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Brayton çevrimi ile çalıĢan ramjetler yüksek irtifa ve yüksek hız gerektiren hava araçlarında 

kullanılan bir motordur. Bu çalıĢmada bir ramjet motorunun termodinamik analizi yapılarak performans 

değerlendirmesi yapılmıĢtır. Matematiksel model MATLAB kullanılarak oluĢturulmuĢtur.  Performans 

analizinde irtifa, Mach sayısı, difüzör ve lüle çıkıĢ kesit alanları ve yakıt cinsi gibi parametrelerin itki, 

spesifik itki, itki verimi, termal verim, toplam verim üzerine etkisi teorik olarak araĢtırılmıĢtır. Ġlk aĢama 

olarak 15 km irtifa ve Mach sayısı 4.0 için tüm motor istasyonların alanları sabit iken sonuçlar elde 

edilmiĢtir. Ardından değiĢen Mach sayısı, irtifa ve alan Ģartlarında bu parametrelerin performans 

parametrelerine etkisi incelenmiĢtir. Bir ramjet motoru için sabit irtifada Mach sayısının artıĢı ile toplam 

verim ve itkinin maksimum bir değere ulaĢıncaya kadar arttığı daha sonra düĢmeye baĢladığı 

belirlenmiĢtir. Sabit Mach sayısında irtifanın artmasıyla üretilen itki azalmaktadır. Difüzör çıkıĢ kesit 

alanı (    ile lüle çıkıĢ kesit alanı (    arttıkça toplam verim artmakta, yakıt tüketimi ve üretilen itki ise 

azalmaktadır. Yakıt cinsinin (yakıtın özgül ısı değerinin) toplam verim, itki verimi, termal verim ve itki 

üzerine etkisi hemen hem yok denebilir. 
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Ramjets are an engine used in aircraft that require high altitude and high speed. It works with the 

Brayton cycle. In this study, the performance evaluation of a ramjet engine has been made by making 

thermodynamic analysis. The necessary mathematical models were established on MATLAB. In the 

performance analysis, the effects of parameters such as altitude, Mach number, diffuser and nozzle exit 

cross-sections and fuel type on thrust, specific thrust, thrust efficiency, thermal efficiency, and total 

efficiency were investigated theoretically. As a first step, the results were obtained at 15 km altitude and 

4.0 Mach number while the areas of all engine stations were constant. Then, the effect of changing these 

parameters on changing performance parameters under changing mach number, altitude and field 

conditions was investigated. For a ramjet engine, a graph of the total efficiency increased slightly and 

then decreased with the increase of mach number at constant altitude. The thrust produced accordingly 

has the same curve. For a ramjet engine, the thrust generated decreases with increasing altitude. It has 

been observed that as diffuser outlet cross section    increases, total efficiency increases, fuel 

consumption and thrust generated decrease. Likewise, it was found that as nozzle outlet cross section     
increased, the total efficiency increased and the fuel consumption and thrust produced decreased. The 

effect of fuel type (specific heat value of the fuel) on total efficiency, thrust efficiency, thermal efficiency 

and thrust can be almost negligible. 
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Simgeler 

 

A : Alan        (m
2
) 

a          :           Ses hızı       (m/s) 

f          :           Hava-yakıt oranı 

g          :          Yerçekimi ivmesi      (m/s
2
) 

h          :          Özgül entalpi       (kJ/kg) 

M        :           Mach 

R         :           Gaz sabiti       (J/(mol K)) 

T         :           Ġtki        (N) 

         :          Sabit hacimdeki özgül ısı     (kJ/kg.K) 

         :          Sabit basınçtaki özgül ısı                     (kJ/kg.K) 

         :          Egzozdaki hız       (m/s) 

         :           UçuĢ hızı       (m/s) 

         :           Difüzör basınç oranı 

          :           Yanma odası basınç oranı 

          :           Lüle (Nozul) basınç oranı 

⍴         :           Yoğunluk       (kg/m
3
) 

 ̇        :           Kütlesel debi       (kg/s) 

          :           Spesifik itki       (N.s/kg) 

         :           Yakıcı verimi  

         :           Termal verim 

         :           Ġtki verimi 

         :           Toplam verimi 

           :             Özgül ısı oranı 

              :             Çevre özgül ısı oranı 

        :            Toplam sıcaklık      (K) 

         :            Statik sıcaklık       (K) 

TSFC :  Ġtki özgül yakıt tüketimi     (kg/(N.h))  

        :            Toplam basınç      (Pa) 

         :            Statik basınç       (Pa) 
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        :            Yakıtın özgül ısıl değeri     (kJ/kg) 

      :            Yakıtın özgül ısıl değeri     (kJ/kg) 

ISA    :  Uluslararası Standart Atmosfer 

         :            Özgül itki       (s)
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1. GĠRĠġ 

 

      Günümüzde küresel olarak havacılık sektöründeki geliĢmeler oldukça baĢarılı bir Ģekilde 

ilerlemektedir. Bununla birlikte ülkemizde de benzer çalıĢmalar sürdürülmektedir. Ramjet 

motorları, savunma sanayinde yaygın olarak kullanılan cihazlardır ve askeri uygulamaları 

vardır. Birçok alanda tercih edilen bu motor tiplerinin termodinamik kanunlarına göre hareket 

etmektedir. DüĢük ağırlık, ağırlık oranına göre yüksek itme gücü, yüksek mach değerlerine 

ulaĢması ve hareketli parça olmamasından dolayı bakım için düĢük maliyet oluĢturacağından 

avantajlı olan ramjetler ses üstü hızlarda çalıĢsa da yanma için havanın ses altı hıza düĢmesi 

zorunlu olduğundan bu konuda dezavantajlıdır. Yanma düĢük hızları sever ve yüksek hızlı 

giren hava alevi söndürebileceği için ses üstü çalıĢan motorlarda yanma önemli bir konu 

olmaktadır. 

