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1 Ozet

Bugiin sivil havacilik tagimaciligindaki zorlu hedeflerden biri hem ekonomik hem de gevresel olarak havacilik regiilasyonlarinin
gerektirdigi kriterleri saglayacak bir ses-listii ucagin gelistirilmesidir. ABD’de, 1973 yilindan itibaren, sonik patlama se-
bebi ile olugan rahatsizliklardan dolay: yerlesim alanlar: izerinde ses-iistii uguglar yasaklanmistir. Sonik patlama, ses-tistii
rejimde ugan bir hava araci tizerinde olugan sok dalgalarinin atmosfer iginde yere kadar ilerlemesi ile yerde hissedilen basing
bozunumudur. Cevresel olarak kabul edilebilir bir sivil ses-iistii hava araci eger giivenilirlik, ekonomik uygulanabilirlik ve
uzun menzil gibi kriterlerde bagar1 gosterebilirse, hava tagimaciligi geleceginde bir devrim yaratma potansiyeline sahiptir.

Bu zor hedefe ulagmak ic¢in, 1960’1 yillardan itibaren aragtirmalar sonik patlamanin prensiplerini anlamaya ve sonik
patlama kestirimi ve en aza indirme yontemleri gelistirmeye odaklanmigtir. Bugiin, NASA’nin Ticari Ses-iistii Teknoloji
(CST: Commercial Supersonic Technology) projesi, uygulanabilir ticari ses-listii ugugun éniindeki teknik engellerin (sonik
patlama, yakit verimliligi, havalimani gevre giiriiltiisii, ytiksek irtifa emisyonlari, yapisal agirlik ve esneklik, hava sahasi
operasyonlar1 gibi) listesinden gelmek igin ses-iistii araclarin tasarimina odaklanmaktadir. Bu ses-iistii araglarin tasarimi
icin biitiinlesik ve ¢ok-disiplinli yaklasim, bahsedilen zor hedefleri yakalamanin temel anahtaridir.

Son yillarda diinyada yapilan ileri sonik patlama ¢aligmalarinda, ses-listii ugagin sonik patlama analizlerine aeroelastik
yapilarin deformasyonundan ve ses-listii ugak motorunun g¢aligma sartlarindan kaynaklanan etkiler, ve ugak motorunun
sonik patlama acisindan optimum yerlesiminin saglanmasi gibi ileri aragtirma alanlar1 yogunluk kazanmaktadir. Ayrica
gelisen hesaplama kabiliyetleri sayesinde stokastik yaklagimlarin analiz siirecine dahil edilmesi ile belirsizlik analizleri
yiirtitebilmek, kavramsal ve detayli tasarim agamalarinda sonik patlama hesaplar: yapabilmek, cok dogruluklu analizlerden
faydalanabilmek ve otomatik olarak ¢ok-disiplinli optimizasyon siireglerini yénetebilmek miimkiin olmustur.

Bu kapsamda, bu projenin amaci havacilik aragtirmalarinin yogunlagmig oldugu sonik patlama etkilerini en aza indirme
konusunda, Tirkiye’de onciil teknoloji altyapisi kurmak amaci ile 6ncelikli olarak kurum ici kodlarin ve yontemlerin
gelistirilmesi, acik kaynakli kodlarin adaptasyonu ve bunun i¢in baglanti ara yiizlerinin geligtirilmesi saglanarak kati cisim
ve aeroelastik yapilarda motor etkilerini de dikkate alarak sonik patlama analizi ve minimizasyonu gibi zorlu bir ¢caligmay1
gergeklegtirmektir. Bu projede, yenilikci katki olarak hesaplamali akigkanlar dinamigi, niimerik aerodinamik, dogrusal ve
dogrusal olmayan aeroakustik, belirsizlik analizi, cok-dogruluklu ve ¢ok-disiplinli optimizasyon gibi ileri sayisal yontemler
ses-uisti ugak teknolojisini geligtirmek igin tek bir hesaplama gatis1 altinda birlegtirilecektir.

