
belirlenmistir. Bu durumdaki bilesik istenirlik degeri 0.98 ¢ikmistir. Bu 6nem degerleri
ile ¢ikan 0zgiil darbe degeri hedeflenen degerin %1.25 altinda, toplam verim degeri
hedeflenen degerin %8.1 altinda ve yanma odasi ¢ikis sicakligi hedeflenen degerin %0.11

altinda ¢ikmustir.

Eger toplam verim degeri istenilen tasarim sarti oldugu disiiniiliirse Sekil 3.73 ve
3.74’teki kombinasyonlarla alinan toplam verim cevabi yetersiz kalabilir. Eger daha
yiiksek bir toplam verim degeri elde edilmek isteniyorsa, bu durumda toplam verimin
Oonem degerinin artirilmasi gerekmektedir. Bunu saglayabilmek i¢in toplam verimin 6nem
degeri 10 olarak belirlenmistir. Diger parametrelerin 6nem degerleri 1 olarak girilmistir.
Bu durumda ¢izdirilen optimizasyon grafigi Sekil 3.75’te goriilebilir. Bu O6nem
degerleriyle bilesik istenirlik oran1 0.94 ¢ikmistir. Bu kombinasyon i¢in optimum 06zgiil
darbe degeri hedeflenen degerin %5.28 altinda, toplam verim degeri hedeflenen degerin
%4.87 altinda ve yanma odasi ¢1kis sicakligi degeri ise hedeflenen degerin %8.21 {istiinde
¢ikmustir.
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En yiiksek bilesik istenirlik degeri 6zgiil darbenin 6nem degerinin 5, toplam verimin 6nem
degerinin 1 ve yanma odas1 ¢ikis sicakliginin 6nem degerinin ise 10 olarak se¢ildigi
kombinasyonda (Sekil 3.73) ¢cikmistir. Bu parametre degerleri ile regresyon esitliginden
hesaplanan optimum 6zgiil darbe 987.53 s, toplam verim 0.36 ve yanma odasi ¢ikis
sicakligr 1997.73 K olarak hesaplanmistir. Ayni parametre degerleri STA’ya girildiginde
0zgiil darbe 1015.7 s, toplam verim 0.37 ve yanma odas1 ¢ikis sicakligr 2009.9 K olarak
hesaplanmistir. Bu da optimum degerlerde regresyon esitliklerinin 6zgiil darbede %2.85,
toplam verimde %]1.4 ve yanma odasi ¢ikis sicakliginda %0.61 hatayla sonu¢ verdigini
gostermektedir. Denklem 3.3 kullanilarak hesaplanan cevaplarin (lsp, Mo Ve Ta)
degisimlerine gore hata yiizdelerinin degisimlerini gosteren grafikler Sekil 3.76 —
3.78’dedir. Ozgiil darbenin diisiik degerlerinde ve 6zgiil darbenin yaklasik 650 — 750
saniye degerlerini aldigi durumlar i¢in regresyon esitligi nispeten daha yiiksek hata
yiizdeleriyle hesap yapmaktadir (Sekil 3.76). Ozgiil darbe i¢in ¢ikartilmis olan regresyon
esitligi ortalama %3.22 hata ylizdesiyle ¢6ziim yapmaktadir. Regresyon esitliginin toplam
verimin diigiik oldugu degerlerde nispeten daha yiiksek hata yiizdeleriyle ¢6ziim yaptigi
anlasilmistir (Sekil 3.77). Toplam verim i¢in ¢ikartilmis olan regresyon esitligi ortalama
%2.59 hata ylizdesiyle ¢6ziim yapmaktadir. Yanma odas1 c¢ikis sicakligi icinse
hatayiizdeleri ¢ogu durum i¢in %5 degerleri arasindadir ancak, yanma odasi ¢ikis
sicakliginin nispeten diisilk ve yiiksek oldugu degerlerde regresyon esitliginin daha
yiiksek hata yiizdesiyle ¢Oziim yaptigr goriilmistiir (Sekil 3.78). Yanma odas1 ¢ikig
sicakligi icin ¢ikartilmis olan regresyon esitliginin ortalama %2.12 hata yiizdesiyle ¢oziim
yaptig1 goriilmiistiir. Bu kombinasyondaki optimum cevap degerlerini saglayan parametre
degerleri sabit tutularak cevaplara karsi ¢izdirilen ii¢ boyutlu etkilesim grafikleri Sekil
3.79 —3.81°de gortilebilir.
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Sekil 3.73. Ozgiil darbe, toplam verim ve yanma odasi ¢ikis sicakligi i¢in

esit onem degerleri ile hesaplanan optimum parametre
degerleri (Onem Degerleri, Isp:1 Mo:1 Ta:1).
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Sekil 3.74. Ozgiil darbe, toplam verim ve yanma odast ¢ikis sicakligi icin

farkli onem degerleri ile hesaplanan optimum parametre
degerleri (Onem Degerleri, Isp:5, no:1, T4:10).
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Sekil 3.75. Ozgiil darbe, toplam verim ve yanma odasi ¢ikis sicakligi igin
farkli 6nem degerleri ile hesaplanan optimum parametre
degerleri (Onem Degerleri, Isp:1 10:10 T4:1).
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Sekil 3.76. Hata yiizdelerinin cevap (lsp)
degerine gore degisimi.



