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Ow;;—Bn  salimad, kool yizeylri ve arka ghvde

amik  etl ANSYS FLUENT kodu
hesnpl:m:l\ olarak incelenmistir. Calismada cksenel
simetri gz dniine alinarak ses alt, ses ve ses iistii olmak iizere ii¢
ayn rejimde ve ii¢ farkh toplam jet basmcinda analizler
gergeklestirimistir. Calismada ~ kullamlan yontem ve _diger
plumelrelerm gecerliligi NASA TP-1953 liiledeki akus i

stir. Elde edilen sayisal bulgular grafikler iizerinde
my.; lamals olarak gdsterilmistir.

Anahtar Kelimeler — Arka Givde Siiriiklemesi, Hesaplamalt
Akaskanlar Dinamigi (HAD), Simetrik Liile .Lille Basing Orant

Abstract— Tn this study, aerodynamic effects on_control
surfaces and rear bodies were examined computationally using
ANSYS FLUENT code, moreover, analysis was performed in
three different regimens and three different total jet pressures,
sub-sound, sound, and over-sound, taking into account axial
symmetry. The validity of the methods and other parameters
used in the study was tested for flow in NASA TP -1953 nozzle.
The numerical findings obtained are shown as comparable on the
graphs.

Keywords — Afterbody drag, Compuational Fluid Dynamics
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1.PROBLEMIN TANIMI

Ugagn kuyruk bolimii empenaj olarak isimlendirilir. Bir
ugagin kuyruk boliimi; irtifa dimeni, istikamet dimeni
kumanda  yiizeyleri ve stabilizatorlerden olugur. Kontrol
yiizeylerinin gorevi ugagin agirlik merkezi ile acrodinamik
merkezinin farkli - konumlarda  olmasindan  kaynaklanan
moment farklarni dengelemesidir.  Kuyruk takimi ugagin
boylamasina ve sapma dengelerini saglar. Yatay stabilizator
yunuslama  kararligini,  dike zator (fin) s
uzunlamasina sapma kararhhgni saglar. Stabil bir ugus igin
kontrol yiizeylerinin iki 71t yizeyinde simetrik bir basing
dagalminin olmasi gereklidir. Ugaklarda istenen hareketin
saglanmasi ise karsihkli taraflardaki kontrol yizeylerinde
basing simetrisinin bozulmas ile saglanr.

Tablo 1 LULE GEOMETRIK OLCULER

AJAC AAn | AdAn Adn L/dw
30 0250 0.750 030 0286

Lo/dn 0 5 Vdm B

0.779 235 1318 0.979 382

Sekil 2. Roket Geometisi

AHESAPLAMA BOLGESI VE COZUM AGT

Hesaplama_siiresinden tasarruf elde edebilmek igin akism
simetrik oldugu goz oniinde bulundurularak ~Solidworks
programinda V¢ liik negatif hacim olusturulmustur.

Silindir seklinde olusturulan  negatif hacmin api roketin
‘maksimum gapimin bes katt olacak sekilde segilmistir. Roketin
Gniindeki uzunluk roketin gapmn 10 kati olacak sekilde
almmistr. iz bolgesi  uzunlugu akisin  gelisimini
gozlemleyebilmek igin lile maksimum gapimin 20 kati olacak
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Bu galismada yatay ve dikey stabilizatorlerin havacilikta
yaygin kullamilan yiiksek giig ve itki iireten jet motorlannin
olusturdugu yiiksek hiz ve sicakliktaki akisin siiriiklemeye ve
basing dagahimina etkileri incelenmistir. Ses alti, ses ve ses
iistil kosullarda liile igerisindeki toplam basinein serbest akis
bolgesindeki statik basinca olan oranna gore NPR (1.3.6)
sayisal inceleme yapilmistir
ILYONTEM