1.1 Hesaplamali Akigskanlar Dinamigi

Incelenen akig problemi sok dalgalar1 ve bunlara eslik eden sonik patlamalarini igermektedir. Proje kapsaminda agik-
kaynakli SU2 hesaplamali akigkanlar dinamigi (HAD) ¢oziictisii kullanilmaktadir. SU2 HAD modiilii vasitasiyla farkl
sayisal semalar, sinir sartlari, ayriklagtirma gemalari, yayilim gemalar1 ve acik veya kapali zaman entegrasyon metodlari
ile birlegtirilerek kullanilmaktadir. Olugturulan kombinasyonun, mevcut fiziksel modeli en verimli gekilde kullanmasi ve
problemi miimkiin olan en yiiksek dogrulukla en kisa siirede ¢6zmesi beklenmektedir. Problemin ¢6ziimiinii hizlandirmak
amaciyla SU2 modiilleri tarafindan desteklenen yiiksek performansh paralel hesaplama yontemi uygulanmaktadir. Paralel
hesaplamanin saglikli bir gekilde gergeklesmesi icin Mesaj Aktarim Arayiizleri (MPI) kullamlmaktadir. Mesaj Aktarim
Arayiizi ile yapilan iglemler merkezi iglem birimi tarafindan saglanan cekirdekler arasinda dagitilarak yiiksek performansh
paralel hesaplama yapilmaktadir. Bu sayede yapilacak iglemler sonucunda gegen zaman c¢ekirdek sayisina bagh olarak
hatir1 sayilir derecede diigtriilmektedir. Kurulan HAD analiz altyapisi, literatiirden Seeb-ALR, Delta Wing, JAXA Wing
Body ve C25D gibi ses-tistii ugak modelleri ile dogrulanmigtir.
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Figure 1: Seeb-ALR geometrisinin simetri diizlemindeki Mach sayis1 sonuclari.
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Figure 2: DW yiizey iizerinde Mach sayisi dagilimi.
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Figure 3: JAXA Wing Body iizerinde Mach sayis1 dagilimu.
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Figure 4: C25D geometrisinin simetri diizlemindeki basing katsayisi sonuglari.

1.2 Sonik Patlama Tahmini

Proje kapsaminda sonik patlama analizleri gerceklestirilmektedir. Yiksek ve diiglik dogruluklu yontemler kullanilarak
ucak etrafinda akig ¢oziimii yapildiktan sonra, bu ¢oziimden yakin alan basing dagilimi elde edilmektedir. Sonik patlama
hesaplama yéntemleri ile bu yakin alan basing izinin atmosfer igerisinde ilerlemesi modellenmekte ve yer seviyesinde olugan
glriilti miktar: hesaplanmaktadir. Bu modelleme i¢in akustik yontemler kullanilmaktadir. Atmosfer icerisinde ilerleyen
dalgalar riizgar, bagil nem ve sicaklik profillerinden etkilenmektedir. Bu nedenle bu etkiler de hesaplamalar sirasinda goz
Oniine alinmaktadir. Bu baglamda, dogrusal teorilere dayanan kurum i¢i bir bilgisayar programi gelistirilmistir. Ek olarak
NASA Langley Aragtirma Merkezi'nde yazilan sSBOOM dogrusal olmayan sonik patlama programi da proje kapsaminda
kullamlmaktadir. Ayrica halen kurum igi dogrusal olmayan sonik patlama analiz programi da geligtirilmektedir.
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Figure 5: Egik soklarin mach sayis1 dagilimi ile gosterimi

1.3 Akigkan-Yap1 Etkilegimi

Akigkan-yapi etkilegimi akigkanlar dinamigi ve yapr mekanigi yasalar1 arasinda kurulan bir ¢oklu-fizik etkilegimidir. Bir
akigkan akig alamindaki bir yap1 ile kargilagtiginda, akisin olugturdugu aerodinamik yiikler yapinin tizerine gerilme ve
gerinim aktarimi yapmaktadir. Bu gerilme ve gerinim yapi tizerinde deformasyona sebep olmaktadir. Akig altinda olugan
deformasyonlar basing, akig hiz1 ve malzeme 6zellikleri gibi fiziksel niceliklere bagh olarak degismektedir. Deformasyonun
biiylik olmasi durumunda deformasyona sebep olan akig 6zelligi de etkilendiginden salinimli bir akigkan-yap: etkilegimi



olugmaktadir. Bu salinim durumunu 6ngérememek ciddi problemlere yol agabilmektedir. Ucak kanatlari, tiirbin kanatlar
ve kopriiler gibi hizli akig altinda iglevini siirdiiren yapilar bu salimmlarin altinda yapisal zarar gorebilmektedir.