*%Hata

*%Hata

-10

-15

10

T

o
LU L B

LA (IO N O Y L T

o b b b b b o b
0.15 0.2 0.25 0.3 0.35 0.4 0.45

Sekil 3.77. Hata yiizdelerinin cevap (1o)
degerine gore degisimi.

10

o
1 1 1 1 17

(L —

o b b b b b b b bl
1200 1500 1800 2100 2400 2700 3000 3300 3600

T

4

Sekil 3.78. Hata yiizdelerinin cevap (T4)
degerine gore degisimi.

115



116

U. Mach Sayisi ve Y. Odasi Mach Sayisina Karsi Ozgiil Darbe
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Sekil 3.79. Yanma odas1 Mach sayis1 ve ugus Mach sayisina karsi 6zgiil
darbenin degisiminin 3 boyutlu yiizey ile gosterimi.

U. Mach Sayisi ve Y. Odasi Mach Sayisina Karsi Toplam Verim
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Sekil 3.80. Yanma odas1 Mach sayisi ve ugus Mach sayisina karsi toplam
verimin degisiminin 3 boyutlu yiizey ile gésterimi.
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U. Mach Sayisi ve Y. Odasi Mach Sayisina Kargi Y. Odasi Cikis Sicakligi
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Sekil 3.81. Yanma odas1 Mach sayis1 ve ugus Mach sayisina karsi yanma odasi
c¢ikis sicakliginin degisiminin 3 boyutlu yiizey ile gosterimi.



4. BOLUM

TARTISMA, SONUCLAR ve ONERILER

4.1. Giris

Scramjetler kullanilarak turbomotor, ramjet ve roketlere gore bazi avantajlar elde
edilebilmektedir ancak scramjet teknolojisi hala gelistirilmekte olan bir teknolojidir ve
ilerde askeri amaglar, sivil havacilik ve yoriingeye ulagmak i¢in kullanilmasi
beklenmektedir. Bu yilizden bir ¢ok iilke cesitli programlar gelistirerek scramjet

tasarimlar1 yapmaya baslamistir (Tablo 1.2 — 1.4).

Bir scramjet programi baglatmak i¢in Oncelikle kavramsal tasarim yapilmasi ve ayrica
tiretilecek prototiple yapilacak deneylerin planlanmasi gerekir. Bu nedenle bu STA
adinda, bir scramjetin ¢evrim analizini akim itki analizi metoduyla bazi temel girdileri
(ugus Mach sayisi, yanma odas1 Mach sayisi, irtifa, yakit/hava orani, yakit tiirii vb.)
kullanarak yapabilen arayliizlii bir program gelistirildi. Bu program bir deney diizenegi
olarak kullanildi ve alinan sonuglar deney tasarimi yontemleri kullanilarak degerlendirildi
ve boylece sonuglara en etkili parametreler ve parametre etkilesimleri tespit edildi.

Asagidaki basglikta STA nin ve deney tasariminin sonuglar1 6zetlenmistir.

4.2. Sonuglar

» Literatiirde kullanilan akim itki analizi yontemi denklemlerinde dogrudan ugus Mach
sayis1 ve yanma odast Mach sayisi degerleri yerine ¢evrim statik sicaklik orani
girilerek ¢6ziim yapilmaktadir. Bu durum daha basit bir kullanim elde etmek amaciyla

dogrudan bu degerlerin programa girilmesinin saglanmasiyla asildi.
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Literatiirde kullanilan akim itki analizi yontemi denklemlerinden yanma odasi ¢ikis
sicakligr (T4) denkleminin stoikiometrik yakit/hava oranindan uzaklastikga g¢ok
yiiksek hatalarla sonug verdigi goriildii. Literatiirdeki denklem kullanilarak yanma
odas1 ¢ikis sicakligi hesaplanirsa yakit/hava orani arttikca yanma odas1 c¢ikis
sicakliginin artacagi goriilecektir. Bu durumu agmak igin iki farkli denklem seti ortaya
atildi. Bunlardan biri stoikimetrik yakit/hava oranindaki veya bu oranin altindaki
yakit/hava oranlarinda digeri ise, bu oranin {stiindeki yakit/hava oranlarinda
kullanilmistir (Denklem 2.29a — 2.29b). Yakit/hava oraninin stoikiyometrik yakit/hava
oraninindan fazla oldugu durumlarda kullanilan denkleme stoikiometrik yakit/hava
orani teriminin eklenmesiyle ortaya ¢ikacak maksimum sicaklik stoikimetrik
yakit/hava oranindaki sicaklik olarak sinirlandirilmistir.

