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SLOTLU ROKET/FUZE MODELLERI iGiN AERODINAMIK PERFORMANS
KESTIRIM YONTEMLERININ iYILESTIRILMESi

OZET

Roket/fize tasarim agsamasinda, belirlenen aerodinamik isterler ve geometrik limitler
g0z 6nunde bulundurularak ¢cok sayida alternatif tasarimin farkh konfigurasyonlarina
ait genis bir tasarim uzay c¢ikariimaktadir. En uygun tasarimin bulunmasi igin farkh
ugus kosullarinda aerodinamik kuvvet ve moment katsayilari degerlendirilerek bir
optimizasyon calismasi yuratdimektedir. Bu c¢alisma igin ¢ok sayida alternatif
tasarima ve her tasarimin farkh konfiglrasyonlarina ait aerodinamik katsayilarin
kisa suUrede elde edilmesine ihtiyac vardir. Deneysel calismalar veya HAD
(Hesaplamali Akigkanlar Dinamigi) analizleri bu ihtiyaci karsilamak icin oldukc¢a
pahall ve zaman alan ydéntemlerdir. Bu nedenle, BiM'i (Bilesen-insa Metodunu) ve
EHAM’1I (Esdeger Hicum Acisi Metodunu), literatlirde bulunan veri-tabanlari veya
ampirik yontemlerle beraber kullanarak aerodinamik performans hesaplamalari
yapabilen hizli kestirim araglari gelistirilmigtir.

Hizl kestirim araglari konvansiyonel roket/flizeler icin basarili sonuclar vermektedir.
Ancak bu araglar, eksenel simetrik olmayan (gévde Uzerindeki takintilar veya slotlar
sebebi ile) gbévdeye velveya yiksek agiklik oranh tasiyici ylzeylere sahip
konvansiyonel modellerden uzak tasarimlari tam olarak modelleyememektedir.

Ses alti ugus hizina sahip gudumlu flzelerde, tasiyici ylzeyler sayica coktur ve
boyutlari biyuktir. Ozellikle tanksavar gibi harp alaninda pratik kullanim gereksinimi
duyan silah sistemlerinde, firlatma rampasi veya firlatma tlipinin boyutlarinin
minimize edilebilmesi esas alinmistir. Bu nedenle tasiyici ylzeyler, firlatma
oncesinde gbvde Uzerine olusturulan slotlarin igine katlanacak gsekilde
tasarlanmaktadir. Flzenin rampayl veya tlpl terk etmesinin hemen ardindan
tasiyici yuzeylerin agilmasi, firlatma 6ncesinde tasiyici yuzeyleri saklayan slotlarin
ucusun tamaminda agik kalmasina neden olur.

Bu calismada, konvansiyonel roket/flizelerin aerodinamik katsayilarinin
belilenmesine yonelik gelistirilen hizli kestirim araglarinin, slotlu (gévde igine
katlanabilir kanatli) roket/fuzelerin aerodinamik performans hesaplamalarinda da
kullanilabilmesi icin yapilan iyilestirme c¢alismalari anlatiimaktadir. Hesaplamali
akiskanlar dinamigi, bilesen-insa metodu ve esdeger hicum agisi metodu
modellerini bir arada kullanan bir yéntem (HAD-BIM) gelistiriimistir. Bu ydntemin
kullanilabilirligini gdstermek amaciyla jenerik bir tanksavar fuze belirlenmigtir. Fuzeyi
olusturan yuzeyler (govde, kanat, kuyruk) icin farkli ugus kosullarinda hesaplamali
akiskanlar dinamigi analizleri yapilarak aerodinamik veri-tabanlari Uretilmigtir.
Jenerik flzenin farkli konfiglrasyonlari icin bilesen-ingsa metodu ile hesaplanan
tasiyici ylizey-gévde etkilesim faktorleri ve esdeger hlicum acgisi metodu kullanilarak
hesaplanan taslyici yiizeylere ait esdeger hiicum agilari elde edilmistir. Uretilen veri-
tabanlari, etkilesim faktorleri ve esdeger hicum agilari ile beraber kullanilarak
belirlenen konfigurasyonlar icin aerodinamik katsayilarin hesaplanmasina yodnelik
kestirimler yapilmistir. HAD-BIM sonuglari, konvansiyonel roket/fiize aerodinamik
analizlerinde yaygin olarak kullanilan hizli kestirim araglarindan biri olan Missile
DATCOM sonuglari ve tim-konfiglirasyon hesaplamali akigkanlar dinamigi sonuglari
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ile karsilastirimistir. Sonuglar incelendiginde gelistirilen yontemin, slotlu roket/flize
kavramsal aerodinamik tasarim ve analizlerinde kullanilabilecek diizeyde oldugu
degerlendiriimektedir.
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ENHANCEMENT OF AERODYNAMIC FAST PREDICTION METHODS FOR
SLOTTED ROCKETS/MISSILES

SUMMARY

In the conceptual design step of rockets/missiles, a wide aerodynamic database of
alternative designs which have different wing and tail configurations is needed. In
this step, an optimization study that evaluates the aerodynamic force and moment
coefficients of alternative designs is performed to obtain the most suitable design.
Therefore, the calculation of aerodynamic coefficients of alternative designs and
their different configurations should be performed in a short time. Experimental
studies and computational fluid dynamics studies are very expensive, time-
consuming methods for that kind of calculations. For this reason, engineering level
fast prediction tools which use component build-up and equivalent angle of attack
methods with semi-empiric methods and wide aerodynamic database are
developed.

Component build-up method uses slender body theory to calculate individual
aerodynamic coefficients of the rockets/missiles’ components like body, wing, tail
and their interferences. The aerodynamic performance of full configurations can be
estimated by using the aerodynamic coefficients and interference factors of these
components. Equivalent angle of attack method is also developed from slender body
theory and it can estimate the equivalent angle of attack of the lifting surfaces like
wing and tail in presence of body. Using these two methods, a lot of alternative
design can be generated and the aerodynamic performance of these alternatives
can be estimated. Fast prediction tools like Missile DATCOM, MISL3 and AP use
these two methods and common wide aerodynamic individual databases (Tri-
service) of the components.

Although the engineering level fast prediction tools can give good estimations for
conventional rockets/missiles, they can’t model non-axisymmetric bodies (because
of slots and protuberances on bodies) or non-conventional rockets/missiles which
have large lifting surfaces.

The subsonic guided projectiles like anti-tank missiles have more lifting surfaces and
the aspect ratios of these surfaces are bigger than other conventional
rockets/missiles. Portability on the combat field is very important parameter for anti-
tank missiles. Therefore, the lifting surfaces are stored in the body slots before
launch and this reduces the launcher or tube sizes. Immediately after launch, the
lifting surfaces are deployed through open slots.

In this study aerodynamic fast prediction tools which are developed for conventional
rockets/missiles are improved to be wused for non-conventional slotted
rockets/missiles. A method that uses computational fluid dynamic with component
build-up and equivalent angle of attack methods together (CFD-CBU) is developed.

A generic anti-tank missile is formed for the validation of this method. The individual
databases are generated for the missile components by using computational fluid
dynamic analysis in different flight conditions. On the other hand, the lifting surface-
body interference factors and equivalent angle of attacks of these components are
calculated by using component build-up and equivalent angle of attack methods.
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Computational fluid dynamics methods solve Navier-Stokes equations. However, it
is not possible to solve turbulance parameters in Navier-Stokes equations directly.
Turbulance is defined as small scale high frequency fluctuating velocity field.
Transported quantities such as momentum, energy fluctuate as well. Since, it is too
computationally expensive to solve directly, many turbulence models are developed
to simulate turbulence in flow field. In this study k —& turbulence model is used with
Navier-Stokes equations.

The generic missile has eight wing panels and four tail panels. Wind panels and tail
panels have same geometry and airfoil to reduce the number of analysis. Since,
wing panel results can be used for tail panels. The generic missile has hemi-sphere
nose and cylindrical slotted body likewise similar anti-tank missile systems. Missile
length is 1500 mm and diameter is 160 mm. Wing and tail slots have same length
233 mm but different width (10 mm for wing slot, 10 mm front part 30 mm rear part
for tail slot) because of the possible deflections of tail panels. Wing and tail panel
length is 170 mm with modified double wedge airfoil. Tail panels are located “+”
configuration. The angle between two wing panels is 45 degrees and the angle
between two tail panels is 90 degrees.

The generic model is separated to its components slotted body (BS) and wing/tail
panels (W). Each component is solved individually to be used in CFD-CBU method.
On the other hand, full configuration (BWTS) is solved to compare CFD with CFD-
CBU method.

Generic missile configurations are solved at 0.4-0.8 Mach numbers, 0-15 degrees of
angle of attack with 0-15 degrees elevator deflection angle in order to calculate
normal force coefficient, pitching moment coefficient and axial force coefficient.
Steady and unsteady, viscous, compressible, three dimensional Navier-Stokes
equations are defined for these cases. Realizable k — & is used to model turbulence
of the flow filed. In addition, enhanced wall treatment is defined for near-wall
treatment. Defined equations are solved by using FLUENT commercial solver’s
density based coupled algorithm.

A cylindrical volume domain which has 20L (20 model length) diameter and 30L
length is created for each configuration. The distance of the computational domain
surfaces are chosen far enough in order not to be affected by flow around solid
model.

GAMBIT and TGRID commercial softwares are used to generate computational
grids for slotted body, wing/tail panel and full configurations. Grids consist of
triangular surface elements and unstructured, conformal wedge and tetrahedral
volume elements. Grids are fined where interference is effective like slot-body,
nose-body connections. 16 layer boundary layer girds are generated on surface
grids. Finally, computational domain is completed tetrahedral elements. In addition,
volume grids are fined in base section of slotted body and full configurations.

Generated grids are analyzed to measure the quality of cells and agreement to y
plus value. The quality is analyzed by calculating normalized equiangular skewness
ratio. In this measurement, the quality ratio of perfect cell is zero and degenerated
cell is 1. According to the measurements, most of the cells have less than 0.5
normalized equiangular skewness ratio.

Y plus is nondimensional first height thickness of boundary layer grids. Enhanced
wall treatment definition for wall treatment needs that y plus value is under 4 to be
able model viscous sublayer region of boundary layer. Therefore, boundary layer
grids are generated according to first height prediction which is a function of y plus.
Pre-solutions show that predicted y plus value is in a good agreement with
calculated y plus value.
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Outer boundaries of computational domain are set as far-field, with sea-level
temperature and pressure free stream conditions (300 K, 101325 Pa). All solid
surfaces is modeled as a no-slip, adiabatic wall boundary conditions.

A test matrix which has the range of 0.4-0.8 Mach number, 0-45 degrees of roll
angle and 0-15 degrees of elevator deflection angle is prepared for CFD simulations
of the model configurations. The CFD simulations of BS and W configurations are
used to calculate the aerodynamic coefficients of full configuration and the CFD
simulation of BWTS configuration is used for validation of the steady.

There are two main solvers which are pressure-based and density-based in
FLUENT commercial software. Both of the solvers solve conservation equations in
integral form with finite volume method. However, density based solver has coupled
algorithm and pressure based solver has segregated algorithm. In the coupled
algorithm; momentum, continuity and energy equations are solved together.
Besides, they are solved individually in segregated algorithm. There is also coupled
option which solves momentum and continuity equation together in pressure-based
solver. The most suitable solver is pressure-based coupled solver for the flight
conditions of generic missile. Since, density-based solver needs more memory and
computation time and it is used for highly coupled conditions like hypersonic flow or
combustion simulations. Therefore, pressure-based coupled solver is used for CFD
simulations of missile configurations.

For the calculation of aerodynamic coefficients, the dimensions of BS and BWTS
configurations are used. The model reference length is 0.16 m which is diameter of
the body, and the moment reference point is 0.0 m aft of the model nose. Reference
area is taken as 0.02 m? which is cross-sectional area of the body.

At 0 degree angle of attack a steady solution is performed. 4 step FMG solution is
used for initial condition of steady analysis. Solution is converged at 2500 iterations.

For all angle of attack between O degree and 15 degrees, an unsteady solution is
performed in order to calculate normal force coefficient (CN), pitching moment
coefficient (Cm) and axial force coefficient (CA) of each configuration. For the initial
conditions the results of steady solutions at 0 degree of angle of attack are used.
Model is moved with 2.5 deg/sec. angular velocity during the analyses. 0.01 second.
Step size, 600 time steps are solved with 25 iterations for each time steps.

According to the solution strategy which is mentioned above, test matrix analyses
are completed. The individual databases of missile components are generated by
using the analyses results of BS and W configurations. The individual databases,
interference factors and equivalent angle of attacks are used together to estimate
the aerodynamic performance of full configurations. CFD-CBU results are compared
with one of the common fast prediction tools Missile DATCOM and CFD simulation
of BWTS configuration.

In MD tool, body slots can’t be modeled and slot effects are ignored. However, slots
have major effects on the pressure distribution on body and lifting surfaces at high
angle of attack. On the other hand, CFD-CBU method can model body slots and
includes slots effects to aerodynamic coefficients. According to the results, CFD-
CBU method is in a much better agreement with full configuration computational
fluid dynamic analyses than Missile DATCOM, in all cases of the test matrix. CFD-
CBU method improves the predictions of axial force, normal force and pitching
moment coefficients up to 25%, 40% and 50% respectively.

