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In this study, the thermodynamic behavior of a scramjet engine operating at altitudes of 20-30 km and at
speeds corresponding to Mach numbers ranging from 5 to 8 was analyzed using both analytical and
numerical approaches. Since the performance of scramjet engines operating at hypersonic speeds varies
depending on operating conditions, the positive and negative effects of varying altitude and inlet Mach
numbers on the engine were identified. The variation of flow pressure, which provides preliminary insights
into engine performance, along the engine as a function of the free-stream Mach number is presented in
Figure A.
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Figure A. Variation of pressure, along the engine at a geometric altitude of 30 km under freestream
conditions of Mach 5, 6, 7 and 8.

Purpose: The objective is to examine a scramjet engine under varying altitude and speed conditions using
analytical and numerical methods, determine the flow characteristics in these regions, reveal their effects on
the engine and compare the analytical and numerical results.

Theory and Methods: The scramjet engine has been analyzed under varying operating conditions using
both analytical and numerical (CFD) methods.

Results: It has been observed that engine speed and altitude significantly impact flow parameters and are
key variables in determining engine performance. Due to the assumptions made in the analytical analysis—
such as one-dimensional, steady, and ideal flow conditions; constant specific heats; and simplified
geometry—there are differences between the analytical and numerical results. However, the analytical
method can still be informative during the preliminary design phase, as it offers a practical approach with a
short solution time.

Conclusion: The analytical and numerical studies revealed that the scramjet engine, as designed,
experienced issues such as flow choking and unstart at speeds below Mach 6. However, these issues were
resolved as the inlet Mach number increased. Furthermore, it was observed that altitude had a significant
effect on flow pressure and density within the engine, a relatively smaller impact on temperature, and almost
no influence on the flow Mach number along the engine. Additionally, the results showed that increasing
the Mach number from 5 to 8 leads to approximately a 50% reduction in total pressure recovery (TPR). The
TPR values obtained from the analytical method were also found to be about 25% higher than those from
the numerical results. This difference arises from the analytical model neglecting realistic losses, such as
viscous effects, shock-boundary layer interactions, and heat transfer.
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ONECIKANLAR
e  Scramjet motoru, degisen irtifa ve hiz kosullarinda analitik ve niimerik yontemle incelenmistir
e Analitik olarak hesaplanan TPR degerleri, niimerik sonuglara kiyasla yaklasik %25 daha yiiksektir
e 6 Mach altindaki hizlarda, analitik ve niimerik yontemler yanma odasinda akis bogulmasi riskini gostermektedir

Makale Bilgileri Oz

Aragtirma Makalesi Yiiksek hizli atmosferik uguslarda kullanilan ve yakici akigkanin yanma odasina siipersonik hizlarda girdigi

Gelis: 15.04.2025 bir hava soluyan motor tiirii olan scramjet, hipersonik hava araclar1 igin kritik 6neme sahiptir. Bu ¢aligmada,

Kabul: 19.09.2025 dikdortgen kesit alanina ve simetrik i¢ sikistirma sistemine sahip, yanici olarak hidrojen (Hz2) kullanan bir
scramjet motoru; 20-30 km irtifa ve 5-8 Mach sayis1 araliginda analitik ve niimerik ydntemlerle

DOL: termodinamik agidan incelenmistir. Caligmanin amaci, farkli caligma kosullarindaki akis 6zelliklerini ve bu

10.17341/gazimmfd.1676375  6zelliklerin motor performansina etkisini belirlemek, aym zamanda analitik ve niimerik sonuglari
karsilastirarak ideal varsayimlara dayanan analitik yaklagimin gegerliligini degerlendirmektir. Elde edilen

Anahtar Kelimeler: sonuglar, Mach sayisinin 5’ten 8’e ¢ikmasi durumunda toplam basing geri kazaniminda (TPR) yaklasik %50
Hipersonik akis, azalma oldugunu goéstermektedir. Ayrica, analitik yontemle elde edilen TPR degerleri, niimerik sonuglara
HAD, gore yaklasik %25 daha yiiksek olmaktadir. Bu fark, analitik modelin gergekei kayiplari ihmal etmesinden
scramjet, kaynaklanmaktadir. Bir diger 6nemli sonug, 6 Mach altindaki hizlarda, yanma odasi girisindeki akigin sesaltt
yanma rejime geemesiyle motorda bogulma riskinin olugmasidir.

Investigation of a scramjet engine at varying altitudes and Mach numbers

HIGHLIGHTS
e  Scramjet engine is investigated using analytical and numerical methods under varying altitude and velocity conditions
The analytically predicred total pressure recovery is approximately 25% higher than the numerically obtained values
At speeds below Mach 6, both analytical and numerical methods indicate a risk of flow choking in the combustion chamber

Article Info ABSTRACT

Research Article Scramjet, a type of airbreathing engine used in high-speed atmospheric flights in which the reactive fluid

Received: 15.04.2025 enters the combustion chamber at supersonic speeds, is of critical importance for hypersonic aerial vehicles.

Accepted: 19.09.2025 In this study, a scramjet engine with a rectangular cross-sectional area and a symmetric internal compression
system, using hydrogen (H-) as fuel, is thermodynamically analyzed using analytical and numerical methods

DOL: within the altitude range of 20-30 km and Mach number range of 5-8. The aim of the study is to determine

10.17341/gazimmfd. 1676375 the flow characteristics under different operating conditions and their effects on engine performance, and at
the same time to evaluate the validity of the analytical approach based on ideal assumptions by comparing

Keywords: analytical and numerical results. The obtained results show that when the Mach number increases from 5 to

Hypersonic flow, 8, there is an approximately 50% decrease in total pressure recovery (TPR). In addition, the TPR values

CFD, obtained by the analytical method are approximately 25% higher than the numerical results. This discrepancy

scramjetf arises from the analytical model's neglect of realistic losses. Another important result is that at speeds below

combustion Mach 6, the transition of the flow at the combustor inlet to the subsonic regime leads to a choking risk in the
engine.
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1. Giris (Introduction)

1950'lerden itibaren, hipersonik ugus ile ilgili ¢aligmalar hiz kazanmisg
ve atmosfer i¢i ucuglarda birgok avantajiyla uygulanabilirligi yiiksek
olan siipersonik yanmali ramjetlerin (scramjet) gelistirilmesi, bilim
insanlarmin yogun arastirma konusu haline gelmistir. Son yillarda
sayisal simiilasyon araglarinin da hizla gelismesiyle yiiksek Mach
sayilar1 sunan hipersonik itkili araglar ilgi odagi olmusgtur. Tasarim
stirecinde sayisal simiilasyon programlari, riizgar tiineli deneylerine
ihtiya¢ olmadan ¢6ziim liretme imkan1 sagladigindan, siire¢ hem daha
ekonomik hem de daha pratik bir hal almakta; bu nedenle s6z konusu
programlarin kullanimi giderek yayginlagsmaktadir. [1-3].

Itki iireten motorlar, oksitleyici elde etme yontemlerine gore iki tiire
ayrilabilir: Tk grupta roketler yer alirlar ve tahrik mekanizmalarma
bagl olarak kimyasal tahrikli roketler, elektrikle ¢alisan roketler,
giines enerjili roketler ve niikleer enerjili roketler olarak alt boliimlere
ayrilirlar [4]. Tkinci grupta, oksitleyiciyi atmosferden alan (hava
soluyan) motorlar vardir ve turbojetler, ramjetler ve scramjetleri
icerirler [5].