 

Ramjet motoru, ġekil 1’de gösterildiği gibi iki ucu açık değiĢken kesitli bir boru ve 

yakma sisteminden oluĢur. Hareketli parçası bulunmayan en basit jet motorudur denilebilir.  

DüĢük süpersonik hızlara uygun bir motor olan ramjet; difüzör, yanma odası ve lüleden 

oluĢur. Difüzöre giren havanın kinetik enerjisinin çoğu, basınç ve ısı enerjisine dönüĢür.  

 

Ramjet motoru basit ve hafif olması nedeniyle, yüksek süratli hedefler ve güdümlü 

füzeler için ideal olmasına karĢın statik halde tepki üretemediği için uçuĢ hızının ses hızının 

altında olduğu (M<1) Ģartlarda da düĢük verimle (yüksek yakıt tüketimi) çalıĢır. Bu yüzden 

ramjet motorunu gerekli uçuĢ yüksekliği ve hızına, ya baĢka bir uçak ile ya da bir roket ile 

ulaĢtırmak gerekir. UçuĢ hızının M=3 olması durumunda verimli çalıĢan ramjet, hipersonik 

hızlarda (M>5) yerini scramjete (süpersonik yanma odalı ramjet) bırakır. 
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ġekil 1. Ramjet motorunun Ģematik gösterimi (Anonim, 2021) 

 

 

 

1.1 Ramjet Motorları  

 

Ramjet motorları 1913 yılında Rene Lorin tarafında icat edilmiĢ ve patenti alınmıĢtır. 

Prototip yapımında seçilen malzemelerin uygun olmaması sebebi ile baĢarılı sonuç elde 

edilememiĢtir. 1915’te ise Macar mucit Albert Fono tarafından topların menzilinin artıtılması 

için kullanılmıĢtır fakat önerisini sunduğu Avusturya-Macaristan ordusu tarafından geri 

çevrilmiĢtir. Almanya’da ise 1936 yılında Helimuth Walter tarafından gazla çalıĢan test 

motoru geliĢtirilmiĢtir. 1941’de Eugen Sanger çok yüksek sıcaklıklıklara dayanabilen yanma 

odasına olan bir motor geliĢtirmiĢ fakat savaĢ dönemine denk geldiği için yaĢanan petrol 

sorunlarından dolayı test sırasında toz kömür kullanıldığı için düĢük yanma oluĢmuĢ ve 

baĢarılı olunamamıĢtır. Bunların yanında en dikkate değer çalıĢma Fransa’da Rene Leduc 

tarafından yapılmıĢtır. Leduc’ın oluĢturduğu model Nord 1500 Griffon uçağına 1958’de 

takılmıĢtır ve 2.19 Mach değerine ulaĢmıĢtır. 

 

Ramjet motorlu hava araçları 

 Hiller Hornet (ramjet motorlu helikopter) 

 Lockheed D-21 

 Lockheed X-7 

 Nord 1500 Griffon 

 Republic XF-103 
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Ramjet kullanan füzeler 

 Bomarc 

 BrahMos 

 MBDA Meteor 

 Bristol Bloodhound 

 Bendix RIM-8 Talos 

 North American SM-64 Navaho 

 P-270 Moskit 

 Akash missile 

 Sea Dart missile 

 2K11 Krug 

  

Askeri ve savunma amaçlı kullanıldıkları için motorlar hakkında detaylı bilgi bulunması zor 

olsa da bazı motorlar için bulunabilen bazı bilgiler Ģu Ģekildedir: 

 

 Hiller Hornet  1950 yıllarında Hiller Aircraft tarafından ABD ordusu için üretilmiĢ 

olan bir ramjet motorlu helikopterdir. 

 Lockheed X-7 ramjet motorları ve füze yönlendirme sistemleri için üretilmiĢ olan bir 

test aracıdır ve insansızdır. 1951-60 yılları arasında Bombardıman uçakları tarafından 

kanat altından atılmak sureti ile 130 uçuĢ yapmıĢ olup yere iniĢinde paraĢüt 

kullanılmıĢtır. 

 BrahMos 2008 yılı Aralık ayında Bengal Körfezinde seyir halinde olan bir gemiden 

fırlatılarak test edilmiĢ ve hedefi baĢarılı bir Ģekilde vurmuĢtur. Rusya-Hindistan 

üretimi olup 2.5 ile 2.8 Mach değerlerine ulaĢmıĢtır. 

 P-270 Moskit Sovyetler Birliği yapımı olup gemi savar seyir füzesi olarak tasarlansa 

da kamyon, denizaltı veya uçaktan da fırlatılabilmektedir. Çin, Hindistan ve Ġran gibi 

ülkeler tarafından kullanılmıĢtır. 3.0 Mach değerine ulaĢabilmiĢtir. 