Literatiir taranmus ve arka govde igin basing dagihmmn ve
siiriikleme  etkisinin incelendigi tek jet konfigirasyonlu
deneysel ve simiilasyon galismalani belirlenmistir. Gegerlilik
testi igin  Amerikan Havacilk ve Uzay Dairesi (NASA)
tarafindan  yapilmis *Experimental  and  Analytical
Investigation "of Axisymmatri  Supersonic Cruise Nozzle
Geometry at Mach Numbers From 0.60 to 1.3071] deneysel
ve sayial calimadaki NASA-TP 1953 Tip-2 lile
geometrisinin  segilmistir. Gegerlilik testi ile farkhi ugus
rejimlerindeki simiilasyon sonuglarinin deneysel sonuglar ile
uyusmasi ve ag bagimsizlik galismast ile optimum gozim a1
eleman sayisinin kararlastiimasi esas alinmistir.
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Sekil 1. Litle geometrisi

denklem (4) toplam sinir tabaka kalinhigini, denklem (5) ise
toplam katman sayisini ifade etmektedir. Ik katman kalinhg
1.66E-06 olarak hesaplannustir. Katman sayisi 42, artis orant
ise 1.2°dir.
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Sekil 3 Sinir Tabaka Denklemleri

C. SAYISAL COZUM VE AG BAGIMSIZLIK CALISMASI
Sayisal analizler ANSYS-FLUENT programinda yapilmistir.
Serbest akis bolgesi basing-uzak-alan (pressure-far-field) ve
qikig bolgesi igin pressure-outlet simr kosulu tammlanmistir.
Jet girisi igin kitlesel debi (mass-flow-inlet) simr kosulu
uygun gérilmistir. Similasyonlarda_aasin_daimi  oldugu
varsayilmis ve zaman bagimsiz 6ziim alinmustir.

Enerji  denklemi  agikur.  Siireklilik ve  momentum
denklemlerini s zamanli gozen Coupled semast segilmisti.

sekildedir. Jet cikisinda ve roketin arka
siklastnlmis ¢ozim ag elemanlan ile jet cikisinda olusan
Mach disklerinin ve roket yiizeyindeki _cgik ~soklarn

Liile capimin
50 kat kadar geriye uzanan bir hacim(domain) yeterli
rilmiitir.

Gziim ag ANSYS Meshing programinda tetrahedral
elemanlar ile olusturulmustur. iz bolgesinde 20 kat yogun bir
ag yapist olusturulmustur.

Coziimiin dogrulugu isin olusturulan a yapisinin Kalitesinin
belirli sinirlar dahilinde olmas Maksimum

Biitiin ugus akis ve hava ideal
azdir. Basng temelli goziicii segilmistir. Viskozitenin
sicaklikla degisimi gz onine alnarak  viskozite igin
Sutherland three coefficient yontemi segilmistir. 2 Denklemli
yaygm kullanilan tiirbilans modeli olan k- o SSTnin simir
tabakay: gozme konusundaki basaril yaklasimi ve serbest akis
bolgesinde k-¢ RNG ozelliklerini kullanarak giris serbest akis
bolgesindeki tirbiilans ozelliklerine ait hassasiyeti ortadan
kaldirmasi nedeniyle genis yelpazedeki akislar igin kabul
edilebilir dogrulukta sonuglar verdigi bilinmektedir 2]
G denemeler ~sonucunda  uygun tirbillans

carpiklik degeri RANS goziiciler igin onemlidir ve maksimum
degerinin 0.9'un altinda olmasi beklenir.

modelinin k-w SST olarak segilmesi kararlagtinlmsr.