Scramjet motorlar1, ¢ok yiiksek hizlar1 sayesinde onemli olmakla
beraber, siipersonik hizdaki hava ile yakitin karigtirilmasi, ¢aligma
sartlarina bagli olarak alev sonmesi, akis bogulmasi ve karmasik
yanma siireglerinin kontrol edilmesi gibi scramjet sisteminin tasarim
stirecinde karsilasilan zorluklara sahiptirler. Scramjet motorlarinda
yer testleri sirasinda akis kosullarinin yeniden iiretilmesi ve 6lgiilmesi
de oldukea zor ve pahaldir [6, 7]. Ote yandan, hava aracinin yiiksek
hizlardaki ugusu sirasinda, arag ve motor; titresim, sok dalgalari ve
giiriilti gibi zorlu cevresel etkilere maruz kalabilir [8]. Tiim bu
olumsuzluklara ragmen, son yillarda scramjet teknolojisi iizerine
O6nemli ¢aligmalar yapilmig ve dnemli ilerlemeler kaydedilmistir [9].
Hava araglarindaki teknolojik ilerlemeler de havacilik ve uzay
endiistrisinin geligimine dnemli katkilar sunmusgtur [10].

Scramjet motorlari, hipersonik hizlarda ve yiiksek irtifa uguglarinda
caligmak {izere tasarlanmiglardir. Motorun giris geometrisi, akigkanin
sisteme girigini sagladig1 i¢in 6nemlidir. Akiskan, daha sonra, yanma

odasinda yakiti tutusturacak kosullara ulagmasi i¢in olusan sok
dalgalariyla sikigtirilmaktadir. Bu sikistirma, 6n govdede bulunan
rampalar sayesinde motor disindan baslayarak motor igine dogru
devam etmektedir. Sikigtirma sayesinde, diisiik basing ve sicakliktaki
serbest hava akigi izolatér kanalinin yonlendirmesiyle yanma odasi
girisinde yiiksek basing ve sicakliga ulagmaktadir. Yakiti tutusturacak
kosullara sahip siipersonik hizdaki akig, yanma odasinda yakitla
karisarak yanma siirecini baglatir. Yanma igleminden sonra yiiksek
enerjili akis, motor arka govdesinde bulunan iraksak nozula
yonlendirilerek hizlandirilir ve bu sayede motor itkisi tiretilmis olur
[11]. Sekil 1°de gosterildigi gibi scramjet motorlar1 genel olarak ii¢
ana bilesene ayrilabilir: akisin i¢ ve dig sikistirmayla sikistirildigr giris
boliimi (0-3), havanin yakitla karistirilip yanmanin meydana geldigi
yanma odas1 bolimii (3-4) ve yanma sonrasi akigin genisledigi ¢ikis
boliimii (4-10) [12].

Scramjet motorlarinin tasariminda, genellikle, iki boyutlu hesaplamali
akigkanlar dinamigi analizlerinden yararlanilmaktadir. Bu yontem,
diisiik hesaplama maliyeti ve kisa ¢oziim siiresi sebebiyle tasarim
asamasinda tercih edilmektedir. Ancak, scramjet motorlarinda smnir
tabaka gelisimi, sok yapilari ve tiirbiilansh karisim gibi 6nemli fiziksel
siiregler dikkate alindiginda, iki boyutlu simiilasyonlar bu karmagik
siireci modellemede smirli bir perspektif sunmaktadirlar. Gergek
uygulamalarda motor icindeki akis yapisi, {ic boyutlu etkilerle
sekillendigi i¢in yalnizca iki boyutlu analizlere dayali veri tahminleri
onemli eksiklikler barindirmaktadir [12].

Hipersonik araglar, yiiksek hizlarda hareket ettigi igin, yogun
atmosferin etkisiyle hava araci ya da motora zarar verebilecek bir
ortama maruz kalmaktadirlar. Bu nedenle, hipersonik hizlardan
kaynaklanan aerodinamik ve termal yiikler gibi agir kosullara
dayanacak sekilde tasarlanmalari esastir [14, 15]. Bu baglamda, giris
geometrisi tasarimi kritik oneme sahiptir. Sekil 2°de gosterildigi gibi
rampalardan olusan giris geometrisi, basit olarak goriinse de aslinda
motor performansini belirleyen en Onemli boliimlerden biridir.
Hipersonik hizdaki serbest hava akiginin yanma odasma uygun
basing, sicaklik ve hizda girmesi i¢in giris boliimii tasarimi oldukca
o6nemlidir [16].
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Sekil 1. Scramjet motorunun gematik gosterimi [13] (Schematic representation of the scramjet engine)
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Sekil 2. Cok rampal1 scramjet girisi [13] (Multi-ramp scramjet intake)
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De Siqueira ve digerleri 25, 30 ve 35 km irtifa ¢alisma kosullarina
sahip farkli hizlardaki (5,6 - 6,8 - 8 Mach) scramjet motorunun ii¢
farkli  hiicum agilarindaki (+4°, 0°, -4°) akis analizini
gerceklestirmiglerdir. Caligmalarinda, yliksek Mach sayilardaki
viskoz etkiler sebebiyle sinir katmaninda daha fazla enerji dagilimina
sebep oldugunu ve sinir tabaka ayrilmasini tetikledigini, ayrica Mach
sayisindaki artigin toplam basinci artirdigini ifade etmislerdir. Buna
ilaveten, irtifanin artmasiyla toplam basincin azaldigini ve hiicum
acilar1 dikkate alindiginda daha yiiksek bir hiicum agisinin daha
yiiksek toplam basinci destekledigini belirtmislerdir [17]. Junior ve
digerleri, tasarladiklar1 3 rampali scramjet motorunu 5,8 Mach ve 23
km irtifa ¢alisma kosullarinda analitik olarak inceleyerek elde ettikleri
sonuglar niimerik analizle kargilagtirmiglardir. Yapilan aerodinamik
analizde, sayisal sonuglar ile analitik sonuglarin uyumlu oldugunu
ifade etmislerdir [18]. Ispir ve digerleri, yaptiklart niimerik analiz ile
farklt Mach sayilar (6, 7, 8) ve irtifa (25, 30, 35 km) degerlerinde,
belirtilen parametrelerin degisimine bagli olarak scramjet motorunda
meydana gelen olumlu ve olumsuz etkileri ortaya koymuslardir.
Calismalarinda, hava akigmin motora 6 ve 7 Mach sayilarinda
girmesiyle motor iginde sonik (1 Mach) bdlgeler olustugunu ve bunun
da termal bogulmay tetikledigini, ancak giris Mach sayisinin 8’e
ulagmastyla termal bogulma riskinin azaldigini ya da hig olugsmadigint
ifade etmislerdir. Ayrica, irtifa artigina bagl olarak motor i¢ine hem
yetersiz hava alindigin1 hem de diisiik sicakliklar nedeniyle yakitin
tam olarak yanmadan (eksik yanma) atmosfere ¢ikabilecegini
belirtmiglerdir [19]. Quan ve digerleri, 2 ila 6 arasinda degisen rampa
sayilarinda ve 5 ila 10 Mach arasindaki hizlarda calisan bir scramjet
motorunun  giris  tasarimini  yaparak  niimerik  analizini
gerceklestirmiglerdir. Calisma sonunda, belirtilen hiz araliklarinda en
uygun modelin 3 rampali tasarim oldugunu belirtmislerdir [20].
Brahmachary ve digerleri, iki farkli ¢aligma kosulu i¢in simetrik bir
scramjet motorunun niimerik analizini ger¢eklestirmislerdir.