 2K11 Krug yine Sovyetler Birliği yapımı olup taĢınabilir uçaksavar füzesidir. 1957’de 

tasarlanıp 1965'te envantere alınmıĢtır. Azerbaycan, Kuzey Kore ve Suriye tarafından 

kullanılmıĢtır. 
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Farklı giriĢ tiplerine sahip örnek ramjet füzelerinden bazıları ġekil 2’den ġekil 5’e kadar 

gösterilmiĢtir; (Demiral, 2017) 

 

  

 

ġekil 2. GeliĢmiĢ stratejik havadan fırlatılan füze (1965-80) 

  

 

 

ġekil 3. P-270 Moskit (1984) 

 

 

  

 

ġekil 4. GQM-163A Coyote (2002) 
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ġekil 5. Meteor (2016) 

  

Bir ramjet motoru kullanılarak itme kuvveti üretimi aĢağıdaki gibi üç adımda özetlenebilir: 

 

1. GiriĢ bölümünde hava sıkıĢtırılır ve yüksek statik basınçla yakıcı kısmına getirilir 

(dinamik basınçtan dönüĢtürülür) 

2. Basınçlı havaya bir miktar yakıt ilave edildikten sonra ateĢlenir ve yanma gerçekleĢir. 

3. Yanma iĢlemi sonucunda ortaya çıkan sıcak egzoz gazları, lüle kısmı boyunca hızlanarak 

itme oluĢturur. 

 

      Bir ramjet motorunda, havayı sıkıĢtırmak için herhangi bir hareketli makine parçasına 

gerek yoktur, çünkü bunu giriĢte üretilen Ģok dalgaları ile gerçekleĢtirir. Bu Ģok dalgaları 

yanma iĢleminin ses altı hızlarda gerçekleĢmesini sağlamasına rağmen performans kayıplarına 

büyük ölçüde sebep olur. 

 

      Ramjet motorlarını anlamak, temel termodinamik bilgiye ve ayrıca sıkıĢtırılabilir 

aerodinamik denklemlerin bilgisine bağlıdır. Difüzör ve lülede tersinir adyabatik iĢlemler 

olarak sıkıĢtırma ve genleĢme uygulanır. Ramjet, hareketli parça kullanmayan bir jet motoru 

türü olması ve yüksek hızda kullanılan basit bir motor olması avantajları sayesinde füze 

sistemlerinde kullanılmıĢtır. 
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    Ramjetler, kompresör ve türbin gibi hareketli parçaları olmayan bir bir jet motor çeĢididir. 

Ramjetler 1 ila 5 Mach hızında çalıĢır. Daha yüksek hızlarda ise Scramjet motorları kullanılır. 

Ağır silahların menzili ramjet eklenerek arttırılabilir (Anonim, 2021)  

 

 

ġekil 6. UçuĢ Mach sayısına ve özgül itkiye göre motorların karĢılaĢtırılması (Demiral, 2017). 
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2. KAYNAK ARAġTIRMASI 

 

Ou ve ark. (2017) tarafından yapılan çalıĢmada ramjetin yüksek hızlı uçuĢ ve daha 

yüksek özgül itki avantajlarına sahip olmasına rağmen, uçuĢ Mach sayısı ve uçuĢ 

yüksekliğinin artmasıyla performans parametreleri ciddi Ģekilde düĢmektedir. Bu nedenle, 

ramjet'in termodinamik performansına iliĢkin araĢtırma, çalıĢma aralığını geniĢletmek için çok 

önemli olduğundan bu çalıĢmada, geniĢ çalıĢma koĢullarında performans özelliklerini 

araĢtırmak için tipik bir ramjet modeli kullanılmıĢtır. Öncelikle, sıkıĢma karakteristiği analizi 

Brayton çevrimine göre yapılır. Elde edilen sonuçlar, spesifik enine kesit alanının (A2 ve A5) 

ve hava-yakıt oranının (f) ramjet performans indeksleri üzerinde büyük bir etkiye sahip 

olduğunu göstermektedir. Ġkinci olarak, ramjet'in termodinamik hesaplama iĢlemi pnömatik 

termal analiz görünümünden verilmiĢtir. Daha sonra, ramjet performans indekslerinin 

değiĢken eğilimleri, akıĢ koĢulları, hava-yakıt oranı (f), sabit çalıĢma koĢulu altında spesifik 

kesit alanı (A2 ve A5), eĢpotansiyel dinamik basınç durumu ve değiĢken dinamik basınç 

durumu tartıĢıldı. Son olarak, sabit bir çalıĢma koĢulunda (Mach = 4.0, H = 15 km) ramjet 

modelinin spesifik kesit alanının (A5) ve hava-yakıt oranının (f) optimum değeri elde 

edilmiĢtir. 

 

Demiral (2017), ramjet füzelerin kavramsal aerodinamik tasarımı üzerinde durmuĢtur. 

Füzelerin aerodinamik katsayılarını daha doğru tahmin edebilecek bir yöntem geliĢtirmiĢtir. 

Bazı optimizasyon tekniklerinden (Genetic Algorithm, Differential Evolution ve Modified 

Cuckoo Search) faydalanarak tersine tasarım optimizasyon çalıĢmaları yapmıĢtır. 