Akigkan-yapr etkilegimi gibi goklu-fizik problemleri genel anlamda analitik olarak ¢6ziilmek igin fazlasiyla karmagik
yapilara sahiptirler. Bu sebeple benzer problemler sayisal yontemler veya deneysel yontemler ile analiz edilmekte-
dirler. Proje kapsaminda sayisal yontemlerle ¢6ziim yaklagimi benimsenmis ve SU2 akigkan-yapi etkilesimi ¢oziiciisii
kullamlmigtir. Kurulan altyapi, HAD analizlerinde oldugu gibi literatiirden HIRENASD kanadinin deneysel kanat ucu
deplasman sonuglariyla kiyaslanarak dogrulanmistir.
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Figure 6: HIRENASD kanadinda meydana gelen deplasman.

1.4 Motor-Govde Entegrasyonu

Ses-istii ugak tasariminda, optimum motor govde entegrasyonunda motorun ¢aligmasina ait gergekei sinir sartlarimin (giris
ve ¢ikig sartlar) aerodinamik, termal ve sonik patlama analizlerine dahil edilmesi hem kat1 hem de aeroelastik sayisal
coziimlerde akigi ve sok dalgalarini 6nemli dlglide etkilemektedir. Gilintimiizde ticari ve askeri ses-listii ugaklarin neredeyse
tamaminda turbofan motor konfigurasyonu kullanilmaktadir. Turbofan motor konfigurasyonu ses-alt1 yanma prensibi
ile calismaktadir. Bu baglamda ses-listii akig altinda gorev yapan turbofan motorun caligabilmesi i¢in sikigtirilacak
havanin kompresore girmeden 6nce ses-alt1 hizlara diigtiriilmesi gerekmektedir. Ses-listii hava aliklar1 bu sebeple biiyiik
onem tegkil etmektedir. Ses-Ustii hava aliklar1 Saptiricih ve Saptiricisiz (Diverterless) olmak iizere iki farkl tasarimla
kullanmilmaktadir. Saptiricinin kullanilma amac ses-listii aliga giren havanin sinir tabaka etkilerinden izole edilerek aliga
ulagana kadar tiirbiilansa girecek sir tabakanm negatif etkilerinin en aza indirgenmesidir. Iki tasarim icin de aliga giren
havanin dar bir tiinele girmesi, basing katsayisinin yiikselmesi ve akig hizinin énemli derecede diigmesine bagl olarak
sok olusumu gozlenmektedir. Alik 6niinde olusan sokun, gévdenin diger elemanlar: iizerine de diigmesiyle dikey ve yatay
kuyruktaki siiritklemedeki artiga bagh olarak motorun ve kontrol yiizeylerinin performansinda diigiigler olabilmektedir.
Diigiik basing izi amaglanan bir tasarim igin gévde tizerinde olusan her sok, hem ugug performansini etkilemekte hem de
yere ulasan basing izini arttirarak ugagin sebep oludgu giirtiltiiyti arttirmaktadir.

Figure 7: C25D ugag: iizerinde denenen farkli motor yerlegimleri.



Motor yerlesiminin govde tizerindeki basing katsayisina olan etkisini anlamak iizere DW geometrisi iizerine eklenen
minyatiir bir motor HAD analizine dahil edilmig ve motorsuz verilerle karsilagtirilmigtir ve hava ahig 6niinde olugan sok
govde tizerinde yiiksek basing degigimine sebep oldugu gozlemlenmigtir.
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Figure 8: Delta Wing (DW) modelinin motorsuz basing katsayisi.
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Figure 9: Delta Wing (DW) modelinin motor ¢aligirken basing katsayis.