Scramjetin, sirastyla 30 km irtifa, 7,7 Mach hizinda ve 33,5 km irtifa
ve 10 Mach hizinda galistig1 varsayilmis ve bu iki durum i¢in giristeki
siirtinmenin azaltilmas1 ve sikistirma verimliliginin arttirilmasi
amaglanmistir [21]. Choubey ve digerleri, farkli yanma odas1 girig

: Sikistirma baéliimii

Hava

Mach sayilan (3 - 3,5 - 4 - 4)5) ve farkli enjeksiyon
konfigiirasyonlarina sahip bir scramjet motorunun SST tiirbiilans
modeli ve RANS denklemleri kullanarak iki boyutlu niimerik
analizini yapmuglardir. Calismalarinda, 60 derece i¢ biikey enjektore
sahip scramjet motorunda yanma odasi giris Mach sayisinin artigina
bagli olarak karigtirma verimliliginin 6nemli dl¢iide azaldigini ifade
etmiglerdir [22]. Yang ve digerleri, scramjetin farkli hizlardaki
performansini, girig boliimii basing oranini ve yakit esdegerlik oranint
degerlendirmek i¢in termodinamik ¢evrim analizinden faydalanarak
bulgular elde etmislerdir. Caligmalarinda, yakit esdegerlilik oraninin
0,8 ve giristeki akisin 4 Mach oldugu durumda maksimum 6zgiil itki
degerinin elde edildigini grafiklerle sunmuglardir [23]. Pu ve digerleri,
farkli enjeksiyon semalarina sahip bir scramjet motorunun iki boyutlu
niimerik analizini yaparak farkli yanma odas1 giris Mach sayilarinda
(2, 3, 4) kanistirma verimliligini incelemiglerdir. Caligmalarinda, ¢ift
nozullu enjektoriin  diigik Mach sayilarinda (2, 3) karistirma
verimliligini artirmada daha etkili oldugunu, 4 Mach’ta ise yiiksek
hizli girdap bolgelerinin olusmasiyla karistirma verimliliginin
azaldigini ifade etmiglerdir [24].

Bu ¢alismada, Araujo ve digerlerinin [25] tasarladiklart simetrik i¢
sikigtirmaya sahip hidrojen yakiti kullanan scramjet motoru referans
alinmis (Sekil 3) ve bu motorun farkli hiz ve geometrik irtifalardaki
durumu analitik yaklagim ve niimerik analizle iki boyutlu olarak
incelenmistir. Yapilan niimerik analizle, irtifa ve hiz degisimine bagl
olarak motor igerisindeki akigin termodinamik 6zellikleri belirlenmis
ve bu akisin farkli ¢alisma kosullarinda sikigtirma ve motor
performansina etkileri incelenmistir. Buna ilaveten analitik ve
niimerik sonuglar karsilastirilmis ve yorumlanmistir.

2. Teorik Metot (Theoretical Method)
2.1. Problem Ifadesi (Problem Statement)

Scramjet boyunca akis etkilerinin termodinamik siire¢lerini anlamak
icin uygulanan terminoloji, Sekil-3a’da goriildiigii gibi Heiser ve Pratt

a
. Yanma odasi .

Genigleme baliimii ;

Mach > 5

Egik sok dalgalan

s
Rayleigh Prandlt — Meyer

. Alan orani teorisi

teorisi teorisi
b "
T-l. [~ //T
E T, | Sabit a]'fln/,’ )
o
g i .
j T; | 3 Sabit basingta Ceniglenie
‘:;i. Sikistirma 151 girigi
o
= T ___.---*10
E T, [ Sabit basingta
g i istgikist

Sy 83

S~1 Slﬂ

Ozgiil statik entropi

Sekil 3. (a) Scramjet boliim istasyonlari ve scramjet motoru tasariminda kullanilan teoriler (b) Sematik scramjet motoruna karsilik gelen
Brayton ¢evrimi [25]
(Scramjet section stations and theories used in Scramjet engine design and (b) The Brayton cycle corresponding to the schematic Scramjet engine)
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tarafindan sunulmustur. Hipersonik hizlarda gelen serbest akig
sikigtirma boliimiinde (0-3) yavaslatilarak sikigtirilir. Bu siireg, akisi
siipersonik hizlara diigiirerek basincini artirir. Daha sonra yanma
odasina (3-4) yonlendirilen akig, burada yakitla karigtirilarak yanma
stireci baglar. Yanmanin etkisiyle basinci ve sicakligi yiikselen akis
genisleme boliimiinde (4-10) atmosfere atilarak itki elde edilir.
Scramjette meydana gelen termodinamik durum degisimleri Sekil-3b,
Brayton ¢evriminde verilmistir [25].

2.2. Calisma Sartlart (Operating Conditions)

Scramjet motoru, farkli geometrik irtifa yiiksekliklerinde hareket
ettifi zaman serbest hava akismin basmng, sicaklik ve yogunluk
degerleri degismektedir. Bu c¢aligmada, scramjet motoru geometrik
irtifasinin 20 ila 30 km araliginda degistigi varsayilmistir, bagka bir
deyisle motor belirtilen irtifa araliklarindaki atmosferik havaya maruz
kalmugtir. Sekil 4’te atmosferik hava 6zelliklerinin geometrik irtifaya

gore degisimi verilmistir [26].
2.3. Fiziksel Model (Physical Model)

Analitik inceleme kapsaminda kurulan modelde, atmosferik hava
akist kalorik olarak miilkemmel gaz ve siirtiinmesiz olarak kabul
edilmigtir. Bu  yaklasim, ©6n analizlerde hesaplamalarin
sadelestirilmesi ve karsilagtirmali akis yapilarinin kisa siirelerde
incelenebilmesi agisindan avantaj saglamaktadir. Ayrica, bu yaklagim
ile elde edilen sonuglar, reaktif akis analizleriyle karsilagtirilabilir bir
temel olusturmaktadir. Ancak, hipersonik akis kosullarindaki
scramjet motorlarinin 6zellikle yanma odasinda olusan yiiksek
sicakliklarda bu varsayimlarin gegerliligi sinirli hale gelmektedir.

Calismada simetrik olarak tasarlanan ii¢ rampali scramjet motoru, 5
ila 8 Mach aras1 serbest akis hizlarindaki havaya maruz kalmaktadir.
Simetrik bir girise sahip scramjette i¢ sikistirma sisteminin tim
boyutlarimi belirlemek igin, Es. 1°deki gelen egik sok dalgalarinda esit
gii¢ teorisi uygulanmistir:

M, sin(B,) = M, sin(B;) = -+ = M;,_; sin(B,) (D

Burada, ‘B’ olusan egik sok dalgasi agilarini, ‘M’ egik sok dalgasi
oncesi ve sonrasindaki Mach sayilarini, n ise egik sok dalgasi sayisimni
ifade etmektedir [27].

Motor girisine gelen hipersonik hizdaki akis rampa acilarina (0) bagl
olarak egik sok dalgasi olustur. Ozgiil 1silar oranimin (y) sabit oldugu
varsayilirsa, sok dalgasi acilar (B) aslinda giris Mach sayist (Min) ve
rampa agilarmin bir fonksiyonudur. I¢ sikistirma béliimiinde olusan
egik sok dalgalar1 sayesinde akigin basing, sicaklik, yogunluk gibi
termodinamik Ozellikleri artarken, hiz ve Mach sayis1 azalmaktadir.
B-0-Min bu ii¢ degiskene bagli iligki Es. 2 ile ifade edilebilir [28].