Cozimde yakinsamay: saglimak igin ik 300 iterasyonda
birinci derecede, 300 iterasyon sonrasinda ise ikinci dereceden
geilmesi uygun goriilmiistiir. CFL yakinsama

TABLO 2 OLUSTURULAN COZOM AGININ

MAKSIMUM SKEWNESS | 0,8541

MINIMUM SKEWNESS 3.4181E-06

hizt igin Gnemli bir parametredir. Yerel zaman ilerlemesini
kontrol eden CFL sayisi 5’den baslaulip her 300 iterasyon
arahiginda S'er artinhp 30°a kadar gikanlmistir. Cozim
siiresince olusan  salmmi azalmak ve yakinsamayt

B. SIIR TABAKA HESABI

Toplam tabaka kalinlig: igin Ma=0.6, ilk katman kalinlig icin
ise Ma=1.2 dikkate alinarak hesaplamalar yapilmistir y+
deeri k-w SST tirbiilans modeline uygun olarak | almmigtir.
Sirast ile denklem (1) Reynolds sayisini, denklem (2) ilk
katman kalinligini, denklem (3) Sutherland viskozite yasasini,

Analizlerde hiicum agisi 0° derecedir. Ma=0.6 ve Ma=0.9'daki
analizler hybrid olarak ~siipersonik akis analizi ise full
multigrid iklimlendirme ile baglatlmigtir. Duvarlarda 1s1
transferi yoktur.

Analizler, 3 farkli ugus rejiminde Ma=0.6, Ma=0,9 ve Ma=1.2
igin 3 farkli lille basing oraninda, NPR1 NPR 3 ve NPR=6 i¢in
gergeklegtirilmistir.

Akis kosullari Tablo 3°de gésterilmektedir. P.. serbest akis
bolgesinin statik basineint, q.. serbest akis bolgesinin dinamik
basineimi ve T.. serbest akis bolgesinin statik sicakligini ifade
ctmektedir.

TABLO 3 AKIS KOSULLARI
Ma P (kpa) q- (kpa) To(K)
0.6 101325 25511 288
09 101.325 57.408 288
12 101.325 102.062 288

Lille girisindeki kiltle debisi asagada belirtilen denklem (6) ile

hesaplanmigtir.
_AP ‘l_ (y+ l)‘(z(r 1]
TVT AR
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Optimum ag sayssinin kararlagtirimast igin agdan bagimsizlik
galismasi  yapilmistir. Lile yiizeyinin cleman ~ boyutlar:
degistirilip 3 farkh alternatif belirlenmistir. Ag bagimsizlik
galismast sonucunda 4,3 milyon mertebesindeki eleman sayist
yeterli goriilmiistiir.

TABLO 4 COZUM AGI ELEMAN SAYILARL

[ i | 4,1 milyon |

[ 2 I 4.3 milyon |

| 3 | 4,7 milyon |

2l p—
= ——4,M eleman
—4.3M deman
— &M eleman

el
T~
05 o 05 1 15
x/o

Sekil 4 AZ Baimsizlik Calismast

igin rahatlama faktorleri diisiirilmisir. Yapilan
denemeler sonucu, body-force ve density 0.5, omega turb-
viscosity ve temperature igin ise 075 rahatlama faktorleri
kullamlmustir. Serbest akug tirbiilans yogunlugu ve tirbillans
viskozite orani tim analizlerde %3 olarak alnmistir.
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Sekil 5 Ma=0.6 NPR 6 igin Lille i duvarlarindaki yerel basincin toplar jet
basineina oraninin cksenel degisimi

Boattail

—saptaibot
— Deneyselnoc

Sekil 6 Ma=0.6 NPR 6 igin Boattail basing dagilim

Sekil 7 Ses altr bz NPR 6 Mach Sayisi Dagilim

‘Sekil 8 Jet Cikisinda Olusan Mach Diskleri

Gegerlilik testi yapilan geometriye 2 yatay stabilizatdr ve bir
dikey stabilizator cklenerek yeni  geometri  Solidworks
programinda olusturulmustur. Dikey ve yatay stabilizatorler
jet gikisina yakin mertebede konumlandiriimistir. Sayisal
analizler, tasarlanan aft konfigiirasyonu igin tekrarlanmisr.
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III. ARASTIRMA SONUCLARI VE CIKTILAR
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Sekil 8 Dikey Stabilizator Siiriikleme Katsayisi-NPR Degisimi
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Sekil 9 Yatay Stabilizator Ust Yiizey Siirikleme Katsayisi-NPR Degisimi
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Sckil 10 Yatay Stabilizator Alt Yiizey Sitriikleme Katsayisi-NPR Degisimi