 

Zhang ve ark. (2018) tarafından yapılan çalıĢmada döngüyü ve itici performansı tahmin 

etmek ve entegre motor tasarımına daha fazla talimat vermek için, iki fazlı bir su altı ramjet 

için ideal bir güç döngüsü modeli oluĢturulmuĢtur. Ġki fazlı su altı ramjet sistemlerinin genel 

performansını değerlendirmek için dört performans parametresi tanımlanmıĢtır: iletim 

verimliliği, itici verimlilik, genel verimlilik ve özgül itki. Ardından, ölçeği küçültülmüĢ bir 

deneysel ramjet motoru, mevcut modeli doğrulamak için doğrudan bağlantılı bir zemin test 

sisteminde test edildi ve mevcut modelle yapılan tahminler, deneysel sonuçlarla olumlu bir 

Ģekilde karĢılaĢtırıldı. Ardından, seyir hızının, hava / su kütle oranının ve seyir derinliğinin iki 

fazlı su altı ramjetinin teorik performansı üzerindeki etkileri tartıĢılmıĢtır. Sonuçlar, iki fazlı 

su altı ramjet'in en göze çarpan avantajlarından birinin,% 50-95 oranındaki yüksek itme 

verimliliği olduğunu göstermektedir. Sonuç olarak, genel verimlilik büyüklüğü 100 m/s seyir 
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hızında         % 30'a kadar çıkmaktadır. Ayrıca, belirli bir hava/su kütle oranı altında özgül itki 

ve seyir hızı kuralları dikkate alındığında, 400s mertebesinde zirveye özgü itki oluĢumu 

gözlemlemiĢlerdir. 

 

Fang ve ark. (2019) tarafından yapılan çalıĢmada, yüksek irtifada ve düĢük basınçta 

çalıĢabilen yeni bir kombine ramjet motoru olan gömülü bir roket ramjet önermiĢlerdir. 

Gömülü roket ramjet yakıcı, özelliklerini tahmin etmek için deneysel ve sayısal olarak 

incelenmiĢtir. Yanma odası çıkıĢındaki duvar basıncını ve toplam basıncı ölçmek için 

doğrudan bağlantılı bir zemin test tesisinde deneyler yapılmıĢtır. Üç boyutlu Navier-Stokes 

denklemleri ve tür taĢıma denklemleri sayısal olarak çözülür. Yakıcının akıĢ özelliklerini ve 

genel performansını incelemek için, gazyağı için bir vekil modelin azaltılmıĢ kimyasal 

kinetiğine sahip sıkıĢtırılabilir bir reaktif kayma gerilimi taĢıma k-ω türbülans modeli 

kullanılır. Test sonuçları, gömülü roketin yanma basıncını önemli ölçüde artırabildiğini 

göstermektedir. Sayısal analiz, gömülü roketin karıĢtırma verimliliğini, yanma verimliliğini 

ve itiĢi artırdığını, ancak spesifik itkiyi azalttığını göstermektedir. 

 

Xie ve ark. (2016) tarafından yapılan çalıĢmada 2D ramjet giriĢleri için kütle ortalamalı 

boğaz performansının hızlı tahminine yönelik bir hesaplama aracı sunulmuĢtur. Ramjet 

giriĢleri ile iliĢkili viskoz akıĢ ve Ģok etkileĢimlerinde benzersiz düzeltmelerle birlikte 

özelliklerin yöntemine dayanarak, giriĢ boğazı için doğru tahminler elde edilir. Viskoz 

hesaplamalı akıĢkanlar dinamiği simülasyon sonuçlarına kıyasla, bu hızlı tahmin aracı için 

mutlak hata, serbest akıĢ Mach sayısının 2,2 ile 4,0 arasında değiĢtiği tipik ramjet giriĢlerinin 

çalıĢma aralığına göre% 3,5'ten azdır; nispi boğaz yüksekliği 0.12 ile 0.20 arasında değiĢmiĢ 

ve serbest akıĢ Reynolds sayısı 3.20E + 5 ile 1.25E + 7 arasında değiĢtiğini belirtmiĢlerdir. 

 

Amati ve ark. (2008) tarafından yapılan çalıĢma ile geliĢmiĢ bir hipersonik aracın 

ekserji analizi, bir scramjet, iki aĢamalı bir kapsamda sunulmakta ve tartıĢılmaktadır. 

Birincisi, havacılık ve uzay itki sistemlerinin tasarımı ve optimizasyonuna yönelik ekserji 

yaklaĢımını mükemmelleĢtirmek için: ekserji akıĢ Ģeması, uçak mühendislerine ve sistem 

tasarımcılarına önlenebilir ve kaçınılmaz sistemik kayıplar hakkında ek bilgiler sağlayabilir 

ve böylece etkili tasarım iyileĢtirmelerine olanak tanır. Ġkincisi, scramjet ile çalıĢan bir uçak 

için iki farklı yakıt ikmal çözümünün sınırlarını ve avantajlarını keĢfetmek. Ġki konfigürasyon 

kritik olarak karĢılaĢtırılır: biri doğrudan H2 enjeksiyonlu ve diğeri yerleĢik bir gazyağı 

dönüĢtürücü ile. Bu çalıĢma, scramjet tahrikli uçağı Büyük Kompleks Enerji Sistemi 
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("LCES") olarak ele alır ve ilgili kayıpları hesaplamak için sistem dengelerini (kütle, enerji, 

ekserji) uygular. Ekserji analizi, yerleĢik bir reformatörün piyasaya sürülmesinin itme 

verimliliği açısından (H2 yakıtlı motora göre yüzde 3 puanlık bir kazanç ile) ve daha da 

önemlisi, mevcut kaynakların (tanklardaki yakıt) daha doğru kullanımına iliĢkin bir görüntü. 