(Mj, sinB)? -1

tan 6 = 2(cot
an (cot B) MZ (y + cos 2B) + 2

2

Ilave olarak, rampalarda olusan sok dalgalarindan sonraki Mach sayis1
(Maut) Es. 3’te ve sok Oncesi ve sonrasi termodinamik &zellik oranlart
Es. 4-Es. 6 ile ifade edilebilir.

. 2
(Mip sin )2 + =7
2 . 3
2 My sinB)? — 1 @
Moue = sin (B—6)
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Sekil 4. Geometrik irtifaya gore termodinamik 6zelliklerin degisimi
(Variation of thermodynamic properties with geometric altitude)
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Burada, ‘Pin ve Pout’” 0k Oncesi ve sonrasi statik basinci, ‘pin Ve pout’
sok Oncesi ve sonrasi akis yogunlugunu, ‘Tin ve Tout’ 0k Oncesi ve
sonrasi statik sicakligi, ‘y’ 6zgiil 1silar oranini ifade etmektedir [28].

Sikistirma  boliimiiniin  dogru sekilde boyutlandirilmasi, yanma
odasina giren havanin yakiti tutusturabilmesi i¢in oldukca 6nemlidir.
Bu c¢alismada, kendiliginden tutugmasi i¢in 845,15 K sicakliga ihtiyag
duyan hidrojen yakit1 kullanilmistir. Carneiro, hidrojenin enjeksiyon
sicakligin1 depolama kosullarina gore 300 K olarak tahmin etmistir
[29]. Bu degerlendirmelere dayanarak, Araujo ve digerlerine gore Es.
7’de verildigi gibi yanma odas1 girisindeki gerekli sicakligi (Ts)
analitik bir ifade ile elde etmek miimkiindiir [25].

H,

C

— P H, _mH; H,

T3 - f(cair) (Tignition Tinjection) + Tignition (7)
p

Burada ‘f” yakit/hava kiitle oranint (f = myyer /M), 'csz' hidrojenin

sabit basingtaki 6zgiil 1sisini, 'cg"' havanin sabit basingtaki 6zgiil

* hidrojenin tutugma sicakhigini, ' i

s Hy 2
1s1sini, T, Tinjectinn

ignition
enjeksiyon sicakligini ifade etmektedir. Yanma odasi girigindeki
sicaklik (Ts) bilindiginde, bu konumdaki akig Mach sayisi (M3) Es. 8

ile hesaplanabilir [25].

=l )2

’ hidrojenin

2.3.1. Stkigtirma performansi (Compression performance)

Scramjet motorlarinda girig boliimiiniin sikistirma performansinin
degerlendirilmesinde Heiser ve Pratt tarafindan sunulan toplam basing
geri kazanimi (mc) parametresi kullanilabilir. Bu katsayi, sikistirma
bolimii girisi (istasyon 0) ile yanma bolimii girisi (istasyon 3)
arasindaki toplam basing orani (toplam basing geri kazanimi, TPR)
olarak tanimlanir ve Es. 9 ile hesaplanabilir [25].

V4

-1 2\¥-1

_ P3P 1+—2 M3

wooba BRIt M ©
¢ Py P Y—1,.
1+—=5—M;

Rampalardan kaynaklanan kayiplarin 6lgiilmesinde kullanilan
adyabatik sikistirma verimliligi (n¢), toplam basing geri kazanimina
bagli olarak Es. 10 ile hesaplanabilir [25]. Burada, ‘y’ T3/To sicaklik
oranidir.

1 y-1

Y
& (10)
Ne=—y 1
Bir diger 6nemli parametre ise boyutsuz entropi artist ile temsil edilen
entropi performansi 6l¢iisiidiir ve giris geometrisinin aerodinamik
verimliligini degerlendirmek i¢in kullanilir. Bu ifade, entropi degisimi
ile sabit basingtaki 6zgiil 1s1 arasindaki oran olarak tanimlanir ve Es.
11 ile ifade edilmektedir [25].

%2720 _ g1 =1 + 1l (11)
%

Egik sok dalgalari ani bir sikigtirma etkisi olusturur ve bu durum sinir
tabaka ayrilmasini tetikleyebilir. Sok dalgasi — sinir tabaka etkilesimi
her ne kadar yakit-hava karisimini artirsa da, geri basinci da artirdigt
icin Ozellikle yanma odasinda akig bogulmasina neden olabilir. Bu
konuyla ilgili Korkegi tarafindan sunulan sikistirmanin etkilerini
belirleme yontemi Es. 12°de verilmektedir.
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14 0.3M2 for M;, <45
0.17M3%>  for My, > 4.5

K _ Pout _
limit — -
Pin

(12)

Egik sok dalgasina iliskin basing oran1 Korkegi limitinden biiyiikse
ters bir basing gradyani olusur ve sinir tabaka ayrilmasina neden olur
[30-32].

2.3.2. Yanma odast boliimii (Combustion chamber section)

Scramjet motoru gibi siipersonik yanma sistemlerinde akis rejiminin
ve yakit damlaciklarinin pargalanma egilimlerinin yanma verimi ve
karistirma siirecine etkilerinin belirlenmesi kritik 6neme sahiptir. Bu
caligmada, analitik incelemenin yanma siirecinde kullanilan sabit
kesitli Rayleigh Akigt modeli, ideal bir 1s1 ilavesini ele almakta ve
tiirbiilans, karisim dinamikleri ve yakit damlacik davranislari gibi
onemli fiziksel siiregleri ihmal etmektedir. Bu baglamda, ¢aligmanin
daha gergekei sonuglar vermesi igin belirtilen parametreleri ele alan
daha gelismis bir yanma modeline ihtiya¢ duyulmaktadir [33]. Bu
kapsamda, daha gergekei sonuglarin elde edilmesi amaciyla Sekil 5’te
verilen model, CFD uygulamasi kullanilarak RANS denklemleri ve k-
€ modeli ile sayisal olarak analiz edilmistir.

Brayton ¢evriminde (Sekil 4) goriildiigii gibi yanma odasi, 1s1 ilavesi
ile basing, sicaklik ve yogunlukta artist ve hizda ise azalmayi
tetikleyen sabit kesit alanina sahiptir. Rayleigh Akisinda, 1s1 ilavesi
Es. 13 ile hesaplanabilir [28].

q=cp(Trs — Tr3)

Burada ‘Tt3ve Tta4’ 3. ve 4. istasyondaki toplam sicakliklardir ve bu
sicakliklar Es. 14 kullanilarak hesaplanabilir [28].

-1 2
TT=(1+TM )T (14)
Burada, ‘“Tt” Toplam sicakligi, ‘M’ akis Mach sayisini, T ise statik
sicakligi ifade etmektedir.
Scramjet motorunun yanma odasindaki akigin termodinamik 6zellik

oranlar1 (basing, sicaklik ve yogunluk) momentum denklemi
kullanilarak Es. 15-Es. 17 ile ifade edilebilir.

Pout= <1+yMizn> (15)
Pin 1+ YMgut
2
Tout _ < 14+ yME ) (Mout)z (16)
Tin 1+ YM(Z)ut Min
2 2

Pout _ (1 + yMout) ( M, ) (17)
Pin 1+ YMiZn Mout

Burada, ‘Pin ve Pou’ 0k Oncesi ve sonrasi statik basinci, ‘pin Ve pout’
sok Oncesi ve sonrasi akig yogunlugunu, ‘Tin ve Tou’ ok Oncesi ve
sonrast statik sicakligi ifade etmektedir [28].