Sekil 15 Ses Hizi NPR=3 Mach Sayist Dagilimi
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—
Sekil 16 Sesiistii Hiz Rejiminde Roket Uzerindeki Egik Soklar

Yapilan sayisal analizler ile siiriikleme katsayisinin ve basing
dagiliminin kontrol yiizeyleri iizerinde farkli Mach sayisi ve
NPR degerlerinde nasil degistigi gozlemlenmistir. Literatiirde
arka empenaj diizenlemesinin farkli ugus rejimleri igin en
yiiksek siiriikleme etkisini yarattigi bilinir. [4] Calisma
sonucunda goriilmiistiir ki sesalt1 ugus kosulunda Ma=0.6 i¢in
dikey stabilizator iizerindeki siiriikleme katsayisi lile basing
oramin artmast ile arti gostermektedir. Ses hizinda degisen
NPR ile siirikleme Kkatsayisinda ciddi  bir  artisa
rastlanmamakla birlikte, en yiiksek siirikleme katsayist
degerlerinin ses hizi rejiminde olustugu belirlenmistir ve bu
beklenen bir durumdur. Ses hizina yakin hizlarda kuyruk
konumu ve agikliginin siiriikleme {izerinde 6nemli bir etkiye
sahip oldugu bilinir [5]. Sesiistii hiz i¢in Ma=1.2 artan liile
basing oranmmn  siirikleme katsayisinda  bir  degisim
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Sekil 11 Mach 0.6 NPR 6 Dikey Stabilizator Yiizeyindeki Basing Dagilimi

Dikey

Sekil 12 Mach 0.9 NPR= 6 Dikey Stabilizator Yiizeyindeki Basing Dagilim
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Sekil 13 Mach 1.2 NPR=6 Dikey Stabilizator Yiizeyindeki Basing Dagilimi

yaratmadigi gozlenmistir. Ses {sti hizlarda, lilede sok
kaynakli meydana gelen akig ayrimi basing katsayilarinda
azalmaya neden olmustur. Yatay stabilizatoriin alt ve st
yiizeylerindeki siiriikleme katsayis1 degisimi hemen hemen
benzer ozelliklere sahip olmakla birlikte sesalti ugus rejiminde
artan noziil basing oram ile siiriikleme katsayisinda diistis
meydana gelmektedir. Ses hizinda liile basing orani artisinin
siiriikleme katsayis {izerinde bir degisiklige sebep olmadig:
goriilmiistiir. Yatay ~stabilizatorlerde siipersonik rejim igin
siiriikleme katsayisinda az miktarda artig gozlemlenmistir.

IV.ONERILER ALINAN DERSLER VE GELECEK
CALISMALAR

Proje ekibi, CFD analizlerinin ¢6ziim mantigim kavramis ve
havacilik endiistrisindeki kullanimi hakkinda bilgi sahibi
olmustur. Coéziim ag olusturma konusunda tecriibe
kazanmistir. Kontrol yiizeyleri ve arka govde iizerindeki
siirikleme katsayis1 ve basing dagilimi degerlerinin farkl:
sartlar altindaki degisimi gozlemlenmistir. iki
konfigiirasyonun  analizleri yetistirilememistir. Jet akist
parametresi daha genis bir yelpazede farkli konfigiirasyonlar
ile incelencbilirse tasarlanmasi planlanan ugaklarin ihtiyaglari
dogrultusunda ugus verimliligi en yiiksek empenaj segiminde
fikir vermesi beklenebilir. Agik kaynak kodlu CFD

lart ile aragtirma maliyetleri diistiriilebilir
ve lisaniistii diizeyde ¢ahsilabilinir.
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