YerleĢik yeniden biçimlendirmenin bir baĢka avantajı, hacimsel özel itkinin daha yüksek 

değerinin yakıt deposu boyutunun küçültülmesine izin vermesidir. Tüm hesaplamalar, Roma 

Üniversitesi Makine ve Havacılık Mühendisliği Bölümündeki Yazarlar grubu tarafından son 

on yılda tasarlanan ve geliĢtirilen enerji dönüĢtürme süreçleri için modüler bir simülatör olan 

CAMEL® ile yapılmıĢtır.  Bazı ek bileĢen modelleri incelenmiĢ ve uygulanmıĢ ve itme 

sistemlerinin analizine özel bir araç oluĢturulmuĢ ve simülasyon paketine entegre edilmiĢtir. 

 

Raghavendra ve ark. (2020) tarafından yapılan çalıĢmada Mach sayısının daha geniĢ 

aralıkta çalıĢması nedeniyle özellikle çift yanmalı ramjet (Dual Combustion Ramjet/DCR) 

gibi tahrik sistemleri için daha fazla alakalıdır. Bu makalede, dairesel izolatörlü bir eksenel 

simetrik scramjet / ramjet yakıcıda akıĢ alanının sayısal simülasyonu gerçekleĢtirilmiĢtir. 

Simülasyon için seçilen konfigürasyon, bir boĢaltma ses altı yakıcıya, ana süpersonik 

Yanmaya ve halka Ģeklinde bir izolatöre sahip olan çift yanmalı ramjet'tir. ÇalıĢmanın amacı, 

yakıcı-izolatör etkileĢimi ve modelin deneysel verilerle doğrulanması için bir CFD prosedürü 

geliĢtirmektir. Model DCR'nin geometrisi, simülasyonlar için literatürden alınmıĢ ve izolatör 

giriĢi Mach sayısı 1.79 ve 2.23 için çalıĢmalar yürütülmüĢtür. Sık kullanılan ortalamalı 

denklemler ticari kod - ANSYS FLUENT kullanılarak çözülür. Önceden karıĢtırılmıĢ hava ve 

gazyağı bileĢimi çöp yakma cihazına verilir. Reaktif akıĢ, 7 tür ve 4 aĢamalı kimya 

kullanılarak modellenmiĢtir. K – ε (Standart), (RNG) k – ε, kω-Standart, kω-SST gibi çeĢitli 

türbülans modelleri ile sayısal simülasyonlar yapılmıĢ ve yanma duvarı basınçları deneysel 

sonuçlarla karĢılaĢtırılmıĢtır. ġok dizisinin baĢlangıç konumu tahmininde hata, Maksimum 

basınç, yakıcıdaki ortalama basınç karĢılaĢtırılır. (RNG) k – ε k – ε (Standart) ile 

karĢılaĢtırıldığında% 5 hata farkı ile tahmin edilen Ģok tren konumu. Ayrıca, gaz jeneratörü 

denklik oranındaki değiĢiklikle izolatördeki Ģok katarı konumu üzerindeki etki, 4 ve 5 

numaralı serbest akım Mach için de incelenmiĢtir. Reaktif akıĢ türbülans modelleri için duvar 

statik basıncı, Ģok tren konumu, Ģok tren merkezi boyunca uzunluk ve statik basınç, hız profili 

ve yanma verimliliği gibi çeĢitli parametreler karĢılaĢtırılmıĢtır. 

 

Hayes ve ark. (2017) tarafından yapılan çalıĢmada ekserji analizinin, gelecekteki uçuĢ 

araçlarının ekserji temelli multidisipliner tasarımını inceleyerek, bir enerji sistemleri sistemine 
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dayalı havacılık ve uzay araçlarının optimizasyonunda bir atılımı kolaylaĢtırma potansiyeline 

sahip olduğunu doğrulamıĢlardır. 

 

ġöhret ve ark. (2018) tarafından yapılan çalıĢmada giriĢ, yanma bölgesi ve lülenin 

ekserji verimleri sırasıyla % 3.88,% 7.62 ve% 0.03, ramjet motorunun ekserji verimi ise % 

8.85 olarak bulunmuĢtur. 

 

Söğüt (2020)  bir uçuĢ sürecinin performans kriterleri ile ısıl ve çevresel performansları 

ekserji analizlerine dayalı olarak incelemiĢtir. Bu analizlerde enerji verimliliği % 38, ortalama 

ekserji verimliliği ise % 23.04 olarak bulundu. Sonuçlara göre, özellikle seyir ve kalkıĢ 

koĢullarında, motorun iyileĢtirme potansiyeli güç etkisi açısından % 60'a varan önemli bir 

kayıp kapasitesi bulunmuĢtur. 

 

Zhuo ve ark. (2019) tarafından yapılan çalıĢmada fırlatma sürecinde yüksek hızlı 

ramjet kinetik enerji mermisinin kendiliğinden tutuĢma özelliklerini araĢtırmak için, 

polietilenin katı yakıtına dayanan kendi kendine tutuĢma süreci dinamik ızgara teknolojisi 

kullanılarak sayısal olarak simüle edilmiĢtir. Farklı namlu çıkıĢ hızlarının kendiliğinden 

tutuĢma performansına etkisi ve blokajın farklı zamanlarda açılmasının yanma odasının akıĢ 

alanı stabilitesine etkisi ve katı yakıt ramjet stabilize edildikten sonra akıĢ alanı özellikleri 

incelenmiĢtir. Sonuçlar, kendiliğinden tutuĢmanın meydana gelmesinin sadece basınç, yanma 

odasındaki sıcaklık ve namlu çıkıĢ hızıyla değil, aynı zamanda C2H4 içeriği ve yanma 

odasındaki hava ile karıĢım derecesiyle de iliĢkili olduğunu göstermektedir. Kinetik enerji 

mermisi namlu ağzından çıktıktan sonra ve tıkanma açılmadan önce yanma odasında 

osilasyon meydana gelmektedir. Kinetik enerji mermisinin namlu çıkıĢ hızı ne kadar 

yüksekse, kendiliğinden tutuĢmanın meydana gelmesine o kadar yatkındır ve yanma 

odasındaki basınç salınımından dolayı olumsuz etkiler önlenebilir. Bir süre sonra 

kendiliğinden tutuĢma meydana geldikten sonra blokajın farklı zamanlarda açılmasının akıĢ 

alanı stabilitesine etkisi zayıftır. Tıkanma açıldıktan sonra, katı yakıt ramjet hızlı bir Ģekilde 

kararlı bir çalıĢma durumuna ulaĢabileceği gözlemlenmiĢtir. 