Rayleigh Akist teorisi, ses alt1 bir akisa 1s1 eklendiginde akisin ses altt
hizlarda kalirken hizlandigimi, siipersonik bir akiga 1s1 eklendiginde
akigin siipersonik kalirken yavagladigini ifade eder. Bu sebeple yanma
odasindaki siipersonik akisa 1s1 ilavesi oldugunda motorun bogulma
olmadan caligmasi i¢cin M4s>1 olmasi1 gerekmektedir. Bu baglamda,
yanma odasi ¢ikigindaki termodinamik 6zelliklerin belirlenmesi igin
M4 = 1,2 Mach sayis1 uygulanmistir [28].
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2.4. Sayisal Simiilasyon Metodu (Numerical Simulation Method)

Siireklilik denklemi, akis alan1 boyunca kiitlenin korunumunu ifade
eder ve sok etkisiyle ani olarak degisen yogunlugu hesaplamak i¢in
kullanilmaktadir. Bu denklem, Es. 18 ile ifade edilmektedir [34].

op 0 18
at+—(pu}— (18)

Scramjet motorlarinda, hava hipersonik hizlarda motora girmekte ve
sok dalgalar, sikistirma ve yanma siireglerinden gegtigi i¢in karmagik
bir akis yapisi olugmaktadir. Bu ortamda, akisin yoni, hizi ve ivmesi
momentum denklemiyle kontrol edilmektedir. Bu denklem, sok
dalgas1 sonrasi ani basing ve hiz degisimlerini, yanma odasinda
basincin etkisiyle akis hareketini, nozuldaki hizin artarak nasil itki
olusturdugu modellemek icin kullanilir. Ozetle, momentum
denklemiyle, akis alani boyunca basing, viskoz kuvvetler ve
tirblilansin etkileri dahil edilerek akis hareketi belirlenmektedir. Bu
denklem, Es. 19 ile ifade edilmektedir [35].

(pul) + (pulu]) = (Tl]) (19)

Enerji denklemi, i¢, kinetik ve termal enerjilerden gelen katkilari
iceren toplam enerjinin korunumunu temsil etmektedir ve sok
dalgalariyla sikistirilan havanin toplam enerjisindeki degisimi,
yanmanin etkisiyle akisa olan 1s1 ilavesini, 1s1l ve viskoz kayiplarin
enerjiye etkisini ve itkinin belirlenmesi amaciyla nozuldaki enerji
dagilimini hesaplamak i¢in kullanilmaktadir. Bu denklem, Es. 20 ile
ifade edilmektedir [35]:

(pet) + (pu]et) (TI]ul qi) (20)
Es. 18-Es. 20’de; p gaz yogunlugunu, t zamani, u akis hizini, P statik
basinci, T kayma gerilimini, e; 6zgiil toplam enerjiyi, qi 1s1 akisi
vektoriinii gostermektedir.

2.4.1. Geometrik model ve sinir sartlart
(Geometric model and boundary conditions)

Simetrik olarak tasarlanan ii¢ rampali scramjet motorunun
Olciilendirmesi Sekil 5’te verilmektedir. Motor boliimleri sekilde

verilen 0, 3, 4 ve 10 numarah istasyonlarla ayrilmaktadir. Istasyon - 0
motor girisini, istasyon - 3 yanma odas1 girisini, istasyon - 4 yanma
odast ¢ikisini (nozul girisi) ve istasyon - 10 nozul ¢ikisini ifade
etmektedir. Sekilde yer alan tiim uzunluklar milimetre biriminde
verilmistir. Hidrojen yakiti, yanma odasi girisinden 100 mm uzaklikta
konumlandirilmis ve 1 mm hidrolik ¢apa sahip enjektdrler araciligiyla
enine yonde enjekte edilmektedir. Bu model kapsaminda, scramjet
motorunun giris ve yakit enjeksiyon bolgelerine ait sinir kogullar
Tablo 1’de sunulmakta olup, ilgili smir kosullari altinda
gerceklestirilen sayisal simiilasyonlar araciligiyla akis alam detayli
olarak analiz edilmistir.

2.4.2. Ag yapisi ve Ag bagimsizlik ¢aligmasi
(Mesh structure and mesh independence study)

Sekil 6’da, scramjet motorunun motor boyunca uygulanan ag yapisi
sunulmaktadir. Yanma odasinda daha hassas olglim yapilmast
maksadiyla daha kiigiik hiicreli ag yapist kullanilmistir.

Ag bagimsizlik ¢alismasi, ii¢ farkli ag boyutlarina sahip iki boyutlu
bir scramjet motorunun sayisal modeli i¢in gerceklestirilmistir. Bu ag
boyutlar sirastyla 154.400, 364.500 ve 525.800 olarak belirlenmistir.
Her bir ag boyutu i¢in duvar statik basinci degerleri elde edilmisgtir ve
bu degerler Sekil 7°de sunulmaktadir. Hiicre sayisi 154.400°den
364.500’e cikarildiginda ozellikle yanma odasindan nozul ¢ikigina
kadar duvar statik basincinin azaldigi gézlemlenmistir. Hiicre sayisi
364.500°den 525.800°¢ c¢ikarildiginda ise duvar statik basincinda
kayda deger bir degisiklik olmadigi gézlemlenmistir ve 364.500
hiicreden sonra agdan bagimsiz oldugu sonucuna varilmustir.

2.4.1. Sayisal simiilasyon dogrulama (Numerical simulation verification)

Sekil 8’de, sayisal simiilasyon yontemi kullanilarak 6,8 Mach ve 30
km irtifa kosullarinda elde edilen statik basing, yogunluk, statik
sicaklik ve Mach sayisinin Araujo ve digerlerinin [25] yaptig1
caligmadaki verilerle karsilastirilmasi sunulmustur. Grafikte 0 motor
girisini, 3 yanma odas1 girisini, Y yakit enjeksiyon noktasini, 4 yanma
odast cikisint ve 10 nozul ¢ikigini temsil etmektedir. Grafikler
incelenecek olursa, sikigtirma, yanma ve genislemenin etkisiyle
keskin yiikselis ve diisiislerin meydana geldigi goriilmektedir.
Bununla birlikte, egriler arasinda farkliliklar da gozlemlenmistir. Bu
farkliliklarin temel nedeni, analitik modelin bazi ideal varsayimlara

0 3 4 10
I I I I
I I I I
| 470,14 205.03186.281100 400 ! 1261,63 !
— — — —+- e ——
= 3 /

&/ |-; . =

& \s (=) 1 2

\D'{;H // Qﬂ"bb‘ 1 1%

|

Sekil 5. Olgiilendirilmis scramjet modeli (Scaled scramjet model)

Tablo 1. Scramjet motorunun sinir sartlari (Boundary conditions of the scramjet engine)

Sinir sart1

Hava (motor girisinde)

Hidrojen (enjektor ¢ikisinda)

Mach sayist 5,6,7,8 1

Statik basing (P) 5.529 Pa, 2.549 Pa, 1.197 Pa  100.000 Pa
Statik sicaklik (T) 216,7K,221,6 K,226,5K 300K
Oksijenin kiitlece orant 0,232 0
Hidrojenin kiitlece orani 0 1

Su buharmin kiitlece oram1 0,032 0

Azotun kiitlece orani 0,736 0
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Sekil 6. Sayisal simiilasyon programinda uygulanan ag yapisi (The mesh structure applied in the numerical simulation program)
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Sekil 7. Farkli hiicre boyutlarinda motor boyunca duvar statik basimcinin degisimi
(Variation of wall static pressure along the engine for different cell sizes)

dayanmasidir. Baska bir ifadeyle, analitik ¢6ziimde akis siirtiinmesiz
kabul edilmekte, yanma islemi ani ve tam olmakta, 1sil kayiplar ve
sinir tabaka etkilesimleri ihmal edilmektedir. Belirtilen sebeplerden
otiirii farkliliklar olsa da, bu galigmadaki sayisal simiilasyonun motor
icindeki akis ozelliklerini dogru bir sekilde yakaladigi ve analitik
sonuglarla uyum igerisinde oldugu gézlemlenmistir. Sekil 9’da ise
belirtilen termodinamik O6zelliklerin scramjet motoru igerisindeki
dagilimi, renk konturlariyla gosterilmistir.