In this study, aerodynamic performance prediction for non-conventional generic
slotted anti-tank missile is performed by using MD (CBU alone) and developed CFD-
CBU method. Results show that MD is not sufficient enough for accurate
predictions, since it is not possible to model body slots. CFD-CBU method improves
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MD predictions up to 50% at high angle of attack. In conclusion, CFD-CBU method
can be used as design and analysis tool for slotted rockets/missiles.
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1. GIRiS

Roket/fuze tasarim agsamasinda, belirlenen aerodinamik isterler ve geometrik limitler
g0z 6nunde bulundurularak ¢ok sayida alternatif tasarimin farkl konfiglrasyonlarina
ait genis bir tasarim uzayi ¢ikariimaktadir. En uygun tasarimin bulunmasi igin farkl
ugus kosullarinda aerodinamik kuvvet ve moment katsayilari degerlendirilerek bir
optimizasyon calismas! yuriatdimektedir. Bu calisma igin ¢ok sayida alternatif
tasarima ve her tasarimin farkh konfiglrasyonlarina ait aerodinamik katsayilarin
kisa suUrede elde edilmesine ihtiyac vardir. Deneysel calismalar veya HAD
(Hesaplamali Akiskanlar Dinamigi) analizleri bu ihtiyaci karsilamak icin oldukca
pahall ve zaman alan yéntemlerdir. Bu nedenle, BiM'i (Bilesen-insa Metodu) ve
EHAM’I (Esdeger-Hicum Acisi Metodu) literatirde bulunan veri-tabanlari veya
ampirik yontemlerle beraber kullanarak aerodinamik performans tahmini yapan hizl

kestirim araclari gelistirilmistir.

BIM herhangi bir roket/fiizenin; kanat, kuyruk, gdévde gibi bilesenlerine ait
aerodinamik katsayilarini, bu bilesenlerin birbirleri ile olan etkilesimini dikkate alacak
sekilde kullanarak, tim roket/fize modeli icin aerodinamik katsayilari hesaplayabilen
bir yontemdir [1]. EHAM ise kanat, kuyruk gibi tagiyici ylzeylerin govde vel/veya
diger tasiyici ylzeylerin etkisinde iken panellerin maruz kaldigi gercek hlicum agisi
degerlerini hesaplamaktadir [1]. Her iki yontem ile fakh bilesenler bir araya
getirilerek c¢ok sayida alternatif olusturulabilmekte ve bu alternatiflere ait
aerodinamik katsayilar elde edilebilmektedir [2]. Bu yontemlerin kullanilabilmesi icin
roket/flize modelini olusturan bilesenlerin farkli ugus kosullarindaki veri-tabanlarina
ihtiyag vardir. MD (Missile DATCOM), MISL3, AP gibi hizli kestirim araclari, ince
kanat teorisinin yani sira ampirik ve yari-ampirik yontemler ile literatirde ortak bir
veri-tabani  olan  Triservice’t  kullanarak her bilesen igin  veri-taban

olusturabilmektedirler [3].

Hizli kestirim araglari konvansiyonel roket/fizeler icin basarili sonuglar vermektedir
[4]. Ancak bu araclar, eksenel simetrik olmayan (gévde Uzerindeki takintilar veya
slotlar sebebi ile) govdeye ve/veya yuksek aciklik oranli tasiyici yuzeylere sahip
konvansiyonel modellerden uzak tasarimlari tam olarak modelleyememektedir [3].

Ses alti ugus hizina sahip gudimli flzelerde tasiyici ylzeyler sayica goktur ve



boyutlari biytiktir. Ozellikle tanksavar gibi harp alaninda pratik kullanim gereksinimi
duyan silah sistemlerinde firlatma rampasi veya firlatma tUpUndn boyutlarinin
minimize edilebilmesi esas alinmistir [5]. Bu nedenle tasiyici yuzeyler, firlatma
oncesinde goévde (zerine olusturulan slotlarin igine katlanacak sekilde
tasarlanmaktadir. Flzenin rampayi veya tlpu terk etmesinin hemen ardindan
tasiyici yuzeylerin agilmasi, firlatma oncesinde tasiyici yuzeyleri saklayan slotlarin

ucusun tamaminda agik kalmasina neden olur [5].

Bu bélimde aciklanacak olan literatirdeki calismalarda gévde lzerinde bulunan
slotlarin flize aerodinamik performansini etkiledigi goriimustir. Ancak bu etki flze

tasarim asamalarinda ihmal edilmektedir.

Bu calisma kapsaminda, literatiirde bulunan slotlu gévdeye sahip tanksavar tipi
gudumli fizeler dikkate alinarak jenerik bir model olusturulmustur. Olusturulan
model, elemanlarina ayrilarak 0.8 Mach serbest akis hizina ve 20° hiicum agisina
kadar HAD yontemleri kullanilarak her eleman igin veri-tabani Uretilmistir. Flze
modeline ait farkli konfiglirasyonlar icin BiM ile hesaplanan tasiyici ylizey-govde
etkilesim faktorleri ve EHAM ile hesaplanan tasiyici ylzeylere ait esdeger hiucum
acilari elde edilmistir. HAD ydntemleri ile Uretilen veri-tabani, hesaplanan etkilesim
faktorleri ve esdeger hicum acilart ile beraber kullanilarak belirlenen
konfiglrasyonlar icin aerodinamik kuvvet ve moment katsayilarina yonelik
kestirimler yapilmigtir. Bu tahminler yine HAD yontemleri ve hizli kestirim
araglarindan biri olan MD ile hesaplanan tim-konfigirasyonun aerodinamik

katsayilari ile karsilastiriimistir.

ikinci bélimde BIM ve EHAM hakkinda detayli bilgi verilmis ve bu calisma
kapsaminda ele alinacak degiskenler tespit edilmistir. Ayni bélimde, HAD analizleri
ile ¢ozilen Navier-Stokes denklemleri tanitiimistir. Denklemlerdeki degisken ve
sabitler belirlenerek kullanilan tirbilans modeli ve yakin duvar yaklagimi

aciklanmistir.

Uctincli bolimde jenerik flizeye ait kati model ve konfiglrasyonlar tanitilarak,
analizler icin bu konfiglrasyonlar Gzerinde olusturulacak yizey ¢dzim agi ve akis
hacmini tanimlayan hacim ¢6zim ag: ile ilgili detaylar verilmistir. Ayrica ¢b6zum agi
analizi yapilarak, ¢6zum aginin kalitesi ve ugus kosullarina uygunlugu incelenmisgtir.

BoAlim sonunda uygun ¢ézim agi igin problemin sinir kosullari tanimlanmigtir.

Dordinct boélumde, veri tabanini olusturacak test matrisi c¢ikariimigtir. Test
matrisindeki analizlerde kullanilan ¢6zim ydntemine iligkin detaylar verilerek

analizlerin etkin bir sekilde tamamlanmasi igin geligtirilen c¢6zim stratejisi



aciklanmigtir.  Belirlenen ¢6zim yOntemi ve stratejisine gore analizler

gerceklestirilmistir.

Besinci bdlimlerde, tez kapsaminda vyuritilen c¢alismalara iliskin sonuclar

karsilastirmali olarak sunulmustur.

Son bélimde yapilan ¢alismalar 6zetlenmis ve tez kapsaminda belirlenen hedeflerin

basarisi degerlendirilmistir.

1.1 Fuze Aerodinamigi

Flzelerde de diger hava araglari igin kullanilan aerodinamik parametreler kullanilsa
da insansiz ve harcanabilir olmasi flizelerin hiz, irtifa, manevra araligini 6nemli
Olclide artirmakta ve diger hava araclarindan farkli aerodinamik problemlere sebep
olmaktadir [6]. Ornegin, yiiksek manevra kabiliyetine sahip fiizelerde; aerodinamik
katsayilarin yuksek hicum agisindaki degisiminin lineer olmamasina neden
olmaktadir. Ayrica yuksek cizgisel ivmeye maruz kalmasi yluksek kanat yuklerine
sebep olabilmektedir [6]. Pilotun olmamasi yuvarlanma hareketine imkan tanirken
dinamik kararlih@i farkli bir boyutta ele almayi gerektirir [6]. Yine pilotun olmamasi
sebebi ile fuzeler elemanlarinin hareketine gore geligtirilen otomatik kontrol ve
gudim sistemine sahiptir. Bu sistemler icglerinde flize elemanlarina ait genis
aerodinamik veri-tabanlari icermektedir. Flze goOvdeleri genellikle silindirik
geometriye sahiptir. Dolayisi ile narin-gévde teorisi ve bu teoriden Uretilen metotlar

fuzeler igin oldukga kullanihghdir [6].

1.1.1 Fize aerodinamik parametreleri

Flzelerde dederlendirilen temel aerodinamik parametreler tagima/strikleme orani,

kararllik, manevra kabiliyeti ve kontrol etkinligidir.

1.1.1.1 Tasima/Siirikleme orani (L/D)
Tasima/Surukleme orani fuze menzilini belirleyen en dnemli parametrelerden bir
tanesidir. Fuze tasimasinin, flze siruklemesine oranidir. Katsayilarinin orani
seklinde de yazilabilir. Eksenel kuvvet katsayisi ve normal kuvvet katsayisi ile
aralarindaki iliski su sekildedir (1.1) [7].

Cp=Cysina+C,ycosa

. (1.1)
C,=Cycosa—CySina

Esitliklerde belirtilen a hiicum acisini ifade etmektedir. Breguet menzil esitligine gore

flze menzili L/D oraninin bir fonksiyonudur (1.2) [7].
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Esitlikte belirtilen v seyir hizini, I, 6zgll itkiyi, Wp. ve Wp ise sirasi ile ugus oncesi

agirhgi ve yakit agirhgini ifade etmektedir.

1.1.1.2 Kararhhk

Temel olarak statik kararlilik ve dinamik kararlilk olarak incelenir Statik kararlilik
fluzenin denge halinde u¢gmakta iken Uzerine etkiyen bir dis akis farki sonucunda,
kendisini yine denge haline goturecek kuvvetleri Uretebilme yetenegi olarak
tanimlanir. Sekil 1.1°de belirtildigi gibi statik kararh bir fizede yunuslama momenti

katsayisi hicum agisi egrisi negatif olmalidir (1.3) [7].

AC
_m 1.
Aot <0 (1.3)
Cn
\ﬂ’

Sekil 1.1: Statik kararhlik [7].

Statik kararhlik, kararlilik araligi ile ifade edilir ve basing merkezi ile kitle merkezi
arasindaki uzakligin fize capina oranidir (1.4) [7].
Xcg — Xcp

Kararhhk araliginin negatif, sifir ve pozitif degerleri sirasi ile kararli, nétral kararl ve
kararsiz fuzeye karsilik gelmektedir. Kararhlk aralig1 degerinin digtk olmasi flizenin
yuksek hucum acilarinda denge kosulunu saglayabilmesini ve bunun sonucu olarak
yuksek normal kuvvete ve manevra kabiliyetine sahip olmasini saglamaktadir.
Ancak bu durum Sekil 1.2’de goésterildigi gibi dalgali bir yakinsamaya sebep
olmaktadir. Bu nedenle genellikle fizeler oto-pilotun geri beslemesi olmadan kararli

hale gelemez [7].



4 Yiksek karalihk
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Disik kararhilik

Sekil 1.2: Statik kararl fuze yakinsama egrisi [7].

1.1.1.3 Manevra kabiliyeti
Manevra kabiliyeti, fuzenin verilen sure igerisinde hizini, dogrultusunu ve yonelimini

degistirme yetenegi olarak ifade edilebilir [9].

YUk faktdrt incelenen ugus kosulunda flizenin manevra kabiliyetini ifade etmektedir.
Belirli bir siratte buyik yik faktorine sahip bir fuze daha buyuk kuvvetler
Uretebildigi icin daha kuglk c¢apa sahip yoringelerde manevra yapabilme
yetenegine sahip olacaktir. YUk faktorl, flzenin aerodinamik normal kuvvetinden

kaynaklanan ivmenin yergekimi ivmesi ile boyutsuzlagtirilmasi ile bulunur (1.5) [9].

_N/m
)

1
n N = CySref (Epvz) (1.5)
1.1.1.4 Kontrol etkinligi

Kontrol etkinligi, denge kosulunda kontrol ylzeyi sapma agisinin hicum agisina

orani ile ifade edilir (1.6) [10].

KE = M (1.6)
a

Genel olarak aerodinamik tasarim caligsmalarinda kontrol etkinligi degerinin 1’den
kuguk olmasi istegi, tasarim gereksinimi olarak esas alinir. Kontrol etkinligi
gereksinimi saglandiginda flze, ayni kontrol ylizeyi sapma agisinda daha yuksek bir
hicum agisina ve dolayisi ile daha yuksek kontrol kuvvetine ve manevra yetenegine

sahip olacaktir [10].

Flze aerodinamik parametreleri incelendiginde; yunuslama duzlemi igin eksenel
kuvvet katsayisi (C,), normal kuvvet katsayisi (Cy), yunuslama momenti katsayisi
(Cy) gibi aerodinamik katsayilarin ve seyir hizi (Mach sayisi), hicum agisi (a),
kontrol ylzeyi sapma agisi (&) gibi ugus kosullarinin fize aerodinamigini etkileyen

temel kavramlar oldugu goérilmektedir.



1.1.2 Fiizelerin siniflandiriimasi

Fuzeler; kullanim alanlari, yakit tipleri, gidim sistemleri gibi birgcok sekilde

siniflandirilabilmektedir. Ancak aerodinamik olarak Sekil 1.3'te gosterildigi gibi

kanat, kuyruk ve kanard kontrolli olacak sekilde temel Ug grupta incelenebilir [7].

A

u v

Kanat kontrollt

T

V/al

Kuyruk kontrollG

! W

Kanard kontrollu

/71

Her tip kontrolin Cizelge 1.1'de

dezavantajlar bulunmaktadir [7].

Sekil 1.3: Fuzelerin kontrollerine gore siniflandiriimasi.