1.5 Cok-dogruluklu, Cok-disiplinli Optimizasyon Caligsmalar: ve Belirsizlik Analizi

Optimizasyon algoritmalari, en iyi tasarima ulagmak i¢in tasarim degiskenleri ve yamtlar: tizerindeki kisitlamalara tabi
olarak, kullamci simiilasyon kodu tarafindan hesaplanan amag fonksiyonunu en aza indirmek (veya en iist diizeye
gikarmak) i¢in kullamilir. Bu proje kapsaminda optimizasyon galigmasi ile ses-listii bir yolcu ugagmin sonik patlama
glriiltiisiinlin aerodinamik, yapisal ve itki gibi bir ¢ok disiplin g6z éniinde bulundurularak en aza indirilmesi amagclanmaktadir.
Ancak hesaba katilan her bir disiplin ve degigken ek bir hesaplama maliyeti getirmektedir. Yiiksek dogruluklu analiz
yontemlerini, optimizasyon ve ¢ok degiskenli belirsizlik analizleri gibi yiiksek iglem giictine ihtiya¢ duyulan siireclerde kul-
lanmak oldukg¢a maliyetli ve zaman alicidir. Bundan dolay: yiiksek hesaplama giicii gerektiren analiz yontemleri tasarim
siirecine dahil edilirken analiz siiresini ve maliyetini makul seviyede tutabilmek adina yiiksek ve diiglik dogruluklu analiz
yontemlerinin bir arada kullanildig: ok dogruluklu analiz yontemleri kullanilmaktadir. Cok dogruluklu temsili modelleme
yontemleri genellikle ¢oziim uzayinda yapilan cok sayida diisiik dogruluklu ve diigiik hesaplama maliyeti gerektiren analiz
sonucuna uydurulan temsili modelin ¢oziim uzayinda yapilan az sayida yiiksek dogruluklu ve yiiksek hesaplama maliyeti
gerektiren analiz sonucu ile diizeltilmesi yoluyla elde edilir. Bu proje kapsaminda tamamlanan ¢ok-dogruluklu kanat
optimizasyonuna ait gorsel verilmigtir.
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Figure 10: Siipersonik bir ucaga ait baglangi¢c ve optimum kanat geometrileri.

Belirsizlik analizi, kesin degeri tam olarak bilinemeyen degiskenlerin tasarim siirecine dahil edildigi bir analiz yontemidir.
Bu projede kesin degeri bilinemeyen aerodinamik, yapisal ve akustik degiskenlerin ses-iistii bir yolcu ugaginin sonik pat-
lama giiriiltlisline etkisi incelenmektedir. Sonik patlama giiriilltii degerindeki belirsizligin belirli bir giiven araliginda
kestirilebilmesi i¢in milyonlarca analiz sonucu gerekmektedir. Dolayisiyla sadece yiiksek-dogruluklu analiz yontemlerini
kullanmak giintimiizde miimkiin degildir. Bu g¢aligmada, optimizasyon siirecinde de oldugu gibi belirsizlik analizleri,
hesaplama maliyetini en aza indirmek i¢in gok-dogruluklu yontemler kullanilarak yapilmaktadir. Proje kapsaminda
C25D yolcu ugag iizerinde ¢ok-disiplinli belirsizlik analizi tamamlanmigtir. Aerodinamik, yapisal ve akustik belirsizlik-
lerin C25D ugaginin sonik patlama giirtiltiisiine olan etkisi olasiliksal dagilim olarak verilmigtir.

(a) M = 1.7191, E = 76.77 x 10° Pa, (b) M = 1.7191, E = 82.22 x 10° Pa, (c) M = 1.7191, E = 77.17 x 10° Pa,
bmae = 6.418 mm Omag = 5.469 mm dmag = 6.395 mm
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(d) M =1.6541, E = 76.77 x 10° Pa, (e) M = 1.6541, E = 82.22 x 10° Pa, (f) M = 1.6541, E = 77.17 x 10° Pa,
bmaz = 5.755 mm Omaz = 5.054 mm Smaz = 5.769 mm
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(8) M = 1.5665, E = 76.77 x 10° Pa, (h) M = 1.5665, E = 82.22 x 10° Pa, (i) M = 1.5665, E = 77.17 x 10° Pa,
bmax = 5.355 mm Omar = 4.849 mm 8inax = 5.348 mm

Figure 11: Belirsiz degigkenlerin C25D ugaginin kanat ucu deplasmanina etkisi.
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Figure 12: C25D ucagimin sonik patlama giiriiltii degerinin olasiliksal dagilima.