3. Sonuglar ve Tartismalar (Results and Discussions)

Bu c¢alismada, Araujo ve digerleri tarafindan kavramsal olarak
tasarlanan simetrik bir scramjet motorunun (Sekil 5) farkli Mach
sayilarinda (5, 6, 7 ve 8 Mach) ve 20 ila 30 km arasinda degisen irtifa
araliklarinda tablo 2’de verilen atmosferik hava kosullari uygulanarak
Rayleigh yanma modeli ve niimerik yaklagimla (RANS denklemleri)
incelenmistir.

Stratosfer katmanindaki termodinamik  6zellikler — geometrik
yiikseklige bagli olarak Tablo 2’de verilmistir. Bu katmanda,
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tablodaki yiikseklik degerlerine gore geometrik irtifa arttikga statik
basing ve yogunlugun azaldigi, statik sicaklik ile statik sicakligin
fonksiyonu olan ses hizinin arttigi goriilmektedir. Tablo 2’deki
geometrik irtifaya bagl olarak verilen termodinamik 6zellik degerleri,
U.S. Standart Atmosphere [36] verilerine gore belirlenmistir.

Sekil 10°da scramjet motorunun 8 Mach serbest akis ile 20, 25 ve 30
km irtifa kogullari i¢in yapilan akis analiziyle elde edilen grafikler
sunulmaktadir. Bu analizle geometrik irtifa degisiminin motor
iizerindeki etkileri incelenmigtir. Belirtilen irtifa araliklarinda, irtifa
artiginin statik basing ve statik sicaklik artigini bariz bir sekilde
tetikledigi ancak farkl irtifa degerleri i¢in scramjet boyunca Mach
sayisinin neredeyse cok fazla degismedigi goriilmektedir. Sekil
10a’da ti¢ farkli irtifaya bagl statik basing egrileri incelenecek olursa,
motor giris rampalar1 sayesinde olusan sok dalgalarinin yanma odasi
girisi Oncesinde akig basincim asir1 sekilde yiikselttigi ve yanmanin
etkisiyle akis basincinin korundugu ve daha sonra nozulda genisleme
etkisiyle akis basimncinin azaldigi goriilmektedir. Ayrica belirtilen
irtifalardaki atmosfer basincinin, motor boyunca akigin termodinamik
ozelliklerine dogrudan etki ettigi gézlemlenmistir. Sekil 10b’de ise
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Sekil 8. 6,8 Mach 30 km geometrik irtifa kosullarinda (a) basing, (b) yogunluk, (c) sicaklik ve (d) Mach sayis1 dogrulamasi
(Validation of (a) pressure, (b) density, (c) temperature and (d) Mach number under 6.8 Mach and 30 km geometric altitude conditions)
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Sekil 9. Scramjet motoru boyunca akigin basing, yogunluk, sicaklik ve Mach sayist degisimi
(Variation of pressure, temperature and Mach number along the engine under 6,8 Mach and 30 km geometric altitude conditions)

belirtilen irtifa degerlerinin motor boyunca akisin statik sicakligina
etkisi verilmektedir. Tablo 2’de verildigi iizere belirtilen geometrik
irtifa degerlerinde, irtifa artigiyla serbest hava sicakligi artmasina
ragmen Sekil 10b’de motor boyunca akis sicakligimnin distigi
goriilmektedir. Yiiksek irtifalara gore diistik irtifalardaki daha yogun
havanin gok dalgalar1 vasitasiyla sikigtirtlmast esnasinda sicakliktaki
yiikselmeye katki sagladig1 sonucu ¢ikarilmaktadir.

8 Mach serbest akis hiz1 ve 20, 25 ve 30 km irtifa kosullarina sahip
simetrik bir scramjet motorunun statik basing, statik sicaklik ve Mach
sayist dagilimi Sekil 11, Sekil 12 ve Sekil 13’te renk konturlartyla
verilmigtir. Belirtilen irtifa araliklarinda, irtifa degisiminin statik
basing ve sicaklik iizerindeki etkisinin oldukga yiiksek oldugu ancak
Mach sayisina etkisinin ¢ok diisiik oldugu goriilmektedir.
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Sekil 10. Farkl irtifalarda motor boyunca (a) basing, (b) sicaklik ve (¢c) Mach sayis1 degisimi
(Variation of (a) pressure, (b) temperature and (c) Mach number along the engine at different altitudes)
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Sekil 11. 20 km, 25 km ve 30 km irtifalarda motor boyunca basing degisimi
(Pressure variation along the engine at altitudes of 20 km, 25 km and 30 km)

Sekil 14’te, 30 km geometrik irtifadaki bir scramjet motorunun 5 ila
8 Mach arasinda degisen serbest akis kosullarinda statik basing,
yogunluk, statik sicaklik ve Mach sayis1 degigimi verilmektedir. Sekil
14a incelenecek olursa, serbest akis mach sayisinin artmasiyla yanma
odast i¢indeki (861-1361 mm) akisin statik basinci dogru orantili bir
sekilde artmaktadir.

Bu durum, verilen tasarim igin beklenen bir sonugtur. Ancak dikkat
edilirse yanma odasi1 dncesi (<861 mm) akis basmcinin diisiik Mach
sayilarinda daha yiiksek oldugu goriilmektedir. 5 ve 6 Mach
say1larinda akigin bogulma belirtisi gosterdigi gozlemlenmis ve bunun
sonucu olarak bu serbest akis kosullarinda yanma odas1 dncesi akigin
statik basing, statik sicaklik ve yogunluk degerlerinde ani bir
yiikselme meydana geldigi goriilmistiir. Sekil 14d’de ozellikle 5
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Mach egrisi incelenirse, akisin yanma odasi giriginde sesalt1 hizlara
diistigli bogulmayr kamitlar niteliktedir. Sekil 14a, 14b ve 14c, ii¢
grafikte de goriildiigii izere Mach sayis1 artisinin genel olarak statik
basing, yogunluk ve statik sicaklik degerlerini artirdif
gozlemlenmistir.