Cizelge 1.1: Fuze kontrol 6zellikleri.

listelendigi gibi

birbirine gore avantaj ve

Kontrol Avantaj Dezavantaj Ornek
e Zayif alt-sistem
paketlemesi
e Dusik hiicum e Blylk mentese SparrowﬁlM-? [7]
agisi momenti S \/'J:
Kanat | e Dusuk arayici Buyuk kanat alani
hatas! «  Biiyiik indiiklenmis Skyflash [7]
o Hizli tepki suresi yuvarlanma ==
e Ddulsuk tutunma
kaybi agisi
e Etkin alt-sistem
paketlemesi
e Dustk mentese TOW2-BGB71D [7]
momenti et _
« Diisiik . Dusukdhutcum = -
K k o :
uyr indiiklenmis po e tasima AMRAAM AIM-120 [7]
yuvarlanma y P —
e Buyilk hiicum -
acisinda yuksek
performans
e Etkin paketleme | e Diisiik tutunma Stinger FIM-92 [7]
o lay Uretim kaybi agisi -
e Duslik mentese e Buylk indiklenmis Archer AA-11 [7]
momenti yuvarlanma == —

Kontrol yuzeyleri Sekil 1.4'te gosterildigi gibi gévde Uzerinde “+” veya “x” konumda
olabilmektedir. “+” konfiglrasyon, yunuslama ve sapma manevralarinda disuk
surtiklemeye ve kontrol etkinligine sahipken yuvarlanma manevrasinda statik olarak

kararl degildir. Ote yandan “x” konfiglirasyon, yunuslama ve sapma manevralarinda



yuksek suruklemeye, statik kararliiga ve kontrol etkinligine sahiptir. Ayrica

yuvarlanma manevrasinda statik kararhidir [7].

"+" Konfiglrasyon

—

poZitif
sapma

pozitif
unuslam

pozitif
sapma

Sekil 1.4: Kontrol ylzeyi konfigurasyonlar [7].

Bu calisma kapsaminda kuyruk kontrolli “+” Kkonfiglirasyon jenerik flize

kullaniimigtir.

1.2 Slotlu Govdeye Sahip Gudumli Fuze Sistemleri

Slotlu gévde, genellikle harp alaninda pratik kullanima yonelik, zirhli ve mekanize
birimleri hedefleyen, kara araclari Gzerinden veya firlatma tlpu ile er tarafindan
atilabilen orta menzilli silah sistemlerinde bulunmaktadir. Bu fuzelerden en yaygin
kullanilanlar FGM148 Javelin, BGM71 TOW ve M712 Copperhead silah sistemleridir
[11-18]. Donu kararliligint ve gerekli yuk faktorunid saglayan bir kanat takimi ile
manevra kabiliyetini saglayan bir de kontrol ylzeyi takimi olmak Uzere 2 takim
tasiyici ylzeye sahiptirler ve tasiyici yilzeylerin tamami ugus o6ncesi gdvde

slotlarinin icinde kapali olarak durmaktadir.

1.2.1 FGM148 Javelin

FGM148 Javelin, Amerikan Raytheon ve Lockheed Martin sirketleri tarafindan
geligtirilen tasinabilir tanksavar flize sistemidir. Javelin, kizilétesi goérintileme
arayicisi ile otomatik kontrolli at—-unut gudim sistemine sahiptir. Omuz Uzerinden
firlatma tdpu ile atilabilmektedir. Kanat takimi ve kontrol ylzeyi takimi firlatma

oncesi govde slotlarinin icinde kapali halde bulunmaktadir. Firlatma sonrasi her iki
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set de agilarak fuzenin kontrolli sekilde hedefe ulasmasini saglamaktadir [11].
Firlatma anini gosteren bir resimler Sekil 1.5°te gorulmektedir.

Sekil 1.5: Javelin firlatma ani gérinimda [12].

Javelin’e ait temel 6zellikler Cizelge 1.2’de gosterilmektedir.

Cizelge 1.2: FGM-148 Javelin temel 6zellikleri [11].

Agirhk 11.8 kg
Uzunluk 1.1m
Cap 127 mm
Etkin Menzil 75-2500 m
Hiz ~0.3 Mach
Gudim Sistemi Kizilétesi Goruntileme

1.2.2 BGM-71TOW

BGM-71 TOW (Tube-launched, Optically tracked, Wire-guided missile) ilk tasarimi
Amerikan Hughes Aircraft Company tarafindan yapilan ve sonrasinda Raytheon
sirketinin gelistirdigi tanksavar flze sistemidir [13]. Firlatma tlpu ile kara araci
Uzerinden veya Uc—ayaktan atilabilmektedir. Hedefi optik olarak takip etmektedir.
Kontrolt, firlatma sonrasi arkasinda biraktigi kablo ile sinyal gdnderilerek
yapilmaktadir. Farkli modifikasyonlarla olusturulan 5 konfiglirasyonu bulunmaktadir.
Tamaminda, Javelin gibi firlatma &ncesi tasiyici ylzeyler gévde slotlarinda
tutulmaktadir [13]. TOW silah sistemine iligkin resim Sekil 1.6’da gosterilmistir.
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Sekil 1.6: TOW silah sistemi [14].

Sekil 1.7°de goruldagu gibi TOW govdesinde g¢eyrek gdvde uzunlugunda toplam 8

adet slot bulunmaktadir.

Sekil 1.7: TOW govde slotlari [15].

BGM-72 Basic TOW a ait temel 6zellikler Cizelge 1.3’de yer almaktadir.

Cizelge 1.3: BGM-72 Basic TOW temel 6zellikleri [13].

Agirhk 18.9 kg
Uzunluk 1.17m
Cap 152 mm
Etkin Menzil 3000 m
Hiz ~0.8 Mach
Gudum Sistemi Optik Takip, Kablo Kontrollt

1.2.3 M712 Copperhead

Copperhead 1970’lerin basinda Martin Marietta (Simdiki adi ile Lockheed Martin)
sirketi tarafindan gelistirilen ilk gidimli tanksavar flze sistemidir. 155 mm
capindaki fuze lazer gidim sistemine sahiptir. 155 mm konvansiyonel howitzer ve
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benzeri topgu birimlerinden firlatilabilmektedir. 3000 m ile 16000 m uzaklktaki
hedefleri vurabilmektedir. Etkili bir harp bashgina ve yilksek hassasiyete sahiptir
[16].

Dorder tagiyici yizeyden olusan bir kanat takimi ve bir kontrol yuzeyi takimi (kuyruk
takimi) bulunmaktadir. Firlatma oncesi tasiyici ylzeylerin tamami gdvde slotlari
icerisinde tutulmaktadir. Firlatmanin hemen ardindan doéni kararlihdini  ve
uzunlamasina kararlihigi saglayan kontrol ylzeyleri aciimakta ancak kanat takimi
kapali kalmaktadir. Gévde ve kontrol yizeylerinden olusan firlatma konfigtrasyonu,
ses Ustl hizlarda balistik ugus yaparak hedefe yaklastiktan sonra ylksek ses alti
hizlarda kanat takimini acarak godvde, kanat ve kontrol ylzeylerinden olusan
manevra konfiglrasyonuna gecmektedir [16]. M712 Copperhead manevra

konfiglrasyonuna ait bir resim Sekil 1.8'de gorilmektedir.

Sekil 1.8: M712 Copperhead manevra konfiglrasyonu [17].

M712 Copperhead’e ait temel 6zellikler Cizelge 1.4'te yer almaktadir.

Cizelge 1.4: M712 Copperhead temel 6zellikleri [16].

Agirhk 62 kg
Uzunluk 1.37m
Cap 155 mm
Etkin Menzil 3000 m - 16000 m
Hiz 0.5-1.8 Mach
Gudim Sistemi Optik Takip, Kablo Kontrollt

1.3 Slotlu Gévde Uzerinde Yapilan Galigmalar

M712 Copperhead gudumlu flize sisteminin tasarim agsamasinda gergeklestirilen
ugus testlerinde hedeften daha kisa mesafede bir noktaya ¢arptigi tespit edilmistir.
Ayrica, ugus sonrasi analizler flzenin manevra Kkabiliyetinin rizgar tuneli

deneylerine gore daha diuslk oldugunu goéstermistir. Arastirmalar ugus Oncesi
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tasiyici yuzeyleri saklayan gévde slotlari Gzerinde yodunlasmistir. Daha sonra slotlu
gbvde ile yapilan ruzgar tlneli deneylerinde gévde slotlarinin toplam siriklemeyi
artirdigi ve kanat tzerindeki basing farkini distrdigu tespit edilmistir [18].

1.3.1 Rizgar tineli modeli

Ruzgar tineli modeli olarak 1/1 dlgekli slotlu ve slotsuz gévdeye sahip Copperhead
modelinin yalnizca gdvde, gdévde-kanat, firlatma ve manevra konfiglrasyonlari
kullaniimistir. Rizgar tineli modelinin boyutlari Sekil 1.9’daki resimde slot boyutlari
ise Sekil 1.10’daki resimde gosterilmistir. Resimlerdeki olcimler mm olarak

verilmigtir.

729

.75 188 362 1055 1258 1372

837
20° /L\ — |
20°
S .
: /7 T
3
[®

—f—- 5121 ﬁ = + — 152.5 =) ‘“ -—T
424 : T “IT% P ‘I TO

\‘w\k Y -

1
-

[*= GUDUMBOLUMU  —>< HARPBASLIGI BOLUMU »te—-

KONTROL BOLUMU ————————»

Sekil 1.9: Riizgar tiineli modeli [5].
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Sekil 1.10: Rizgar tineli modeli gbvde slot geometrisi [5].

Model, tiinelde ¢=0° icin “+” konfiglirasyonda durmaktadir.

1.3.2 Ruzgar tuneli ve test kosullari

Bu bélimde, 0.5 Mach (9x10° Reynolds Sayisi) akis hizinda yalnizca gévde, gévde-

kanat, firlatma ve manevra konfiglirasyonlari ile gerceklestirilen testlere iligkin
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sonuglar verilmigtir. Deneyler, Rockwell International Trisonic ve Calspan Transonic
rizgar tunellerinde gerceklestiriimistir. Katsayilarin hesaplanmasinda kullanilan
referans uzunluk 0.152 m ve referans alan 0.0182 m? dir [5].

1.3.3 Deney sonuglari

Yalnizca govde ve govde-kanat konfigurasyonlari ile 0.5 Mach akis hizinda 0°
yuvarlanma agisinda -3°den 12° hlcum agisina kadar model Gzerindeki toplam
normal kuvvet katsayilari olgulmuastir [5]. Sekil 1.11’deki grafikte g6vde-kanat
konfigirasyonunun, slotlarin acgik ve kapali oldugu kosullardaki normal kuvvet

katsayisi sonuglari verilmistir.

Grafikte goruldiglu gibi model Gzerindeki normal kuvvet slotlarin acik oldugu kosul
icin belirgin bir oranda dusus gostermistir. Bu durumun blylk olgide govde
slotlarindan etkilenen kanat takimi Gzerindeki normal kuvvetin azalmasindan

kaynaklandigi degderlendiriimektedir.
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Sekil 1.11: Model tzerindeki toplam normal kuvvet katsayisinin hlicum
acisina gore degisimi (¢=0°, M=0.5) [5].

Govde etkilesimli kanat Uzerinde olugsan normal kuvvet katsayisi asagdidaki sekilde
hesaplanmaktadir (1.7) [5]:

CNWI = CNWB - CNB (1.7)

Sekil 1.12°deki grafikte gorildigu gibi slotlarin agik oldugu kosulda kanat Gzerindeki
normal kuwvet, %20’ye varan dusls gOstermektedir. Ayrica slotlar sebebi ile

kanatlarin stall karakteri de degismektedir.

Firlatma ve manevra konfigurasyonlari ile de yukarida belirtilen ugus kosullarinda

deneyler gerceklestirilmigtir. Bu iki konfiglrasyondaki kontrol ylzeyleri Gzerinde
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olusan normal kuvvetlerin farki ile kanadin etkisinde kontrol ylzeyi tGzerindeki asagi

sapma (downwash) normal kuvveti hesaplanmaktadir (1.8) [5].

CNWTI = CNFmanevra - CNFflrlatma (18)

16 s s
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Sekil 1.12: Gévde etkilesimli kanat Gzerinde olusan normal kuvvet katsayisinin
hdcum agisina gore degisimi (¢p=0°, M=0.5) [5].

Asagl sapma normal kuvvetinin agik ve kapali slotlu kosullarda hiicum agisina gore

degdisimi Sekil 1.13'deki grafikte gosterilmigtir.
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Sekil 1.13: Agsagdi sapma normal kuvvet katsayisinin hiicum agisina
gore degisimi (¢=0°, M=0.5) [5].
Normal kuvvetin disinda manevra konfigiurasyonu icin eksenel kuvvet olcimu
gerceklestirilerek farkli yuvarlanma acilarinda etkin eksenel kuvvet katsayisi
hesaplanmigtir [18]. Sekil 1.14’teki grafik incelendiginde slotlarin agik oldugu
kosulda eksenel kuvvet 0 derece hiicum agisinda %30 artis gostermektedir. Bu artis

hicum agisinin buyimesi ile yukselerek devam etmektedir. Ayrica, slotlarin kapali
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oldugu kosulda eksenel kuvvet, yuvarlanma agisina ve hicum agisina gére ¢ok
degismezken slotlarin agik oldugu kosulunda yuvarlanma agisinin degisimi ile

%100’e varan farkliliklar gostermektedir.

Yapilan ¢alismalar sonucunda basarisiz ugus testlerinin, gévde slotlarinin sebep
oldugu eksenel kuvvetteki artis ve normal kuvvetteki azalmadan kaynaklandig tespit
edilmistir. Ruzgar tuneli verilerine gore guncellenen tasarim ile yapilan ugus

testlerinde basarili sonuglar alinmistir [18].
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Sekil 1.14: Etkin eksenel kuvvet katsayisinin hiicum acgisina
gore degisimi (M=0.5) [18].

1.4 Fuze Aerodinamik Kestirim Araglar

Muhendislik seviyesi kestirim araglari, projenin tasarim ve 6n tasarim agamalarinda
modelin aerodinamik karakterinin hizli bir sekilde tahmin edilebilmesi icin gelistiriimis
yari-ampirik kodlardir. Genellikle kodun iginde bulunan veri-tabanini kullanarak BiM
ile aerodinamik katsayi tahmini yapmaktadirlar. Bu bdlimde Missile DATCOM,

MISL3, ve AP hizli kestirim araclari tanitilacaktir.