 

Gong ve ark. (2017) tarafından yapılan çalıĢmada katı yakıtlı ramjetteki kararsız 

türbülanslı yanmayı tahmin etmek için 3-D Navier-Stokes denklemlerini kimyasal reaksiyonla 

çözmek için Ģirket içi bir çoklu fizik kuplaj kodu geliĢtirilmiĢtir. Ġlk olarak, yönetim 

denklemleri, kimyasal reaksiyon modelleri ve sayısal yöntemler detaylı olarak 
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gösterilmektedir. Daha sonra katı yakıtlı ramjet akıĢ alanı analiz edilir. Sonuçlar, yakıt 

açısından zengin bölgenin yakıt yüzeyinin yakınında ve oksijen açısından zengin bölgenin 

merkez eksenin yakınında var olduğunu göstermektedir. Son olarak, hesaplanan regresyon 

oranı, bağlantılı boru testi ile elde edilenlerle karĢılaĢtırılmıĢtır. 

 

McDonald ve ark. (2017) tarafından yapılan çalıĢmada bir aday düĢük ateĢleme 

sıcaklığına sahip ramjet yakıtı olarak LP-33 polisülfit ve hidroksil sonlu polibütadienin 

kombinasyonundan oluĢan bir kopolimer ürettiler.  Kopolimer için dinamik mekanik analiz ve 

diferansiyel tarama kalorimetre verileri, cam geçiĢ sıcaklığının LP-33 formülasyonuna kıyasla 

daha düĢük olduğunu göstermektedir. Depolama modülü değerlerinin kabul edilebilir aralıklar 

içinde olduğu bulunmuĢtur ve kopolimer, çevre sıcaklığında ve üzeri sıcaklıklarda LP-33 

formülasyonuna göre depolama modülünde bir geliĢme gösterir. Termogravimetrik analiz, 

kopolimerin ayrıĢma baĢlangıcının istenen düĢük ayrıĢma özelliklerini koruyarak LP-33'ten 

önemli ölçüde sapmadığını gösterir. Boru yakıcı verileri, kopolimerin kütlesel yanma hızının, 

monopolimer formülasyonları ile karĢılaĢtırıldığında ısıtma hızının bir fonksiyonu olarak çok 

benzer ve öngörülebilir özelliklere sahip olduğunu gösterir. Yakıcı verilerinin analizi, 

kopolimerin, yüksek giriĢ momentum değerlerinde LP-33 monopolimerine göre geliĢmiĢ 

performansa sahip olduğunu göstermiĢtir. 

 

Yang ve He, (2012) tarafından yapılan çalıĢmada ise döngüsel performansı ve itici 

performansı tahmin etmek ve entegre motor tasarımına ayrıca talimat vermek için, su altı 

araçlarında kullanılan magnezyum bazlı yakıt ramjet motoru için ideal bir termodinamik 

döngü modeli oluĢturmuĢlardır. Özellikle çoğu magnezyum, küçük amonyum perklorat ve bir 

miktar bağlayıcıdan oluĢan magnezyum bazlı yakıt tanesi gemide taĢınırken ana oksitleyici ve 

çalıĢma ortamı olarak su, farklı boru hatları vasıtasıyla hazneye enjekte edilir. Bu nedenle, 

ideal termodinamik döngü modeli, suyun faz geçiĢ özelliklerinden dolayı Brayton çevrimi ve 

yarı Rankine çevriminin bir kombinasyonu olarak kabul edilir. Termodinamik döngü modeli 

ve termodinamik hesaplama modeline dayalı olarak, termal verimlilik, itme verimliliği ve 

ayrıca özgül itki bu çalıĢmada teorik olarak tahmin edilmektedir. Sonuçlar, ramjet seyir 

derinliğini sabitlerken termal verimliliğin baskın olarak su / yakıt oranı ve yakıt bileĢimi 

dağılımından etkilendiğini, bunun yerine oda basıncının özellikle daha yüksek basınçlı bir 

ortamda hafif bir etkiye sahip olduğunu göstermektedir. Aksi takdirde, termal verimlilik, su / 

yakıt oranını sabitlerken yakıt bileĢimi dağılımlarından ziyade seyir derinliğine dayanır. Bir 

ısı motoru ve itici olarak, bu su ramjet için itici verimlilik kuralları, kinetik enerji ile itici 
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enerji arasındaki enerji dönüĢümünü iyileĢtirmek için niteliksel rehberlik de sağlar. Ayrıca, 

farklı oda basıncı altında su / yakıt oranına karĢı özgül itki kurallarına göre, her bir eğri 

üzerinde 5000 N·s/kg düzeyinde pik özgül itki oluĢumu gözlemlenmiĢtir. 