Cevap yiizeyi yontemi kullanilarak tiim cevaplar icin ayr1 ayri regresyon denklemleri
elde edilmistir. Elde edilen regresyon denklemlerinin tamaminin uyum iyiligi
degerleri %90’in istiindedir. Elde edilen regresyon denklemleri yapilan
hesaplamalarin hata yiizdeleri ¢ikartilmigtir. Hata yiizdelerinin tiim denklemler icin
cogunlukla +£%35 araliginda kaldig1 goriilmiistiir.

Cevap ylizeyi yontemi kullanilarak yapilan hesaplamalarda farkli cevaplar i¢in etkin
parametreler belirlenmistir. Bu cevaplar, 6zgiil darbe, toplam verim ve yanma odasi
cikis sicakligidir. Cevaplara en yiiksek etkisi olan parametreler ve parametre
etkilesimleri sirayla Tablo 4.1°de goriilebilir.

Tablo 4.1. Cevaplara etkisi en yiiksek olan parametre ve
parametre etkilesimleri.

Ozgiil Toplam Yanma
Cevap & . Odas1 Cikis
Darbe Verim <
Sicakligt
f f f
Parametre Ne Ne M3
Mo Mo Mo
f-ne f-Ne Mo-M3
Etkilesim Mo-f Mo-f -
Ms-f M3z-ne -
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Cevap yiizeyi yontemi kullanilarak ii¢ cevap (6zgiil darbe, toplam verim ve yanma
odasi ¢ikis sicakligi) i¢in de ayr1 ayri optimum parametre degerleri bulunmustur.
Ozgiil darbe nin optimum degerini almasi igin gerekli yakit JP-7 olarak belirlenmistir.
JP-7, onceki boliimlerde de aciklandigr gibi tasinabilirlikteki avantajlar ve giivenli
depolanabilme gibi 6zellikleriyle scramjetlerde tercih edilmektedir [15]. Toplam
verimin optimum degeri ise yaklagik 40 km — 50 km arasindaki irtifalarda elde
edilmistir. Bu irtifa degeri bir scramjet i¢in en verimli ugusun yapilacagi irtifa olarak
kabul edilebilir.

Ayrica, bu cevaplarin ikili kombinasyonlarina ve son olarak da bu cevaplarin {i¢li
kombinasyonuna igin cevap yiizeyi yoéntemi uygulanmustir. Ikili ve iiclii
kombinasyonlarin sonuglart kullanilarak ayni anda birden fazla cevap degerinin
optimum oldugu parametre degerleri tespit edilmistir. Yanma odasi ¢ikis sicakliginin
bir tasarim kisit1 olarak kullanildigi, 6zgiil darbenin 6nem degerinin toplam verimin
onem degerinden daha yiiksek tutuldugu durum i¢in optimum parametre degerleri cok
yiiksek irtifa (diisiik ¢evre sicakligi), diisiik ucus Mach sayisi, diisiik yanma odasi
Mach sayisi ve stoikiometrik orandan diisiik bir yakit/hava oraninin optimum cevap
degerlerini verdigi goriildii ve bu parametrelerle ii¢c cevap i¢in de belirlenen hedeflere
yakin degerler elde edildi.

Sonuglarda yanma odast Mach sayisinin girilen araligin en diisiik degerinde optimum
degerini aldig1 goriilmiistiir. Bu sorun yanma odast Mach sayisinin araliginin
genisletilmesiyle ¢6ziilebilir. Ancak, bu tezdeki hesaplarda kullanilan alt sinirdan daha
diisiik yanma odas1 Mach sayis1 degerlerinin de dahil oldugu aralik kullanilarak cevap
ylizeyi yontemiyle optimizasyon yapildiginda, ¢cok diisiik bilesik istenirlik oranlartyla
kargilagilmistir. Yani, {i¢ cevabin da (6zgiil darbe, toplam verim ve yanma odasi ¢ikis
sicakligl) ayni anda optimum oldugu parametreler bulunamamistir. Bu durum
kullanilan metodun (akim itki analizi) modifiye edilmesi ya da degistirilmesiyle

asilabilir.
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4.3.  Oneriler

Bu tezde bir scramjetin kavramsal tasarimi yapilmus, tasarim ¢iktilarina (cevaplara) en ok
etkiyen parametreler tespit edilmis ve optimum parametre degerleri bulunmustur. Bu
sonuglar bir scramjet programi baglatilmadan 6nce kavramsal tasarim degerleri olarak ve
program gereksinimleri hakkinda bazi temel bilgilerin elde edilmesi amaciyla
kullanilabilir. Ayrica, en etkin parametrelerin bilinmesiyle yapilacak deney sayisinda
belirli bir diisiis gergeklesmesi beklenmektedir, bdylece deney biitgesi diigiiriilmiis
olacaktir. Elde edilen sonuglarin oncelikle CFD ile daha sonra ise deneysel olarak

dogrulanmasi onerilir.
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