1.4.1 Missile DATCOM

Missile DATCOM, Amerikan Hava Kuvvetleri Ugus Dinamigi Laboratuvari tarafindan
flze ve roket aerodinamik parametrelerinin tahmin edilebilmesi icin gelistiriimis yari-
ampirik bir koddur. Kod icinde tanimlanabilen flize veya roket konfiglrasyonlari igin
statik ve dinamik kuvvet ve moment katsayilarini hesaplayabilmektedir. Ayrica,
modelin kararliigini ve kontrol karakterini tahmin edebilmektedir [3]. Matematik

model olarak BiM, EHAM ve farkl ugus rejimlerinde ¢éziim iretebilmek igin ek yari-
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ampirik metotlar kullanmaktadir. Konvansiyonel fiize tasarimi igin genis c¢apta

aerodinamik ¢ozim sunabilmektedir [3].

142 MISL3

MISL3, Nilsen Engineering and Research Inc. (NEAR) sirketi tarafindan geligtirilen
mihendislik seviyesi aerodinamik performans tahmini yapabilen bir tasarim aracidir.
Tahminlerinde BIM ve EHAM gibi matematiksel yontemler ile farkli gévde ve farkli
tasiyici ylzey takimlarinin farkli ugus kosullarindaki kuvvet ve moment katsayilarini
barindiran Triservice veri-tabanini kullanmaktadir. Ayrica girdap modellemesi
yaparak lineer olmayan aerodinamik kuvvet ve moment katsayilarini tahmin
edebilmektedir [19].

1.4.3 Aeroprediction (AP)

Aeroprediction (AP) de diger tasarim araclari gibi konvansiyonel flize aerodinamik
kuvvet ve moment katsayilarini hesaplayabilen yari-ampirik bir hizli kestirim
aracidir. DisUk hiicum agilarindaki kosullar icin Narin Gévde Teorisi, ince Kanat
Teorisi gibi analitik yontemler kullanmaktadir. YUksek hicum acilarindaki ugus
kosullarinda ise sahip oldugu ampirik veri-tabanini kullanarak lineer olmayan

aerodinamik kuvvet ve moment katsayilarini tahmin edebilmektedir [20].
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2. MATEMATIKSEL MODELLEME

Bu bélimde BiM (Bilesen-inga Metodu) ve EHAM (Esdeger Hiicum Agisi Metodu)
hakkinda detayli bilgi verilmis ve HAD analizleri ile ¢ozilen Navier-Stokes

denklemleri tanitiimistir.

2.1 Bilesen-inga Metodu (BiM) ve Esdeger Hiicum Agisi Metodu (EHAM)

BiM, bir roket/fiizeye ait elemanlarin her biri igin kuvvet ve moment katsayilarini,
elemanlarin birbirleri ile olan etkilesimini de icerecek sekilde hesaplamaktadir. Sekil
2.1’de gosterilen “+” konfiglirasyon konvansiyonel bir model lzerindeki toplam
kuvvet ve moment katsayilari model elemanlarina ait katsayilarin toplamindan
olusmaktadir [21].

Sekil 2.1: Konvansiyonel gévde-kanat-kuyruk flize modeli ve eksen takimi.

Konvansiyonel bir fiize modeli i¢cin normal kuvvet, yunuslama momenti ve eksenel
kuvvet katsayilari agagidaki sekildedir (2.1-3) [21].

CNBWT = CNB + CNW(B) + CNB(W) + CNT(B) + CNB(T) + CNT(W) (2-1)
CmBWT = CmB + CmW(B) + CmB(W) + CmT(B) + CmB(T) + CmT(W) (2-2)
CABWT = CAB + CAW(B) + CAT(B) + CAT(W) (2.3)

Yukaridaki denklemlerde kullanilan alt indisler Cizelge 2.1’de aciklanmistir.
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Cizelge 2.1: BIM ve EHAM kullanilan alt indisler.

B Govde (Body)
W (B) Govde etkisinde kanat (Wing in presence of body)

B(W) | Kanat etkisinde ek-gbvde (Body in presence of wing)
T(B) Govde etkisinde kuyruk (Tail in presence of body)
B(T) | Kuyruk etkisinde ek-govde (Body in presence of tail)
T(W) Kanat etkisinde ek kuyruk

Denklem (2.2) bilesenleri ¢=0° icin agilirsa (2.4-9) [21],

Chwesy = (Kwe@ + kw(s)d) ag,;w (2.4)
Chysy = (Kwe) @ + k) 8) ag’éw (2.5)
Chpaw) = (KB(W)a + kB(W)S) agl(\;w (2.6)
Chpy = (Kre)@ + kr(s)6) aach 2.7)
CNB(T) = (KB(T)a + kB(T)5) ag;VT (2.8)
Chpawy = <1 + I’E‘;g;)% (2.9)

Denklemlerde belirtilen K terimleri, bilesenler arasindaki etkilesim faktorlerini ifade
etmektedir. Etkilesim faktorleri narin govde teorisinin gdvde-kanat konfiglirasyonlari
icin gelistiriimesi ile elde edilmistir [6]. Etkilesim faktorlerinin gévde yarigapinin (r)

kanat/kuyruk (sw/st) yari-agikligina orani ile olan iliskisi Sekil 2.2°’de gosterilmigtir.

Aa kanat girdaplarinin kuyruk tzerinde olusturdugu etkin hiicum agisi ve § kanat ve
kuyrugun sapma agcisi olarak tanimlanmistir. Aa, girdap alanin olusturdugu, kuyruk
panelleri Uzerindeki yukari sapma (upwash) dagiliminin ampirik korelasyonlar ve
narin govde teorisi girdap konveksiyon metodu gibi metotlar ile bulunarak; paneller
uzerindeki lokal yukari sapma agilarinin hesaplanmasiyla elde edilir [21]. Denklem
(2.7), (2.8) ve (2.9) tekrar diizenlenirse (2.10-11);

’ aCN
CNrgey = (Krmya + kr(z)8 + Aa) 6aT (2.10)
' kg dCy
CNB(T) = (KB(T)a + kB(T)6 + kT(B) Aa T“T (211)
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Sekil 2.2: Etkilesim faktorlerinin (r/s),, veya (r/s)r ile degigimi [6].

Sekil 2.2’de gosterilen etkilesim faktorleri arasindaki iliski su sekildedir (2.12) [6]:

k) _ Kpw) kpery _ Kpn

~ , ~ 2.12
kwiy Kwe) kriy Kr (212)
Denklem (2.10) da (2.13),
aeqT = KT(B)(Z + kT(B)5 + Aa (213)
olarak tanimlanirsa ayni denklem su sekilde diizenlenebilir (2.14):
CI’VT(B) = CNT|aeqT’ CI(’W(B) = CNW|aqu (2.14)

Denklem (2.10) ile (2.11) orani denklem (2.12) ile beraber degerlendirilirse
asagidaki esitlik elde edilir (2.15).

KB(T) KB(W)
I _ , _
CNB(T) - (KT(B) CTlaeq ] CNB(W) - KW(B) Cwlaeq (2 . 15)

Denklem (2.15) e benzer olarak yunuslama momenti katsayisi i¢in asagidaki

esitlikler diizenlenebilir (2.16).

CT,nT(B) = CmTl“eqT’ CYIHW(B) = mela’eqw (2-16)

Normal kuvvet katsayisindan farkli olarak kuyruk ve kanat etkisindeki ek-gévde
momenti katsayisi, ek-gévde normal kuvvetlerinin birimsiz basing merkezi uzakhgi

ile garpimindan olugmaktadir (2.17) [21].

/ /
C CmB(W)

mpery — CNB(T)X

= Chpy Xewpam, (2.17)

CPB(T)’

Eksenel kuvvet katsayisi i¢cin denklem (2.16) diizenlenirse (2.18);
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Cf‘,lT(B) = CATlaeqT' Ct‘llw(B) = CAW|aqu (2.18)

Nihai olarak denklemlerin bilangosu asagidaki sekildedir (2.19-21).

Kgw) Kgr
CNBWT = CNB + CNWlaqu <KW(B) + 1 + CNTlaeqT KT(B) + 1 (219)
Kgw)
CmBWT = CmB + CmW|aqu + CNWlaqu (KW(B) XCpB(W) + CmTlaeqT
ie K X (2.20)
Nr|aeqy Kr(s) CPB(T)
CABWT = CAB + CAW"xqu + CATl“eqT (2.21)

Bu calisma kapsaminda, denklem (2.19), (2.20) ve (2.21) deki degiskenler ele
alinacaktir. Degiskenlerden bir kismi HAD yontemleri ile elde edilerek, bu
denklemler beslenecek ve belirlenen ucus kosullari ve konfiglirasyonlarda
aerodinamik performans tahmini yapilacaktir. BiM ve EHAM’In HAD ile kullanildidi
bu yéntem HAD-BIM olarak adlandiriimistir. HAD yéntemleri ve BiM ve EHAM

tarafindan elde edilecek degiskenler Cizelge 2.2°de belirtiimistir.

Cizelge 2.2: HAD, BiM ve EHAM ile elde edilecek degiskenler.

HAD BiM ve EHAM
Cap Cng) Cing Kew) Kew)
Cayr Cryyr Coy | Kw(B) Xequyr Xeppan)
Carr Cnpr Ciny Kr8)) Xeqrs Xcppr

2.2 Navier-Stokes Denklemleri

Bu calisma kapsaminda ele alinacak olan Navier-Stokes denklemleri temel olarak
kitle momentum ve enerji olmak Uzere U¢ korunum denkleminden olugsmaktadir. Bu

denklemlerin ¢ boyutlu diferansiyel formu sirasi ile su sekildedir (2.22-24) [22].

)
%P + divp® = 0 (2.22)
ot
D ,
pD—t=pg+V-Tl-j—Vp (2.23)
Dh _DP | tiv(e,vry + 71, 24 2.24
PDe ~pe TV rm (2.24)

7;; viskoz gerilme tensorl ise asagidaki sekilde tanimlanmistir (2.25).
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ou; Jy o
Tij =W (6_x] + 6_xl> + 68;;Adivv (2.25)
Denklemlerde belirtilen temel degiskenler basing (p), sicaklik (T) ve hiz vektortudur
(¥). Bunlarin disinda bazi akis tiplerinde sabit kabul edilebilen ancak sikistirilabilir
viskoz akiglar igin degisken olan yogunluk (p), dinamik viskozite (i) entalpi (h) ve
termal iletkenlik (k;) terimleri de bulunmaktadir. Akisin ideal gaz denklemine uygun
oldugu kabul edilirse (2.26);

p = pRT (2.26)

esitligi yazilabilir [22]. Dinamik viskozite terimi icin ise sicakhga bagh olarak
Sutherland viskozite esitligi asagidaki sekildedir [23] (2.27).

3
M_MJ%)+T+S

Denklem (2.27) de belirtilen u, referans dinamik viskozite ve T, referans sicaklik ve

S ise Sutherland sabitidir.

Akis entalpisi, e birim kutlesindeki i¢ enerji ile degistirilerek kullanilir. Aralarindaki
iliski denklem (2.28) de verilmigtir [22] (2.28).

h:e+% e=C,T (2.28)

C, ise sabit hacimdeki 6zgll i1siyi ifade etmektedir. Termal iletkenlik (k) ise bu

galisma kapsaminda sabit alinmistir.

Sikigtirilabilir akiglarda akis Mach sayisi (M) ile ifade edilmektedir [23] (2.29).

M= (2.29)

ol

C ses hizi olup sicaklik ve 6zgul 1si ile olan iligkisi agagidaki denklemde verilmigtir
(2.30) [23].

¢ = +/YRT, Yy =— (2.30)

Denklem (2.30) de belirtilen R gaz sabiti ve y 6zgul 1si oranidir. Sikistirilabilir akiglar
icin statik basing ve sicaklik (p, T) ile toplam basing ve sicaklik (py, T,) arasindaki
iliski izantropik ve adyabatik kosullarda asagidaki sekilde verilmektedir [24] (2.31-
32).
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A
Po _ (1 +_1M2)y_1 (2.31)
p

— =14+ M2 (2.32)

Denklem (2.22), (2.23) ve (2.24) de diferansiyel formu gosterilen korunum
denklemleri bu calismada kullanilan sonlu hacimler metodunda integral forma
donustiarulerek kullaniimaktadir. Bu dénidsime iliskin detaylar kaynak [25]te yer

almaktadir.

2.2.1 Turblulans modeli

Turbllans dodada hemen tum akiglarda gorulen akisin uzayda dlzensiz
dalgalanma hareketi olarak tanimlanabilir. Bu dalgalanma momentum, enerji gibi
tasinan akisin niceliklerinin de zamana gore dalgalanmasina sebep olmaktadir [23].
Cok kuguk olcekte ve c¢ok yuksek frekansta olabilmektedir. Bu nedenle bu tip
akiglarin direkt similasyonu ¢odu zaman mumkun olmamaktadir ve her olgekteki

turbulans ¢ozulmek yerine modellenmektedir.

RANS (Reynolds Averaged Navier Stokes) yaklasimina gore degiskenler ortalama
ve dalgalanan olmak Uzere iki terime ayrilir [23]. Hiz degiskeni icin bu yaklasim su
sekildedir (2.33):

u; = u; + (2.33)

Denklem (2.33) de belirtilen u; ortalama hiz bilesenini u; ise dalgalanan hiz
bilesenini ifade etmektedir. Buna gore momentum denklemi tekrar dizenlenirse
asagidaki esitlik elde edilir (2.34).

F (2.34)
tor (—pgury)

dp 0 ou; Ou; 2 Ouy
== M ox Tax 3% 55,
Xj axi 3 axk

Yeni dlzenlemeye gore denkleme —pu,;u; (Reynolds Stress) terimi eklenmistir. Bu

terimin modellenmesi icin Boussinesq yaklagimindan yararlanilir (2.35) [23].