 

Yavuz (2009) tarafından yapılan tez çalıĢmasında modellenen bir ramjet motorunun 

yanma odası deneysel olarak geliĢtirilmiĢ ve test edilmiĢtir.  LES (Large Eddy Simulation) ve 

DNS (Direct Numerical Simulation) metodları ile akıĢ karakteristikleri (yakıt-hava oranı, 

türbülans karakteristikleri, alev tutucu özellikleri, v.b) incelenmiĢtir. 

 

Yapılan literatür taramasında ramjetler konusunda bir kısım uluslararası çalıĢmalar 

mevcut olmakla birlikte ramjet motoronun termodinamik analizi üzerine Türkiye’de yapılmıĢ 

bir tez çalıĢmasına rastlanmamıĢtır. Bu tez çalıĢmasında bir ramjet motorunun termodinamik 

analizi yapılarak yakıt tüketimi, üretilen itki ve motorun toplam verimi gibi performans 

parametreleri incelenecektir. Bu tez çalıĢması ile motorun difüzör çıkıĢ (2.istasyon) ve lüle 

çıkıĢı (6. istasyon) kesit alanlarının değiĢiminin bu performans parametreleri üzerine etkisi 

araĢtırılacaktır. Ġlk olarak 15 km irtifa ve 4.0 Mach için belirlenmiĢ alanlara göre motorun ne 

kadar itki üretip ne kadar yakıt tükettiği belirlenecektir. Ardından difüzör çıkıĢ (2.istasyon) ve 

lüle çıkıĢı (6. istasyon) kesit alanlarının değiĢimi irtifa artıĢı ve Mach artıĢına göre 

değerlendirilecektir. MATLAB programında kurulacak tek boyutlu model ile ramjet 

motorunun termodinamik analizi gerçekleĢtirilecektir.  Performans analizinde irtifa, Mach 

sayısı, difüzör ve lüle çıkıĢ kesit alanları ve yakıt cinsi gibi parametrelerin itki, spesifik itki, 

itki verimi, termal verim, toplam verim üzerine etkisi teorik olarak araĢtırılacaktır.  
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3. MATERYAL VE YÖNTEM 

 

Ramjet motorunun performans analizi için termodinamik ve aerodinamik bağıntılar 

kullanılmıĢtır. Ġtki, özgül itki, belirli yakıt tüketimi gibi performans parametreleri 

araĢtırılacaktır.  Öncelikle Matlab ortamına aktarılacak denklemler elde edilecektir. 

 

 

ġekil 7. Ramjet motorun kısımları (El Sayed, 2008) 

 

Ramjet 3 ana kısımdan oluĢmaktadır. Bunlar; 

 Difüzör 

 Yanma Odası 

 Lüle (Nozul) 

 

Difüzörler (yayıcılar) akıĢın basıncını artırmak lüleler ise akıĢın hızını artırmak 

amacı ile kullanılan sistemlerdir. Lülelerde akıĢkanın hız artıĢı basıncını düĢürerek 

sağlanır. Difüzörlerde ise basıncı artırırken hızı azaltır. Yani lüleler ve difüzörler 

tamamen zıt iĢlemler için kullanılmaktadırlar. Ses atı ve ses üstü hızlarda lüleler ve 

difüzörlerin kesit alanları farklılık gösterir. Ses altı hızlarda lüle için kesit alanı 

akıĢ yönünde azalırken ses üstü hızlar için akıĢ yönünde artar. Tam tersi difüzörler 

için geçerli olup ses altı hızlarda kesit alanı akıĢ yönünde artarken ses üstü hızlar 

için akıĢ yönünde azalır. (Çengel ve ark., 1998) 
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3.1 Ġdeal Çevrim 

 

Difüzördeki sıkıĢtırma kısmen motorun dıĢında kısmen de motorun içinde gerçekleĢir. 

Difüzördeki sıkıĢtırmanın ilk kısmı, Ģekildeki (a) noktasından motor giriĢine yani (1) 

noktasına kadar gerçekleĢir. SıkıĢtırmanın ikinci kısmı, (1) noktasından (2) noktasına kadar 

motorun içinde gerçekleĢir, burada (2) noktasında tamamlanır. Hava daha sonra ses altı 

hızlarda yanma odasına girer. Bu, normal bir Ģok dalgası veya çoklu eğik Ģok dalgaları ve 

ardından normal bir Ģok dalgası ile sağlanır.  Normal Ģok dalgaları akıĢ yönünde dik bir 

düzlemde olup incedirler ve kontrol hacmi giriĢi ile çıkıĢında neredeyse eĢittirler. ġok 

dalgalarından sonra mach sayısı düĢer. Yani Ģok dalgasının önündeki mach sayısı Ģok dalgası 

sonrasında daha düĢüktür. (Çengel ve ark., 1998) Çoklu eğik Ģok dalgaları yapısaldaki 

tasarımdan kaynaklanır ve bu çalıĢmada normal Ģok dalgası üzerinden termodinamik analiz 

yapılmıĢtır. Ardından yakıt, karıĢımla hızla karıĢan ve ardından bir kıvılcımla tutuĢan ince 

damlacıklar halinde enjekte edilir. KarıĢım daha sonra alevi stabilize etmek ve yanma sürecini 

kolaylaĢtırmak için (3) noktasındaki bir "alev tutucusundan" geçer. Alev tutucusu, sıcak, 

genleĢen gazların egzoz nozulundan (lülesinden) kaçmasına izin verirken yanan karıĢıma bir 

tür bariyer sağlayan ızgara tipi olabilir. Yanma odasının sonu (4) noktasıdır. Böylece motorun 

ikinci kısmı olan yanma odası (2) ve (4) noktaları arasında yer almaktadır. Genel olarak 

yanma, yanma ürünleri lülede (nozulda) yüksek hızlara genleĢmeden önce karıĢımın 

sıcaklığını yaklaĢık 3000 K'ye yükseltir. Yanma odalarının duvarları 1200 K'nin çok 

üzerindeki sıcaklığa tolerans gösteremese de, duvarların yanında nispeten soğuk bir koruyucu 

tabaka bırakan bir yakıt enjeksiyon modeli ile ana akıĢkan akımından çok daha soğuk 

tutulabilirler. GenleĢme iĢlemi, motorun üçüncü kısmı olan lülede (nozulda) gerçekleĢir. 