Ancak diisik Mach sayilarinda yanma odasindan 6nceki verilerin
yanma odasi i¢indeki verilerden daha yiiksek oldugu ve Mach sayisi
arttikca bu verilerin ters orantili bir sekilde degistigi goriilmektedir.
Bu verilerden diisiik Mach sayilarinda yanmanin kotii ya da hig
olmadigi, Mach sayisi artigiyla yanmanin etkisi daha belirgin hale
geldigi ve yanma odas1 icindeki verileri dogrudan etkiledigi sonucu

¢ikarilmaktadir.
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Sekil 12. 20 km, 25 km ve 30 km irtifalarda motor boyunca sicaklik degisimi

(Temperature variation along the engine at altitudes of 20 km, 25 km and 30 km)
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ekil 13. 20 km, 25 km ve 30 km irtifalarda motor boyunca Mach sayis1 degisimi
Y Y g
(Mach number variation along the engine at altitudes of 20 km, 25 km and 30 km)

Sekil 15, farkli Mach sayilarinda elde edilen yiizey siirtiinme katsayist
(Cp) dagilminmi  sunmaktadir. Yiizey siirtinme katsayisinda
gozlemlenen ani artiglar, Ozellikle giris boliimii ve enjeksiyon
bolgesinde sok dalgasi-sinir tabaka etkilesiminin yogun bir sekilde
gergeklestigini ortaya koymaktadir. 500 — 1100 mm arasinda, giris
rampalar1 ve yakinsak bolgenin etkisiyle olusan egik sok dalgalari
sayesinde meydana gelen keskin yiikselislerin sinir tabaka yapisini
bozarak akig ayrilmasimni tetikleyerek ve tiirbiilansli akisi tesvik
edecegi degerlendirilmektedir. Grafik incelendiginde giris Mach
sayisi artiginin sinir tabaka ayrilmasina katki sagladigi baska bir
ifadeyle girdap olusumunu artirarak yakit hava karisimini
iyilestirecegi sonucu ¢ikarilmaktadir.

Sekil 16’da analitik ve niimerik sonuglarin kargilagtiriimasi
verilmistir. Sekil 16a, incelenecek olursa, yiiksek irtifalarda statik
basing degerlerinin daha fazla yakinsadigi ve irtifa azaldik¢a niimerik
ve analitik statik basing degerleri arasinda farkin arttifi
gozlemlenmistir. Sekil 16b de incelenirse, 20 ve 30 km irtifalarda
serbest akigin statik sicakligi arasindaki farka bagli olarak analitik
sonuglarin birbirine yakin ¢iktig1 goriilmektedir. Ancak niimerik
sonuglar arasindaki farkin daha fazla oldugu, buna da irtifa degisimine
bagli olarak degisen siirtlinme etkisinin sebep olacagi sonucu
¢ikarilmaktadir. Ayrica niimerik ve analitik statik sicaklik verilerinin
20 km irtifada daha fazla yakinsadigini da sdylemek miimkiindiir.
Sekil 16¢, farkli irtifalardaki analitik sonuglarin ayni oldugunu bagka
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Sekil 14. 30 km geometrik irtifa ve 5,6,7 ve 8 Mach kosullarinda motor boyunca (a) basing, (b) yogunluk, (c) sicaklik ve (d) Mach
sayis1 degisimi
(Variation of (a) pressure, (b) density, (c) temperature and (d) Mach number along the engine at a geometric altitude of 30 km under freestream
conditions of Mach 5, 6, 7 and 8)
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Sekil 15. Farkli Mach sayilarinda yiizey siirtiinme katsayisinin motor boyunca degisimi
(Variation of surface friction coefficient along the engine at different Mach numbers)

bir ifadeyle irtifanin motor igerisindeki akisin Mach sayisi lizerinde
bir etkisinin olmadigmi (kayiplarin ihmal edilmesinden dolay1)
gostermektedir. Ancak 20 ve 30 km niimerik sonuglar incelenirse, bu
irtifalarda motor igerisindeki akigin Mach sayilar birbirine yakin
¢ikmasina ragmen verilerin bire bir aym1 olmadifi, gercek akis
kosullarinda irtifanin Mach sayis1 iizerinde etkisinin oldugu
gozlemlenmistir. Ayrica niimerik ve analitik Mach sayis1 egrilerinin
birbirine yakin ve degerlerin tutarli oldugu gériilmektedir.
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Sekil 17°de, 8 Mach serbest akis hiz1 ve 20-30 km arasindaki irtifa
degerlerinde yanma odas1 girisindeki statik basing ve sicaklik
degerlerinin niimerik ve analitik karsilagtirmast sunulmaktadir.
Serbest havanin statik sicakligi belirtilen irtifa araliklarinda irtifa
artigina bagl olarak yiikseldigi i¢in yanma odasi girisindeki statik
sicaklik da dogru orantil1 bir sekilde arttif1 goriilmektedir. Tiim irtifa
boyunca statik sicaklik degerlerinin Hidrojen yakitini tutusturabilecek
seviyede oldugu ve ayrica analitik hesaplamada siirtinmenin negatif
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Sekil 16. 20 km ve 30 km irtifa ve 8 Mach serbest akis hizinda analitik ve niimerik sonuglarin karsilagtiriimasi
(Comparison of analytical and numerical results at altitudes of 20 km and 30 km under freestream Mach 8 conditions)
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Sekil 17. Basing ve sicaklik degerlerinin niimerik ve analitik karsilagtirmasi
(Numerical and analytical comparison of pressure and temperature distributions)

etkileri ihmal edildiginden dolay1 (viskoz etkilerin sicaklik artisina
katkis1 olmadigindan) niimerik sicaklik degerlerinin ortalama 80 K
daha yiiksek c¢iktigi gézlemlenmistir. Statik basing egrileri
incelenecek olursa, serbest havanin statik basinci irtifa artisina bagh
olarak azaldig: i¢in yanma odast girisindeki statik basing da dogru
orantili bir sekilde azalmistir. Bununla birlikte, ideallestirilmis
yontemin eksikliklerinden dolayr diisiik irtifalarda analitik basing
degerlerinde sapma gozlemlenmis ve niimerik sonuglardan daha
yiiksek ¢ikmistir. Irtifa artisma bagli olarak analitik basing

degerlerindeki sapmalar azalarak niimerik sonuglarm altina
diismiistir. Elde edilen veriler i1siginda, analitik ¢6ziimlemenin
yiiksek irtifalarda gergege daha yakin sonuglar verdigi
gozlemlenmistir.

Sekil 18, scramjet motorlarinda  giris  performansinin
degerlendirilmesi amaciyla kullanilan toplam basing geri kazanimi
(TPR) ile Mach sayis1 arasindaki iliskiyi analitik ve niimerik veriler
tizerinden sunmaktadir. Grafikte, Mach sayis1 artisina bagl olarak
giris boliimiinde artan kayiplardan dolayr TPR’nin azaldigi (geri
basincin arttig1) goriilmektedir. Analitik incelemede gergek kayiplar
(sok-sinir tabaka etkilesimi, 1s1l kayiplar, viskoz etkiler) ihmal edildigi
i¢in analitik verilerin yaklasik %25 daha fazla ¢iktig1 gézlemlenmistir.