T = g, (244 04 2<k+ au")a 235
PUU; = Uy ox, T ax) T3 ple+ b5 ) 9 (2.35)

Boussinesq hipotezi Spalart-Allmaras, k—¢ , k—w gibi tirbidlans modelleri

tarafindan kullanilmaktadir. Spalart-Allmaras modelinde, tirbllans viskozitesi (u;)
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icin tek bir tagsima denklemi bulunurken k — ¢ ve k — w ve  modellerinde tlrbuilans
kinetik enerji (k) ve tlrbllans dagilma orani (g) veya 6zgll dagilma oraninin (w)
¢6z0aldugu iki tagsima denklemi bulunmaktadir [23]. Bu ¢alisma kapsaminda k — ¢
tirbllans modeli kullaniimistir. Tarbllans modeline ait tasima denklemlerine

turbulans viskozitesinin modellenmesine iligkin detaylar kaynak [23]'te verilmigtir.
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3. JENERIK FUZE MODELI

Bu calisma kapsaminda hizli kestirim araglarinin ¢ok basarili sonuglar vermedigi
tanksavar sistemler g6z 6ninde bulundurularak jenerik bir flize olusturulmustur.
Olusturulan flze, bilesenlerine ayrilarak her bilesen icin ayri ¢ézim agi érdlmustar.
C6zim agi analizi yapilarak olusturulan aglarin kalitesi ve problem igin uygunlugu
degerlendirilmigtir. Son olarak olusturulan ¢6zim aglarina sinir  kosullar

tanimlanarak modeller analize hazir hale getirilmistir.

3.1 Kati Model Ve Konfigirasyonlar

Olusturulan model, sekiz kanat, dort kuyruk ve bu tasiyici yulzeyleri iginde
barindiracak slotlu bir gévdeye sahiptir. Hesaplamalarda zaman tasarrufu etmek icin
kanat ve kuyruk geometrisi 6zdes secilmistir. Burun benzer sistemlerde oldugu gibi
yarim kire geometrisine sahiptir. Flize modeli ve temel uzunluklar Sekil 3.1'de

gosterilmistir. Kanat ve kuyrugun goévde Uzerindeki yerlesimi Sekil 3.2’deki gibidir.

160 mm

900 mm

1420 mm

1500 mm

Sekil 3.1: Fize modeli ve temel uzunluklari.
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Kanat Kuyruk

Sekil 3.2: Kanat ve kuyrugun goévde Uzerindeki yerlesimi.

Flze modeli HAD analizleri igin govde, kanat ve kuyruk bilesenlerine ayrilmigtir.
Govde ve govde slotlarinin geometrisi Sekil 3.3'te, kanat ve kuyruk geometrisi Sekil

3.4’de verilmistir.

1410 mm 10 mm# | [30mm

233 mm

233 mm

Sekil 3.3: Govde ve slotlarinin geometrisi.

170 mm

1/4¢ 1/2¢ 1/4¢c

=T, =108

70 mm

Sekil 3.4: Kanat ve kuyruk geometrisi.
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Sonug olarak ¢é6ziim agi igin BS (slotlu gévde), W (kanat ve kuyruk) ve BWTS (slotlu

gbvde-kanat-kuyruk) olmak tzere 3 farkl fiize konfiglrasyonu olusturulmustur.

3.2 Cozim Agi Olusturulmasi

C6zim agi olusturulmasinda GAMBIT ve TGRID ticari yazilimlari kullanilimigtir.
C6zim agi stratejisi belirlenirken dis akis analizleri i¢in érnek teskil eden NDCM
(NASA Dual Control Missile) fuze modelinin deneysel verilerle dogrulanmis ¢6zim
ag! yapisi ve yogunlugu dikkate alinmistir [4]. Bu kapsamda ¢6zim agi, dis akis
problemlerine uygun olarak ve geometriyi daha iyi tanimlayabilmek icin yapisiz,
ortisen dortyuzlli elemanlardan olusacak sekilde planlanmistir. Bu nedenle ylzey
agi ucgen elemanlardan ve sinir tabaka tg¢gen prizmalardan érilmastir. Sekil 3.5'te

¢ozUm agi elemanlari tanitilmistir.

Ucgen Ucgen prizma Dort yuzli

Sekil 3.5: Cozum agi elemanlari.

BWTS konfiglrasyonu igin olusturulan ylzey ¢dézim agi Sekil 3.6'da ve slot igi

ylzey ¢6zim agi Sekil 3.7’de gdsterilmigtir.

Sekil 3.6: BWTS konfigurasyonu ylzey ¢6zim agi.

27



Sekil 3.7: Slotici ylizey ¢6zim agi.

Yizey etkilesiminin yogun oldugu boélgelerde (slot-govde baglantilar) yogun bir
¢6zim agi olusturulmus; etkilesimin azaldigi bélgelere dogru ¢6zim agi yogunlugu
seyreltilmigtir. Ylzey modeli tGzerine segilen ilk ylUkseklik degerinden baslayarak
Ustel artan 8 katman ve onun Uzerine hacim ¢6zim agi ile uygun bir gecis
olusturacak 8 katman sinir tabaka ¢6zim agi olusturulmustur. Yizey ¢6zim agi
stratejisine benzer olarak, ylzeye yakin bdlgelerdeki ani akis degisimlerini
modelleyebilmek amaci ile model etrafina yodun olacak sekilde ve modelden
uzaklasildikga elemanlar buydtilerek hacim agdir tamamlanmistir. Yine model
arkasindaki girdap yapisini yakalayabilmek igin ilgili bélge ayrica yogunlastiriimigtir.
BWTS konfiglrasyonu igin olusturulan hacim ¢ézim agir Sekil 3.8'de ve burun

bolgesi sinir tabaka-hacim ¢ézim agi gegisi Sekil 3.9’da gdsterilmistir.

Sekil 3.8: BWTS konfigurasyonu hacim ¢ézim agi.
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Sekil 3.9: Sinir tabaka-hacim ¢6zim agi gegisi.

Slot i¢ bolgesi hacim ¢6zim agdi Sekil 3.10'da gosterilmistir. Konfiglirasyon ¢6zim
adlarina ait eleman sayilari Cizelge 3.1'de verilmektedir.

Sekil 3.10: Slot i¢ bélgesi hacim ¢dzim ag1.

Cizelge 3.1: Konfigirasyon ¢6zim aglarina ait eleman sayilari.

#Ucgen eleman

#Ucgen prizma eleman

#Dortylzll eleman

BS 94.904 1.518.464 2.866.447
w 3.610 57.760 483.658
BWTS 142.156 2.274.496 4.942.399

3.3 Goézum Agi Analizi

Olusturulan ¢6zim aglarinin  kalitesi ve problem tanimina uygunlugu analiz

edilmistir. Bu nedenle elemanlarin ¢arpiklik orani ve 6én-analiz yapilarak sinir tabaka

elemanlarinin bu bélimde agiklanacak olan y* degerleri elde edilmistir.
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3.3.1 Carpiklik orani

Carpiklik orani, ¢dzim agi kalitesini analiz etmek igin kullanilan bir yontemdir. Genel
olarak es-yanal hacim carpiklik orani (Equilateral Volume Based Skewness) ve
normallestiriimis es-agisal carpiklik orani (Normalized Equiangular Skewness)
olmak tzere iki metot kullaniimaktadir. Bu ¢alisma kapsaminda es-agisal ¢arpiklik

oranindan yararlanilmistir ve asagidaki sekilde ifade edilmektedir (3.1) [26].

(3.1)

Orax — B Bo — O,
Carpiklik orant = max |————-=2, -2 mm]

180—06, 6,

Carpikhk orani parametreleri Cizelge 3.2’de verilmigtir.

Cizelge 3.2: Carpiklik orani parametreleri.

Omax Elemanin en buyuk i¢ agisi

Omin Elemanin en kuguk i¢ agisi

0, Es-kenar Gggen veya dortgen i¢ agisi (60° veya 90°)

Normallestiriimis es-agisal c¢arpiklik orani metoduna gére BS ve BWTS
konfigurasyonlar1 igin yapilan c¢arpiklik orani analizi Sekil 3.11'deki grafikte
gosterilmistir.

Normallestiriimis es-agisal carpiklik orani metodunda carpiklik orani kalite iliskisi
Cizelge 3.3’te gosterilmistir. Yapilan analiz sonucu konfiglrasyon ¢ézim aglari iyi ve

Uzeri kaliteye sahip oldugu degerlendiriimektedir.

6
=5
& —BS
€4 ——BWTS
Q@ W
w
£ 3
Hen }
:Q
O 2
* ]
O ’\q ) f. -
0 0,2 0,4 0,6 0,8 1
Carpiklik Orani

Sekil 3.11: Carpiklik orani analizi.
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Cizelge 3.3: Carpiklik orani kalite iligkisi [26].

Carpiklik orani | Eleman kalitesi
1 Bozuk
0.9<1 Kotl
0.75-0.9 Zayif
0.5-0.75 Yeterli
0.25-0.5 lyi
>0-0.25 Cok iyi
0 Mukemmel

3.3.2 Sinir tabaka analizi

Tarbulansli sinir tabaka genellikle her biri 6zel davranisa sahip farkh gruplara ayrilir.
Yizeye en yakin ¢ok ince bir katman viskoz alt-tabaka olarak tanimlanir. Yizeyin
turbulansh dis bolgesi ise tam turbllansli bolge olarak adlandirilir. Bu iki bolgenin

arasi da gegis bolgesi olarak tanimlanmistir [25].

Turbllansli sinir tabaka ayrica yukarida tanimlanan 3 bolgeyi kapsayan i¢ bolge ve
geri kalan kisim ise dis bolge olacak sekilde de tanimlanabilir. TUm bu tanimlamalari
yapmak igin birimsiz hiz (u*) ve duvardan normal yondeki birimsiz uzaklik (y*)

terimlerinden yararlanilir (3.2) [25].

=y (3.2)

Denklem (3.2) de belirtilen u, surtinme hizi ve v kinematik viskozite olarak
tanimlanmistir (3.3) [25].

w, = | (3.3)

Denklem (3.3) de belirtilen 1, ise ylzey kayma gerilmesini p ise yogunlugu ifade
etmektedir. Bu tanimlamalara gore sinir tabaka bolgeleri ve y* iligkisi Cizelge 3.4'te

gosterilmistir.

ikinci bélimde belirtilen tirbilans modellerinin yani sira duvar siniri yakinindaki
tirbulansi modelleyen standart duvar fonksiyonu ve iyilestiriimis duvar yaklasimi
bulunmaktadir. Standart duvar fonksiyonunda y* degeri tam tirbilansli bolgede
olmasi gerekirken iyilestiriimis duvar yaklasiminda viskoz alt-tabakanin iginde
olmasi gerekmektedir [23]. Dolayisi ile her problem yaklagsiminda segilen turbulans

modeli ayni zamanda y* secimini de beraberinde getirmektedir. Bu calisma
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kapsaminda secilen iyilestiriimis duvar yaklasimina uygun olarak y* deg@erinin
viskoz alt-tabaka sinirinin altinda kalacak sekilde 1 elde edilmesi hedeflenmistir. Bu
dogrultuda, sinir tabaka ¢6zim agi olusturulurken ilk ylkseklik (y) dogru bir sekilde

belirlenmelidir.

Cizelge 3.4: Sinir tabaka bolgeleri ve y* iligkisi [25].

y*t<2-8 Viskoz alt-tabaka
2-8<y*<2-50 Gegis bolgesi

y*t>50 Tam tirbulansli bolge
y*<100-400 i¢ bolge
y*>100-400 Dis bolge

ilk yukseklik (y) ile y* arasindaki iliskiyi tanmin etmek igin birgok ampirik esitlik
bulunmaktadir. Bu calismada Denklem (3.4) deki esitlikten yararlaniimistir [27].
Daha sonra bir 6n ¢oézim yapilarak y* deg@eri kontrol edilmis ve sinir tabaka ¢6zim

aginin probleme uygunlugu degerlendirilmigtir (3.4).

-7 1

oo ()7 o

Esitlikte bulunan L degiskeni model boyunu ifade etmektedir.
Sekil 3.12’deki grafikte konfigurasyonlar igin 0.8 Mach sayisindaki 6n ¢6ziim sonucu

elde edilen y* degerleri gosterilmistir. Degerlerin tamami hedeflenen y* degerinin

altinda ve yeterli hassasiyettedir.

1,40
1,20
1,00
0,80
0,60
0,40
0,20

0,00 -
0,0 0,3 0,6 0,9 1,2 1,5
X(m)

Sekil 3.12: Konfigurasyonlarin y* degerleri (M=0.8).
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3.4 Sinir Kosullan

Konfiglrasyon sinirlari dis akis modellemesine uygun olarak, model éniinden ve
yanindan 10 boy, arkasindan 20 boy uzaklikta model etkilerinden olabildigince az
etkilenecek sekilde tanimlanmigtir. Dis hacim, BS ve BWTS konfiglrasyonlari igin
silindir, W konfigurasyonu igin yarim silindir geometrisine sahiptir. Olusturulan

sinirlar Sekil 3.13’te gosterilmigtir.

Karakteristik Karakteristik

Duvar (BS, BWTS)

-,

Duvar (W)

Simetri

Sekil 3.13: Konfigurasyonlarin sinir kosullari.

3.4.1 Duvar sinir kosulu

Duvar sinir kosulu, akigkan ve kati boélgeyi birbirinden ayirmak icin kullanilan bir
sinir kosuludur. Viskoz akislarda surtinmeli (no-slip) duvar kosulu tanimlanmaktadir

[23]. Bu galismada model elemanlarinin tamamina bu sinir kosulu tanimlanmigtir.

3.4.2 Karakteristik sinir kosulu

Karakteristik sinir kosulu (pressure far field), dis akis problemlerinde modelin
etkileyemeyecedi kadar uzak sinirlar i¢cin tanimlanmahdir. Bu sinir kosulu sonsuz
uzakhktaki serbest akis hizinl, Mach sayisi ve statik kosullarla beraber
tanimlamaktadir. Sinirlardaki degigkenleri karakteristik bilgileri (Riemann sabitleri)
kullanarak hesaplamaktadir. Ses alti hizlar icin iki Riemann sabiti bulunmaktadir
(3.5-6) [23].

R, = 2Cer 3.5
2Ci
Ri = Uni_y—l (36)

Denklemlerde v,, sinirdaki normal hiz buydklugind, c lokal ses hizini y ise 6zgul 1si

oranini ifade etmektedir. co alt indisi sinirdaki, i ise akis hacmi igini belirtmektedir
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(sinira komsu olan elemanlar). Bu iki sabit toplanip gikarilirsa asagidaki esitlikler
elde edilir (3.7-8).

Uy = %(Ri + Ry) (3.7)

c= %(Ri “Ry) (3.8)

v, Ve ¢ sinirdaki normal hiz ve ses hizini ifade etmektedir. Tegetsel hiz bileseni ve
entropi akis hacminden ekstrapole edilerek elde edilmektedir. v,, ve ¢, tegetsel hiz
ve entropi bilgileri kullanilarak sinir Gzerindeki yogunluk, hiz, sicaklik ve basing

bilgileri hesaplanabilmektedir [23].

3.4.3 Simetri sinir kosulu

Simetrik sinir kosulu fiziksel olarak simetrik olan problemlerde kullanilabildigi gibi
sifir kayma gerilmesinin oldugu duvar kosullari icin de kullanilabilir. Bu sinir
kosulunda simetrik sinirin karsisina aki gegmedigi kabul edilir. Normal hiz bileseni
sifirdir (konvektif aki yok), bitlin degiskenlerin normal gradyani sifirdir (difizif aki
yok) [23].
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4. HAD ANALizi

Bu bolimde, belirlenen konfigirasyonlar igin hazirlanan ¢dézim aglarinin analizine
yonelik detaylar verilmigtir. Oncelikle konfiglirasyonlar igin test matrisi olusturulmus
ve belirlenen ¢dzim stratejisine gbére analizler tamamlanmigtir. Ayrica ¢6zim

stratejisinin basarisi da yine bu bélimde incelenmigtir.

4.1 Test Matrisi

Test matrisi BS ve W konfigurasyonlarindan olusan temel grup ve BWTS
konfigurasyonundan olusan dogrulama grubu olmak lzere 2 gruba ayriimistir. Bu
gruplar igin farkli Mach sayilari, yuvarlanma acilari ve hiicum agilarinda secilen ugus

kosullari Cizelge 4.1’deki test matrisinde gosterilmektedir.

Cizelge 4.1: HAD test matrisi.

8, | 8 | 8 | & | Mg 0° 45°
0.4 BS-M0.4-P0
BS 0.6 BS-M0.6-P0 BS-MO0.6-P45 o
0.8 BS-M0.8-P0 5
0.4 W-MO0.4-PO g
w 0.6 W-M0.6-PO =
0.8 W-M0.8-P0
0°| 0 | 0| 0° | 04 | BWTS-DO-MO.4-PO
0°| 0 | 0°| 0° | 06 | BWTS-DO-M0.6-P0 | BWTS-DO-MO.6-P45 -§
0° | 5 | 0| 5° | 06 | BWTS-D5-M0.6-P0 o
BWTS £
0° | 10° | 0° | -10° | 0.6 | BWTS-D10-M0.6-PO =
0° | 15° | 0° | -15° | 0.6 | BWTS-D15-M0.6-PO 'y
0| 0° | 0| 0° | 08 | BWTS-D0-M0.8-PO °

Test matrisinde belirtilen analizlerde, BS ve BWTS konfigurasyonlari 0°-15°, W
konfigirasyonu ise 0°-20° hicum agisi aralidinda taranmistir. §,,, kuyruk n’inci
panelinin sapma acisini ifade etmektedir. Kuyruk eksen takimi Sekil 4.1’de

gOsterilmistir.

Bu calismada, temel grup analizlerinden BiM ve EHAM kullanilarak dogrulama

grubunun aerodinamik kuvvet ve moment katsayilari elde edilmesi amaclanmistir.
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Yapilan ¢alismalar dogrulama grubu sonuglari ile karsilastiriimistir. Cizelge 4.2'de

temel grup ve dogrulama grubu arasindaki iligki gosterilmigtir.

4 YUNUSLAMA
X ? y
Negatif Pozitif
sapma aglisi sapma acisi
3

z
Oklar panel hiicum kenarlarinin
yéniuni gostermektedir.

Sekil 4.1: Kuyruk eksen takimi.

Cizelge 4.2: HAD test matrisi temel grup-dogrulama grubu arasindaki iligki.

Temel grup Dogrulama grubu
BS w BWTS

BS-M0.4-P0O W-MO0.4-P0O BWTS-D0-MO0.4-P0O
BWTS-D0-MO0.6-P0O
BWTS-D5-M0.6-P0
W-MO0.6-P0O BWTS-D10-M0.6-P0O
BWTS-D15-M0.6-P0
BS-MO0.6-P45 BWTS-D0-MO0.6-P45
BS-M0.8-P0O W-M0.8-P0O BWTS-D0-MO0.8-P0

BS-MO0.6-P0O

4.2 C6zim Metodu

ikinci bolimde belirtilen sikistirilabilir viskoz akislar icin diizenlenen Navier-Stokes
denklemleri FLUENT ticari yaziimi kullanilarak bu bdlimde belirlenen ugus

kosullarinda ¢ézulmastur.

FLUENT ¢6zim igin basing tabanl (pressure based) ve yogunluk tabanli (density
based) olmak Uzere iki farkh nidmerik metot sunmaktadir. Basing tabanli
algoritmanin genellikle dustk hizli sikistirlamaz akiglar i¢cin yodunluk tabanl
algoritmanin ise yuksek hizli sikistirilabilir akislar i¢cin uygun oldugu dusinilse de
her iki metot da genisletilerek ve yeniden bicimlendirilerek kullanim alanlari

genisletilmistir. Her iki metotta da hiz alani momentum denkleminden elde
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edilmektedir. Yodunluk tabanli algoritmada basing alani hal denkleminden elde
edilirken yogunluk alani icin sUreklilik denklemi kullaniimaktadir. Basing tabanl
algoritmada ise surekliik ve momentum denklemleri manipile edilerek basing
duzeltme denklemi (pressure correction equation) olusturulmakta ve bu denklemin

¢Ozumd ile basing alani elde edilmektedir [23].

Her iki algoritma icin de korunum denklemlerinin integral formu, sonlu hacimler
metodu ile ¢dzllmektedir. Ancak dogrusallastirma yaklasimlari ve ayriklastiriimis
denklemlerin ¢ézimua farkhdir. Yogunluk tabanl algoritmada denklemler akuple
(coupled) olarak ¢ozilirken basing tabanh algoritmada denklemler kismen akuple
ve ayrik (segregated) olarak ¢ozillebilmektedir. Algoritmalarin akis semasi Sekil

4.2'de gosterilmistir.

BASINC TABANLI AYRIK ALGORITMA BASING TABANLI AKUPLE ALGORITMA YOGUNLUK TABANLI ALGORITMA
Sirasi ile;
U-mom, V-mom, W-mom v
SoZUMY Eszamanl olarak; momentum
ve basing tabanli sireklilik
Basing duzeltme denklemlerinin ¢dzuimu

denklemi ¢ozimu Eszamanli olarak;

momentum, sureklilik, enerji
¥ v ve tiir denklemlerinin ¢6zimu
Kitle akisi, basing Kutle akisinin
ve hiz glincellemesi glincellemesi
A 4 v
Enerji, tur, tirbllans ve Enerji, tur, turbllans ve Enerji, tur, tirbllans ve
diger skaler diger skaler diger skaler
denklemlerin ¢6zumui denklemlerin ¢ézumui denklemlerin ¢ozumu

Sekil 4.2: Nimerik ¢dzim algoritmalari [23].

Basing tabanli ayrik algoritma, denklemleri sira ile ¢ézmektedir. Basing tabanl
akuple algoritma, ayrik algoritmadan farkli olarak momentum ve basing¢ tabanli
sureklilik denklemini akuple olarak tek bir adimda ¢ézmektedir. Yogunluk tabanli
algoritma ise turbllans ve diger skaler denklemlerin haricindeki bitlin denklemleri

tek bir adimda ¢ozmektedir.

Basing tabanli ayrik algoritma, disik hizh akislardan yutksek hizli sikistirilabilir

akiglara kadar genis bir akis rejimi icin uygulanabilir. Basing tabanli akuple
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algoritma, ayrik algoritmaya goére ¢ok daha hizli yakinsama &zelligine ve ¢6zim
performansina sahiptir. Ancak momentum ve sureklilik denklemlerini tek adimda
¢6zdugu igin 1.5-2 kat daha fazla bellek ihtiyaci bulunmaktadir. Yogunluk tabanli
akuple algoritma ise hipersonik akislarda, sok etkilesimlerinde ve yanma

problemlerinde oldugu gibi yiksek akuple etkilerde etkin olmaktadir [23].

Bu caligma kapsaminda s6z konusu akis rejimi ve bilgisayar altyapisi dugtnulerek
ndmerik ¢dézim igin basing tabanl akuple algoritma kullaniimistir.

4.2.1 Ayriklagtirma

Kontrol hacim icinde genel skaler tasima denklemleri integral forma dénusturilerek
cOzulmektedir. V kontrol hacim icin, ¢ niceligi tasimasinin zamana baglh korunum
denklemi asagidaki sekildedir (4.1) [23].

—dv+3€ pov - dA = 3@F¢v¢-dj+f SpdV (4.1)
14 14

Denklem (4.1) de belirtilen degiskenler Cizelge 4.3’'de agiklanmistir.

Cizelge 4.3: Denklem (4.1) degiskenleri.

p Yogunluk
v Hiz vektoru
A Yiizey alani vektort

Iy ¢ icin difiizyon katsayisi
Vo ¢ nin gradyani
S Birim hacimde ¢ kaynagi

Denklem (4.1), ¢6zim ag@i icindeki her hicre icin uygulanmaktadir. Sekil 4.3'te
gosterilen iki boyutlu tggen eleman igcin denklem (4.1)'in ayriklastinimasi su
sekildedir (4.2) [23]:

Nfar:es Nfaces

gt‘pdv+ Z P - A = Z [V A7 + SydV (4.2)

Denklem (4.2) de belirtilen degiskenler Cizelge 4.4’'te agiklanmistir. Denklemin lineer

formu asagidaki sekildedir (4.3) .

app = Z anp +b (4.3)

nb
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Cizelge 4.4: Denklem (4.2) degiskenleri.

Ntaces Hucreyi gevreleyen ylzey sayisi
oy f yuzeyi boyunca tasinan ¢ degeri
pFUrA; Yiizey boyunca kiitle akisi
A7 f ylzeyinin alani
Vor ¢ nin f yuzeyindeki gradyani
|4 Hucre hacmi

Alt indis nb komsu hlicreyi, ap ve a,,;, lineerlestiriimis katsayilari ifade etmektedir.

Sekil 4.3: Ayriklastirma igin kullanilan kontrol hacim [23].

¢ niceliginin de ¢, ve c; olarak gdsterilen hicre merkezlerindeki skaler degerleri
bilinmektedir. Tasinim terimleri i¢in denklem (4.2) de belirtilen ¢, degerine ihtiyag
vardir. Bu degerler hlcre merkez noktalarindan interpole edilmektedir. Bu islem

birinci ve ikinci dereceden yukari akis (upwind) semasi ile yapilabilmektedir.

Birinci derece hassasiyette, hiicre yuzeyleri (zerindeki nicelikler, herhangi bir
degiskenin hucre merkezi degerinin o hiucre uzerindeki her nokta igin gecerli oldugu
kabul edilerek belirlenir (4.4) [28].

br=¢ (4.4)
ikinci derece hassasiyette ise yaklasim su sekildedir (4.5):
¢pr=0p+Vep-7 (4.5)

Denklem (4.5) de belirtilen 7 yukari akis hiicresi merkezinden yilizey merkezine olan
yer degistirme vektéridir. V¢ ise Green-Gauss teoremi tarafindan su sekilde
tanimlanmaktadir (4.6) [23]:

I ——
Vo = ;Z brés (4.6)
f

Dugum tabanl gradyan belirlemede ¢_f yuzeye ait dugumlerin degerlerinin aritmetik

ortalamasidir.

39



Denklem (4.2) de belirtilen Z—f terimi zamandan bagimsiz analizler icin ihmal

edilmektedir. Zamana bagl analizler ise diferansiyel denklem igindeki her terimin At

zaman adimindaki integrasyonunu icermektedir (4.7).

0
e F(¢) 4.7)

Zaman turevi geriye donuk farklar kullanilarak ayriklastirilirsa, ikinci dereceden

ayriklastirma su sekilde olacaktir (4.8) [23].

3¢)n+1 _ 4¢TL + (pn—l
2At

= F(¢) (4.8)

4.2.2 Co6zUm stratejisi

Flze konfiglirasyonlarina ait ¢6zUm aglarn test matrisinde belirlenen ugus
kosullarinda ikinci bdlimde belirtilen akis denklemleri kullanilarak ¢dzilmustar.
Cozumler her konfigirasyon icin iki adimdan olusmaktadir. ilk olarak 0° hiicum
acisinda zamandan bagimsiz (steady) analizler yapiimistir. ikinci kisimda ise 0° den
baslayarak BS ve BWTS konfigurasyonlari icin 15° ye kadar W konfiglirasyonu igin
20° ye kadar sabit acgisal hizda zamana bagh (unsteady) analizler yapilarak
konfiglrasyonlara ait veri-tabanlari olusturulmustur. Her iki analiz icin de benzer

¢6zUm metodu kullaniimigtir.

Zamandan bagimsiz analizlerde oncelikle iyi bir baslangi¢ degeri verebilmek igin
¢6zum hdcrelerini dort adimda birlestirerek seyrek hicrelerden olugan surtinmesiz
akis analizi yapiimistir (Full Multigrid Initialization). Baslangi¢ tahminleri ile birinci
derece yukari akis (upwind) ayriklastirma metodu kullanilarak 50 iterasyon ikinci
derece yukari akis ayriklastirma metodu kullanilarak 2450 iterasyon ile analizler
tamamlanmigtir. Ornek olarak BWTS-D0-MO0.6-P0O zamandan bagimsiz analizinin

artiklarini (residuals) gosteren grafik Sekil 4.4'te verilmigtir.