Bu farktan da anlasilacag: {izere, analitik inceleme scramjet motor
tasarim1 hakkinda genel bir bakis sunsa da gergek fiziksel etkileri tam

olarak yansitamamaktadir.
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Sekil 18. Mach sayilarina bagli olarak toplam basing geri kazanimi degerleri (Total pressure recovery values as a function of Mach number)

Tablo 3. 5 Mach’ta sikistirma performans katsayilari (Compression performance coefficients at 5 Mach)

5 Mach Egik sok dalgast Yansiyan sok dalgasi
1. Rampa 2. Rampa 3. Rampa

Pout/Pin 2,13 2,13 2,13 4,62

e 0,9613 0,9203 0,8776 0,6225

Ne 0,954 0,9576 0,9614 0,9393

(s3-s0)/cp 0,01126 0,0237 0,0373 0,1354

Kiimit 9,503 6,7211 5,245 4,0364

Tablo 4. 6 Mach’ta sikistirma performans katsayilar: (Compression performance coefficients at 6 Mach)

6 Mach Egik sok dalgast Yansiyan sok dalgasi
1. Rampa 2. Rampa 3. Rampa

Pout/Pin 2,4 2,4 24 5,42

e 0,9379 0,8769 0,8179 0,51796

MNe 0,9389 0,9458 0,9524 0,9341

(s3-s0)/cp 0,0183 0,0375 0,0574 0,18796

Kiimit 14,99 10,207 6,7118 4,9879

Tablo 5. 7 Mach’ta sikistirma performans katsayilari (Compression performance coefficients at 7 Mach)

Egik sok

dalgasi

7 Mach Yansiyan sok dalgasi
1. Rampa 2.Rampa 3. Rampa

Pout/Pin 2,68 2,68 2,68 6,21

Te 0,9082 0,8255 0,7512 0,4259

Ne 0,923 0,9343 0,9442 0,931

(s3-s0)/cp 0,0275 0,0548 0,0817 0,2439

Kiimit 22,039 14,27 9,068 5,602

Tablo 6. 8 Mach’ta sikistirma performans katsayilari (Compression performance coefficients at 8 Mach)

8 Mach Egik sok dalgast Yansiyan sok dalgasi
1. Rampa 2. Rampa 3. Rampa

Pout/Pin 2,97 2,97 2,97 6,95

e 0,8727 0,7683 0,6811 0,3482

MNe 0,9074 0,9234 0,9369 0,9294

(s3-s0)/cp 0,0389 0,0753 0,1097 0,30125

Kiimit 30,77 18,88 11,5 6,88
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Sekil 19. Ugus Mach sayisina baglh olarak Korkegi limiti ve basing orani degisimi
(Variation of the Korkegi limit and pressure ratio with respect to flight Mach number)

Rampalar boyunca olusan egik sok dalgalar etkisiyle serbest hava
akiginin statik basinci, sicakligi ve yogunlugu artarken toplam basinci
diismektedir. Serbest akis Mach sayisinin artigt da statik basing,
sicaklik ve yogunluk artigini desteklemektedir. Tablo 3-6, farkli Mach
sayilar1 altinda sikistirma boliimiiniin performans analizinden elde
edilen sonuglar1 gostermektedir. Mach sayilarina bagh olarak farkli
konumlardaki (1.rampa, 2.Rampa, 3.Rampa ve yansiyan sok dalgasi)
statik basmng orani (Pou/Pin), toplam basing geri kazanimi (mc),
adyabatik sikistirma verimliligi (nc), boyutsuz entropi artist (s3-s0)/Cp)
ve Korkegi limiti (Kiimit) degerleri verilmistir.

Korkegi limiti, akis bogulmasini degerlendirmek igin teorik bir basing
orant limitini ifade etmektedir. Scramjet ¢aligma kosullarindaki basing
oraninin Korkegi limitinden diigiik olmasi gerekmektedir. Aksi
takdirde pozitif basing gradyaninin olusmasina yani akisin ters yonde
hareket etmesine sebep olacak ve akis bogulmasi meydana gelecektir.
Tablo 3-6 incelendiginde, yansiyan egik sok dalgasi hari¢ tlim Mach
sayilar1 i¢in basing oraninin (Pou/Pin), Kiimit degerinden daha diisiik
oldugu gozlemlenmistir. Yansityan egik sok dalgasindaki basing
oraninin Kiimit’den yiliksek olmasi muhtemelen bir baglatilamama
stirecine sebep olacaktir. Ancak giris Mach sayisinin artisina baglh
olarak yansiyan egik sok dalgasi verileri incelendiginde basing orani
ile Kiimit arasindaki farkin azaldigi goriilmektedir. Bu durum, motorun
daha yiiksek Mach sayilarinda calistiginda baslatilamama sorununun
istesinden gelecegi ile ifade edilebilir.

Sekil 19’da egriler arasinda kalan bolge, scramjet motorunun
belirtilen Mach sayilar1 araliginda baglatilamama sorunlariyla
karsilasacagini ifade etmektedir. Yine grafik incelenecek olursa,
Mach sayisinin artmastyla baslatilamama sorununun azaldigi ve 8
Mach serbest akis hizinda bu sorunun ortadan kalktigini sdylemek
mimkiindir. Bu durumu Sekil 14 de desteklemektedir. Niimerik
analizden elde edilen verilerle derlenen Sekil 14 incelendiginde, Mach
sayisi artistyla yanma odasi girisindeki statik basing, statik sicaklik ve
yogunlugun azaldigi (bogulmanin giderek ortadan kalktigi), motor
boyunca akis hizinin siipersonik hizlarda kaldig: goriilmektedir.

4. Sonuglar (Conclusions)

Mach sayist 5-8 ve geometrik irtifa 20-30 km araliginda degisken
caligma kosullarina sahip hidrojen yakit1 kullanan 3 rampali simetrik
bir scramjet motoru niimerik ve analitik yontemle incelenmistir. Elde
edilen verilere gore asagidaki sonuglara varilmistir.

o Geometrik

irtifanin motor igerisindeki akig parametrelerini
dogrudan etkiledigi, Ozellikle sicaklik ve basing {izerindeki
etkisinin ¢ok yiliksek oldugu ve irtifanin azalmasiyla scramjet
motoru boyunca termal ve basing yiiklerinin arttig1 goriilmiistiir.
Motor ¢aligmasmin siirekliligi agisindan tasarim asamasinda
calisma irtifasinin tasarim parametresi olarak ele alinmas: gerektigi
sonucuna varilmistir.

Motor boyunca sicaklik ve basing degerlerinin ugus Mach sayist ile
paralel olarak degistigi goriilmiistiir. Ozellikle diisiik Mach
sayilarinda, yanma odasi girigindeki basing ve sicaklik degerlerinin
ani bir sekilde yiikseldigi tespit edilmis, bu durum motorun
baglatilamama sorununa isaret etmektedir. Ugus Mach sayisi
arttikca, yanma odast girisindeki bu ani artiglarin azaldig: ve akigin
bogulma durumundan ¢ikarak yanmanin basladigi sonucuna
ulagtlmigtir. Ayrica, 6 Mach altindaki hizlarda, yanma odasi
girigsindeki akis hizinin sesalt1 degerlere diistiigii ve bu durumun
bogulma belirtileriyle ortiistiigli gdzlemlenmistir.

Scramjet motoru giris performansin gosteren toplam basing geri
kazanimi (TPR) verilerinin, her iki inceleme yonteminde de serbest
akis Mach sayisindaki artisa bagl olarak azaldigi gézlemlenmistir.
Mach sayisimin 8’e ulagmasiyla birlikte TPR’nin yaklagik %50
diistiigii tespit edilmistir. Bu durum, ara¢ hizindaki artisin motor
girig performansint olumsuz etkiledigini ortaya koymaktadir.
Ayrica, analitik ve niimerik yontemler arasinda yaklasik %25
oraninda fark oldugu, bu farkin ise analitik yontemin ideal
varsayimlarindan kaynaklandigi sonucuna varilmistir. Analitik
yontemle elde edilen verilerde belirli sapmalar bulunsa da,
karmagik niimerik modellere gegmeden Once temel performans
tahminleri sunma acisindan faydali olabilecegi
degerlendirilmektedir.
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