Artik grafigi incelendiginde her bir degiskenin belirli bir degere yakinsadigi
goérilmektedir. Ayni analizin eksenel kuvvet katsayisinin ve normal kuvvet
katsayisinin her iterasyondaki degeri Sekil 4.5 ve S$ekil 4.6’daki grafikte

gorulmektedir.

Eksenel kuvvet katsayisi 1000 iterasyonda yakinsamistir. Ancak normal kuvvet
katsayisinin yakinsamasi igin 1000 iterasyona daha ihtiya¢ duyulmustur. Normal
kuvvet katsayisi beklendigi gibi O degerine yakinsamistir. Zamandan bagimsiz
analizlerden elde edilen sonuglar zamana bagl analizlerin t=0 anindaki degerleri

olarak kullaniimistir.
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Sekil 4.4: BWTS-D0-MO0.6-P0 zamandan badimsiz analizinin artilari.
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Sekil 4.5: BWTS-D0-MO0.6-P0 zamandan bagimsiz analizinin iterasyon
sayisina gore eksenel kuvvet katsayisi degisimi.
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Sekil 4.6: BWTS-D0-MO0.6-P0 zamandan bagimsiz analizinin iterasyon
sayisina gore normal kuvvet katsayisi degisimi.
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Bu andan itibaren sabit agisal hizda 15° hicum agisina kadar analizler yapilmistir.

Zamana bagl analizlere ait gozum bilgileri Cizelge 4.5’'te verilmistir.

Cizelge 4.5: Zamana bagli analizlerin ¢ézium bilgileri.

Acisal hiz 2.5°/sn
Zaman adimi sayisli 600 (BS ve BWTS), 800 (W)
Adim genigligi 0.01 sn
Her zaman adimindaki iterasyon sayisi 25

Belirlenen ¢6zum stratejisi test matrisinde bulunan biitiin analizler igin uygulanmistir.
Boylelikle bitin konfiglrasyonlara ait aerodinamik kuvvet ve moment katsayilarini

iceren veri-tabanlari elde edilmistir.
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5. ANALIZ SONUGLARI

Cizelge 4.1'de belirlenen test matrisi kapsaminda HAD analizleri tamamlanmistir.
BS ve W konfigurasyonlari icin elde edilen sonuglar kullanilarak BWTS
konfigiirasyonu igin aerodinamik performans tahmini yapilmistir. HAD-BIM yéntemi
ile yapilan tahminler tim-konfiglrasyon icin gerceklestirlen HAD sonugclari ve hizli
kestirim araglarindan biri olan MD tahminleri ile karsilastiriimistir. Karsilastirmalarda,
farkl ugus kosullari icin aerodinamik kuvvet ve moment katsayilarinin (C,, Cy ve C,,)
hiicum agisina gére degisimi incelenmistir. Oncelikle tek bir ugus kosulu ve hiicum
acisi icin elde edilen HAD sonuglari kullanilarak uygulanan HAD-BIM yéntemi
aciklanmistir. Bu yontem, sonrasinda tum ugus kosullari ve hicum agilari igin

uygulanmistir.

5.1 HAD-BIM Uygulamasi

HAD-BIM uygulamasi igin segilen érnek ugus kosulu ve hiicum agcisi Cizelge 5.1'de
gosterilmektedir.

Cizelge 5.1: Ornek ugus kosulu ve hiicum agisi.

M ) 0] a
06| 0° | 0° | 8°

Belirlenen ugus kosuluna gére BS-MO0.6-PO0 sonuglari Cizelge 5.2’de yer almaktadir.

Cizelge 5.2: 8° Hiucum agisinda BS-M0.6-PO0 sonuglari.

Cap Cng Cnp
0.3660 | 0.3981 | -0.9591

W-MO0.6-P0O sonuglari ise Sekil 5.1, Sekil 5.2 ve Sekil 5.3'deki grafiklerde yer

almaktadir.

Grafiklerde duz c¢izgi W-MO0.6-PO veri tabanini gostermektedir. Bu veri tabani
tzerinde kanat panellerinin (Wn) ve kuyruk panellerinin (Tn) BiM ve EHAM
yontemleri ile hesaplanan esdeder hicum agilari ve bu acilardaki HAD ile

hesaplanan aerodinamik katsayilari gosterilmisgtir.
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Sekil 5.1: W-MO0.6-P0 Eksenel kuvvet katsayisi sonuclari.
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Sekil 5.2: W-M0.6-P0O Normal kuvvet katsayisi sonuglari.
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Sekil 5.3: W-M0.6-P0 Yunuslama momenti katsayisi sonugclari.
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Katsayilar igin Sekil 2.1’deki eksen takimi kullaniimistir. Referans alan govde kesit
alani ve referans uzunluk gévde ¢api segilmistir. Moment katsayisi hiicum kenarina
gore hesaplanmigtir. Ancak tum-konfiglirasyon icin kanat ve kuyruk momentleri

burun ug¢ noktasina tagsinmistir.

Sekil 3.2'deki kanat ve kuyruk panellerinin yerlesimi géz éniine alinarak Denklem
(2.19), (2.20) ve (2.21) deki kanat ve kuyruk katsayilari asagidaki sekilde
hesaplanmaktadir (5.1-3).

CNwlaqu = Cy,,, €0s(90) + Cy,,, cos(45) + Cy,,, cos(0) + Cy,,, cos(315)

+ Cy,y, €0S(270) + Cy,,, c05(225) + Cy,,,, cos(180) + Cy,,, cos(135) (1)
Cn = Cpyy, €08(90) + Cpy,, cOS(45) + Cpyy,, €0s(0) + Cppy,,, cOS(315)
+C cos(270) + Cp,,, c0s(225) + Cpy,,, c05(180) + Cpy,,, cos(135) (5.2)

Mmws

wleqy,

CAWlaqu = Cawy T Cap T Cays + Cmyyy + Cayyg + Cayyo + Cayy + Cayy (5.3)

Yine Denklem (2.19), (2.20) ve (2.21) deki etkilegim faktorleri 6rnek ugus kosulu igin

Cizelge 5.3’te verilmektedir.

Cizelge 5.3: Ornek ugus kosulundaki etkilesim faktorleri.

Keew) | Kwwy | Xevswy | Koy | Kwery | Xeppen
0.4063 1.3079 5.9385 0.2641 1.3079 9.1165

Yukarida HAD-BIM ydntemi ile érnek ucus kosulu igin hesaplanan degiskenler
Denklem (2.19), (2.20) ve (2.21) de yerlerine konularak tim-konfiglrasyon igin
aerodinamik katsayilar elde edilmektedir. BWTS konfiglrasyonu igin érnek ucgus
kosulunda MD tahmini, HAD-BIM tahmini ve HAD analizi (BWTS-D0-M0.6-P0)
Cizelge 5.4’te verilmektedir.

Cizelge 5.4: Ornek ugus kosulunda BWTS konfiglirasyonu sonuglari.

CABWT Cn BWT CmB wT

MD 0.3668 | 3.2285 | -19.1275

HAD-BIM | 0.4472 | 2.5499 | -15.0167

HAD 0.4783 | 2.0778 | -12.0431

HAD-BIM yéntemi MD’den farkli olarak slot etkisini modelleyebilmistir. Ayrica kanat-
veri tabani HAD ile Uretildigi igin dogrulugu daha yiiksektir. Dolayisi ile HAD-BIM
yontemi kullanilarak, dogrulama grubundan BWTS-D0-MO0.6-PO sonucuna daha
yakin deg@erler elde edilmistir. Slotun etkisini daha iyi gorebilmek icin BWTS-DO-
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MO0.6-P0O slotsuz HAD analizi gergeklestiriimistir. Sekil 5.4’deki resimde 8° hlicum

acisinda her iki analize ait flze Uzerindeki esdeger basing ylzeyleri verilmigtir.

A QQ

STATIK BASINC (Pa)
1.20¢+0S
1.08e+05
9.50c+04
8.25¢+4

700e+04

Sekil 5.4: Ornek ugus kosulunda slotlu ve slotsuz fiize esdeger basing yiizeyleri.

Slot i¢ ylzeylerinde gérilen ylksek basing alanlari slotlu flze igin eksenel kuvvette
artisa sebep olmaktadir. Ayrica slotlu fuze igin tasiyici yuzeylerin gévdeye yakin
bdlgelerinde basincin arttigi gorilmektedir. Bu da slotlu fizenin tagima kaybetmesini
dolayisi ile normal kuvvetinin azalmasini agiklamaktadir. Bu etkiyi daha iyi
gobrebilmek icin resimde de siyah cizgi ile belirtilen dérdinct kuyrugun Z=0.09 m
kesitindeki C,, dagilimlari gikariimigtir. Sekil 5.5'deki grafikte gortldigu gibi slotlu
flze kuyrugunun Ust ylzey basinci 6nemli oranda dusmustir. Bu durumun nedenini
gorebilmek icin s6z konusu bdlgede Sekil 5.6’de gosterilen akis gizgileri

olusturulmustur.
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Sekil 5.5: 4. Kuyrugun Z=0.09 m kesitindeki C,, dagilimi.

== MACH SAYISI

Es00c-01
6,000 |
400201
2.00e-01
0.00e-+00, 2

Sekil 5.6: Kuyruk bélgesi akis cizgileri.

Akis cizgileri incelendiginde kuyruk slotu icindeki diguk hizli havanin slotlardan
¢ikarak kuyruk Gzerindeki akis hizini etkiledigi ve ylzey basincinda artisa sebep
oldugu gorulmektedir. Ayrica Sekil 5.7’deki esdeger hiz yuzeyleri incelendiginde slot
ic bolgesinde hizin 0 degerine kadar dustigu ve kanat slotundan cgikan akigin

kuyruk kok bolgelerini etkiledigi gorulmektedir.

HIZ (m/s)

2.600¢+02 | '

1.950c 102 ' — h‘ .

1.300¢+02 \ -=b
e N S =

0.000¢+00 ! ]

Sekil 5.7: Slot ici esdeger hiz yuzeyleri.
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5.2 Test Matrisi igin Analiz Sonuglar

Bu boélimde ayrintilari verilen HAD-BIM uygulamasi, Cizelge 4.1'deki tim test
matrisi igin uygulanmistir. Analizlerden elde edilen aerodinamik katsayi-hlicum agisi

iliskisinin, sabit ¢ ve sabit § de, M ye gore degisimi; sabit M ve sabit § de, ¢ ye goére

degisimi; sabit ¢ ve sabit M de, § ya gore degisimi incelenmistir.

5.2.1 Analiz sonuglarinin Mach sayisina gore degigimi

Mach sayisinin etkisini gérebilmek icin test matrisinde ¢=0° ve §=0° icin farkli Mach
sayllarinda yapilan analizler incelenmistir. Bu kapsamda temel gruptan BS ve W
analizlerinden HAD-BIM yontemi ile BWTS katsayilari elde edilmistir. Elde edilen
sonuclar dogrulama grubundaki analizler ile ve MD tahminleri ile karsilastiriimistir.

Bu baslk altinda temel grup ve dogrulama grubu arasindaki iliski Cizelge 5.5’te

verilmistir.

Cizelge 5.5: Mach sayisi etkisi i¢in kullanilan gruplar.

Temel grup Dogrulama grubu

BS w BWTS
BS-MO0.4-P0O W-MO0.4-P0O BWTS-D0-MO0.4-P0O
BS-M0.6-P0O W-M0.6-P0O BWTS-D0-MO0.6-P0O
BS-M0.8-P0O W-M0.8-P0O BWTS-D0-MO0.8-P0O

M=0.8, ¢=0° ve §=0° icin sonuglar Sekil 5.8, Sekil 5.9 ve Sekil 5.10’da gosterilmistir.

0,9

0,8
0,7

0,6

0,5 r'ﬂf’r}

<
O 0,4
0,3

0,2

® MD
O HAD-BIM |

0,1

BWTS-D0-M0.8-PO |

0,0

8
a (%)

10 12 14 16

Sekil 5.8: M=0.8 i¢in eksenel kuvvet katsayisinin hiicum agisina gore degisimi.
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Sekil 5.9: M=0.8 icin normal kuvvet katsayisinin hicum agisina gore degisimi.
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Sekil 5.10: M=0.8 i¢in yunuslama momenti katsayisinin hiicum
agisina gore degisimi.
MD’nin kullandigi yéntemlerde slot modellenememis ve goévde eksenel simetrik
kabul edilmistir. Ancak, gdévde Uzerindeki slotlarin, fize elemanlari Gzerindeki basing
dagilimini ve aerodinamik kuvvetleri 6zellikle yiksek hicum agilarinda degistirdigi
tespit edilmistir. HAD-BIM yéntemi ile bu etki tahminlere dahil edilmis ve M=0.8 de,
eksenel kuvvet katsayisi icin %25e, normal kuvvet katsayisi igin %40'a ve

yunuslama momenti katsayisi i¢in %50’ye kadar iyilesme saglanmistir.

M=0.4 ve M=0.6 igin de benzer egilimler elde edilmistir. Mach sayisi degisiminin
etkisini gorebilmek icin her iki yontemle elde edilen katsayilarin tim-konfigtrasyon
HAD analizleri (BWTS) sonugclarina gore % olarak farki Sekil 5.11, Sekil 5.12 ve
Sekil 5.13'teki grafiklerde verilmektedir.
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Sekil 5.11: Eksenel kuvvet katsayisi farkinin hiicum agisina
gore degisimi (¢p=0° ve §=0°)
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Sekil 5.12: Normal kuvvet katsayisi farkinin hicum agisina
gore degisimi (¢=0° ve §=0°).
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Sekil 5.13: Yunuslama momenti katsayisi farkinin hicum agisina

gore degisimi (¢p=0° ve §=0°)
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MD icin eksenel kuvvet katsayisi % farki Mach sayisi arttikca negatif yonde
Otelenmektedir ve duzensiz olarak Mach sayisi degisimi ile negatif veya pozitif
yonde farklliklar gostermektedir. Ayrica hicum agisi artigi ile % farkin arttigi
gorilmektedir. HAD-BIM yéntemi igin ise bitiin Mach sayilarinda % farkin benzer

davranig gosterdigi ve hiicum agisi artigi ile 0’a yaklastigi gérilmektedir.

Normal kuvvet ve yunuslama momenti katsayilari icin MD tahminlerinin Mach sayisi
arttikca BWTS sonuglarindan uzaklastigi gorilmektedir. Bu fark M=0.8 icin 2 kata
varmaktadir. HAD-BIM ydnteminde eksenel kuvvet katsayisina benzer olarak bitin
Mach sayilarinda benzer davranig gostermekte ve hicum acisi arttikgca % fark O’a
yaklagsmaktadir. Diguk hiacum acilarinda % fark gorece yuksek olsa da bu durum
disik  hicum acilarindaki  katsayr  deg@erlerinin  klglk  olmasindan

kaynaklanmaktadir.

5.2.2 Analiz sonuglarinin yuvarlanma agisina gore degigimi

Yuvarlanma agisinin etkisini gérebilmek igin test matrisinde M=0.6 ve §=0° de farkli
yuvarlanma agcilarinda yapilan analizler incelenmistir. Sonuglar kontrol grubundaki
analizler ile ve MD tahminleri ile karsilastiriimistir. Bu baslik altinda temel grup ve
dogrulama grubu arasindaki iliski Cizelge 5.6’da verilmigtir. M=0.6, ¢=45° ve §=0°
icin sonuclar Sekil 5.14, Sekil 5.15 Sekil 5.16’'da verilmistir.

Cizelge 5.6: Yuvarlanma agisi etkisi igin kullanilan gruplar.

Temel grup Dogrulama grubu
BS W BWTS
BS-MO0.6-P0 BWTS-D0-MO0.6-P0
BS-MO0.6-P45 W-M0.6-PO BWTS-D0-MO0.6-P45
0,7
0,6 —
y (@)
5 0 ©
04 ¢ o 0O
<’UUUUOOU‘Q.0.0.0.
00,3
0,2 ® MD
01 O HAD-BIM i
e B\\/TS-D0-MO0.6-P45
0,0 : : :
0 2 4 6 8 10 12 14 16
a (%)

Sekil 5.14: $=45° icin eksenel kuvvet katsayisinin hicum agisina gére degisimi.
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Sekil 5.15: ¢$=45° icin normal kuvvet katsayisinin hicum
acisina gore degisimi.
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Sekil 5.16: ¢$p=45° i¢in yunuslama momenti katsayisinin
hdcum agisina gore degisimi.
¢ =0° kosuluna benzer olarak HAD-BIM yontemi MD ye gére ¢ok daha yakin
tahminlerde bulunmustur. ¢=45° de eksenel kuvvet katsayisi icin %40’a, normal
kuvvet katsayisi icin %30’a ve yunuslama momenti katsayisi icin %30’a kadar
iyilesme saglanmistir.  Ancak yuvarlanma acgisinin  45° olmasi  kuyruk

konfiglirasyonunu “+” konumdan “x” konumuna getirmektedir. Dolayisi ile akis
kuyruk slotlarina higbir kosulda dik gelmemektedir. Bu durum kuyruk slotlarinin
aerodinamik kuvvetlere etkisini azaltmasini saglamigtir. Yuvarlanma agisi
degisiminin etkisini goérebilmek icin her iki yéntemle elde edilen katsayilarin BWTS
sonuglarina gore % olarak farki Sekil 5.17, Sekil 5.18 ve Sekil 5.19’daki grafiklerde

verilmistir.
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Sekil 5.17: Eksenel kuvvet katsayisi farkinin hiicum agisina
gore degisimi (M=0.6 ve §=0°).
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Sekil 5.18: Normal kuvvet katsayisi farkinin hicum agisina
gore degisimi (M=0.6 ve §=0°).
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Sekil 5.19: Yunuslama momenti katsayisi farkinin hicum agisina

gore degisimi (M=0.6 ve §=0°).
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Grafikler incelendiginde MD tahminlerinin yuvarlanma acgisina gore onemli 6lgude
degismedigi dusunulse de ¢=45° de tahminlerin BWTS sonugclarina kiguk farkla
daha yakin oldugu goérilmektedir. Kanat ve kanat slotlari, kuyruk ve kuyruk slotlarina
gbre sayica iki kat fazladir. Ayrica ¢ =45° de kanat konfiglrasyonu
degismemektedir. Bu nedenle “x” konfigirasyonun pozitif etkisi net olarak
gorulememektedir Buna ragmen, akisin slotlara dik gelmedigi konfigtrasyonlar icgin
slot etkisinin azalacadi degerlendiriimektedir. MD nin yuvarlanma agisina gore
tahminleri Mach degisimine goére olan tahminlerden daha tutarli olsa da BWTS
sonuclarindan %50 mertebelerinde uzak kalmaktadir. HAD-BIM yéntemi ise
yuvarlanma agisi degisim igin de tutarli olmakla beraber 6zellikle yiksek hiicum

acilarinda %0’a yaklasan tahminler vermektedir.

5.2.3 Analiz sonuglarinin kontrol ylizeyi sapma agisina gore degisimi

Calismalarda kullanilan jenerik flize kuyruk kontrolli olarak tasarlanmistir. Kontrol
yuzeyi etkisini inceleyebilmek igin ikinci ve doérdinci kuyruga sapma agcilar (irtifa
kuyrugu acisi) verilerek yunuslama duzlemindeki performansi degerlendirilmistir.
Sapma agisinin etkisini gdrebilmek icin test matrisinde M=0.6 ve ¢=0° de farkli
kontrol ylzeyi sapma acilarinda yapilan analizler incelenmistir. Sonuglar dogrulama
grubundaki analizler ile ve MD tahminleri ile karsilastiriimistir. Bu kapsamda temel

grup ve dogrulama grubu arasindaki iligki Cizelge 5.7’de verilmistir.

Cizelge 5.7: Kontrol ylzeyi sapma acisi etkisi icin kullanilan gruplar.

Temel grup Dogrulama grubu
BS W BWTS
BWTS-D0-MO0.6-P0
BWTS-D5-MO0.6-P0O
BWTS-D10-M0.6-P0O
BWTS-D15-M0.6-P0

BS-M0.6-PO | W-MO0.6-PO

M=0.6, $=0° ve §=15° icin sonuclar Sekil 5.20, Sekil 5.21 ve Sekil 5.22'deki

grafiklerde gosterilmistir.

Kuyruktaki sapma agisi, beraberinde kuyruk tasimasinin indukledigi surikleme
kuvvetini dogurmakta ve eksenel kuvvet katsayisinin artigina sebep olmaktadir. Bu
artisla beraber MD tahminleri 0° sapma acisina gére BWTS sonuclarina daha
yakindir. Ancak normal kuvvet ve yunuslama momenti katsayilari sapma acili
konfigirasyonlar icin de BWTS sonuglarindan %50 mertebelerine kadar
uzaklagsmaktadir. HAD-BIM yéntemi ise normal kuvvet ve yunuslama momenti

katsayisi icin BWTS sonuglarina %2’ye kadar yakin tahminler vermekle birlikte
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disuk hicum acilarinda da 0° sapma acili konfiglirasyona gére tahmin kabiliyeti
artmistir. Kontrol ylzeyi sapma agisi degisiminin etkisini gdérebilmek i¢in her ikKi
yontemle elde edilen katsayilarin BWTS sonuglarina gére % olarak farki Sekil 5.23,
Sekil 5.24 ve Sekil 5.25'teki grafiklerde verilmigtir.
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Sekil 5.20: §=15° i¢in eksenel kuvvet katsayisinin hicum agisina gére degisimi.
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Sekil 5.21: §=15° i¢cin normal kuvvet katsayisinin hicum agisina gére degisimi.

Eksenel kuvvet katsayisi igcin MD tahminlerinde sapma agisinin artigi ile beraber
iyilesme oldugu acik olarak gortilmektedir. Ote yandan normal kuvvet ve yunuslama
momenti katsayilari igin ise BWTS sonuglarina gére % 50 mertebelerinde uzak
tahminler vermesine ragmen sapma agcisi degisiminden ©Onemli mertebede
etkilenmedigi sdylenebilir. HAD-BIM yontemi ise 6zellikle normal kuvvet ve
yunuslama momenti katsayilari igin BWTS sonuclarina ¢gok daha yakin tahminler
vermigtir. Ayrica sapma agisinin artisi ile beraber digsuk hicum agilarindaki basari

oraninda da énemli bir artig gostermigtir.
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Sekil 5.22: §=15° igin yunuslama momenti katsayisinin
hlicum agisina gore degisimi.
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Sekil 5.23: Eksenel kuvvet katsayisi farkinin hiicum agisina
gore degisimi (M=0.6 ve ¢$=0°)
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Sekil 5.24: Normal kuvvet katsayisi farkinin hicum agisina
gore degisimi (M=0.6 ve ¢=0°)
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Sekil 5.25: Yunuslama momenti katsayisi farkinin hicum agisina
gore degisimi (M=0.6 ve ¢=0°)

5.3 Analiz Sonuglarinin Degerlendirilmesi

Bu calisma kapsaminda bir diger tartisma konusu da HAD-BIM ydnteminin tim
konfigirasyon HAD analizlerinden ne kadar ucuz olabilecegidir. Bu amacla 24
paralel islemci kullanilarak HAD-BIM yénteminde yapilan HAD analizlerinin sureleri
ve yine ayni iglemci gucu ile tim-konfigirasyon HAD analizlerinin sureleri Cizelge

5.8'de karsilastiriimistir.

Tdm konfiglirasyon icin n sayida Mach sayisi, yuvarlanma agisi, irtifa kuyrugu agisi
(8,), istikamet kuyrugu acisi (6,) ve yuvarlanma kuyrugu agisindan (3,) olusan veri-
tabanin Uretilmesi igin gereken analiz sayisi ise Cizelge 5.9'da g0sterilmistir. Cizelge
5.8 ve Cizelge 5.9 birlestirilirse s6z konusu veri-tabaninin 240 islemcili sUper
bilgisayar ile Uretilmesi igin gereken slUre n sayisina bagh olarak Sekil 5.26'daki
grafikte gosterilmektedir. Grafik incelendiginde n=15 (10125 seyir kosulu) i¢in veri-
tabani HAD-BIM ydéntemi ile 15 giinde iretilebiliyorken, HAD ile bu veri-tabani igin 3

yillik analiz suresi gerekmektedir.

Cizelge 5.8: Konfigurasyonlara ait analiz sureleri.

HAD-BIM HAD
BS w BWTS

Zamandan bagimsiz analizler (saat) 1.16 0.28 3.81
Zamana bagh analizler (saat) 14.65 2.99 24.27
Toplam (saat) 15.81 3.27 28.08
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Cizelge 5.9: Tum-konfiglrasyon veri-tabani igin gerekli analiz sayisi

Mach ¢ [ [ 5, |Toplam
HAD-BIM n(n+1)
W n 1 1 1 1
HAD BWTS n n n n ; a?
1,E+05 3
; TR 4
1,E+04 5 o PR L s
] . ¢ 2 2 ¢
1,E+03 4 +*
] 2
; 5 °®
= 1,E+02 1 & hd ..‘.‘... ,,,,,,,,,,,,,
o 3 0o0®
] L ° o ®
1E+01 4 @ ¢
E o
1 ¢e *HAD
LE+00 3¢ ®HAD-BIM
1,E-01
0 5 i1y 15 20

Sekil 5.26: Parametrelerin sayisina goére analiz suresi.
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6. SONUGLAR VE DEGERLENDIRMELER

Slotlu  roket/fliize sistemlerinin  aerodinamik  performansinin  tahmini igin
kullanilabilecek bir hizli  kestirim araci bulunmamaktadir. Bu calismada
konvansiyonel roket/fiize aerodinamik performansinin tahmininde kullanilan
metotlarin slotlu roket/fiize aerodinamik performansinin belirlenmesinde de
kullanilabilinmesi icin yapilan iyilestirme calismalari yer almaktadir. Bu kapsamda
konvansiyonel roket/fiize icin kullanilan BIM ve EHAM yéntemleri, HAD
analizlerinden elde edilen veri-tabanlari ile beslenerek HAD-BIM ydéntemi

gelistirilmistir.

Yapilan analizler sonucunda konvansiyonel roket/fiize icin gelistirilen hizli kestirim
araclarindan biri olan MD nin slotlu roket/flize aerodinamik performansinin
tahmininde yetersiz kaldidi, tum-konfigirasyon HAD sonuglarina ortalama %50
mertebesinde uzak sonuglar verdigi gérilmistir. Diger tarafta HAD-BIM yénteminin
ise basarih tahminlerde bulundugu ve Ozellikle yiksek hicum agilarinda tim-
konfiglirasyon sonuglarina gére %10’un altinda sonugclar verdigi goéralmustir. Elde
edilen sonuclara gére HAD-BIM yénteminin slotlu roket/fiizelerin tiim-konfigiirasyon

veri-tabani Uretiminde kullanilabilecegi dederlendiriimektedir.

Sonug olarak HAD-BIM yéntemi yiksek basariml siiper bilgisayarlar yardimi ile
slotlu roket/fizeler igin makul strelerde HAD sonuglarina yakin mertebelerde
tahminler verebilmektedir. Bu nedenle HAD-BIM yénteminin slotlu roket/fiizelerin
tasarrm  agsamasinda ve  veri-tabani  Uretiminde  kullanilabilir  oldugu

degerlendirilmektedir.

Gelecek dénem c¢alismalari kapsaminda benzer yontemin konvansiyonel roket/flize
sistemlerinden uzak tasarimlar igin de uygulanabilir hale getiriimesi planlanmaktadir.
Ayrica farkl slot geometrilerine sahip gévdelerin aerodinamik performans tahminleri

yapilarak slot tasarim c¢alismalari yapilabilecektir.
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