GenleĢme, (4) noktası ile boğaz olarak adlandırılan (5) noktası arasındaki yakınsak kısımda 

baĢlar. Lüle (nozul), (6) noktasında sona eren bir ayrılma bölümüne sahiptir. Böylece, lüle 

(nozul) (4) ve (6) noktaları arasında yer almaktadır. Lüle (nozul), akıĢı hızlandırmak için 

ĢekillendirilmiĢtir. Böylece, çıkıĢ hızı serbest akıĢ hızından daha büyüktür ve itme yaratılır. 

(El Sayed, 2008) 

 

Motordaki olayların döngüsü ġekil 8’de gösterilmektedir. Burada, motor içindeki tüm 

süreçlerin ideal olduğu yani süreçlerin kayıpsız olduğu varsayılır. 
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ġekil 8. Ramjet motor çevriminin ideal T-s diyagramı (El Sayed, 2008) 

 

 

Denklem 3.1’den denklem 3.34’e kadar denklemler El Sayed (2008) tarafından elde 

edilen denklemler olup bu bu tez çalıĢmasında kullanılmıĢtır. 

 

Motorun içindeki izentropik (tersinir adyabatik) akıĢ için, motorun üç kısmında da 

herhangi bir basınç düĢüĢü ile karĢılaĢılmayacaktır. Böylece; 

 

                                                                                                  (3.1) 

 

 

Ayrıca, giriĢte ve lülede (nozulda) ne iĢ ne de ısı ilavesi veya çıkıĢı meydana 

gelmediği için, termodinamiğin birinci yasasından, eĢit toplam entalpi (ve dolayısıyla toplam 

sıcaklık) varsayılır. Böylelikle; 

 

                                                                                                                 (3.2) 

  

                                                                                                                 (3.3) 

 

 

 

Lüle (nozul) içindeki sıcak gazların tam genleĢtiği varsayılır, bu nedenle; 
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                                                                                                          (3.4) 

 

Motorun giriĢ ile çıkıĢında sıcaklık ve basınç parametrelerinin toplam-durma Ģartları 

arasındaki iliĢkiler aĢağıdaki bağlantılar ile elde edilir; 

 

 

   

  
   

    

 
   

   

  
                                                                                          (3.5) 

 

 

   

  
 

   

  
   

    

 
  

  
   

  
                                                                                (3.6) 

 

 

   

  
 (  

    

 
  )

  
    

                                                                                        (3.7) 

 

 

   

  
 (  

    

 
  

 )

  
    

                                                                                        (3.8) 

 

 

 

Yukardaki denklemlerde (       hava ve egzoz gazları için özgül ısı oranlarıdır. 

AkıĢkan özelliklerindeki (R, γ) değiĢimleri görmezden gelirsek, yukarıdaki denklemlerden 

Ģunu elde ederiz: 

 

 

   

  
 

   

  
                                                                                                          (3.9) 

 

 

                                                                                                             (3.10) 

 

 

ya da 

 

   
  

 
  √

     

     
                                                                                    (3.11) 

 

 

 

UçuĢ ve egzoz Mach sayıları eĢittir, ancak uçuĢ ve egzoz hızları eĢit değildir. Bu 



 

 26 

fark, itme kuvvetini oluĢturur. (El Sayed, 2008) 

 

AkıĢkan özelliklerindeki (R, γ) sabit olduğunda; 

 

   √
  

  
                                                                                                      (3.12) 

 

 

Yukarıdaki denklemlerden: 

 

    √
   

   
  √

   

   
                                                                                    (3.13) 

 

 

 

 

Yakıt-hava oranını (f) elde etmek için enerji denklemini yanma sürecine 

uygulandığında: 

 

 ̇      ̇    ( ̇   ̇ )                                                             (3.14) 

 

 

        (                                                                              (3.15) 

 

 

        olduğundan; 

 

 

  
(            ⁄ )  

(        ⁄ ) (            ⁄ )
                                                                 (3.16) 

 

 

 

Ġtki kuvveti T, lülede (nozulda) tam genleĢme olduğu kabul edilirse (      , itki 

kuvveti Ģöyle açıklanabilir: 

 

   ̇ (        ̇                                                                           (3.17) 
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 ̇ 
 (          *(    

  

 
  +                                             (3.18) 

 

 

 

UçuĢ hızı ve egzoz hızı aĢağıdaki Ģekilde açıklanır: 

 

      √                                                                                       (3.19) 

 

 

 

    √
   

   
  √

   

  

  

   
  √

   

  
√

 

  
   

 
  

                                           (3.20) 

 

 

 

 

 ̇ 
  √    [(    √     ⁄ (  

   

 
  )

   ⁄

  ]                  (3.21) 

 

 

Ġtki özgül yakıt tüketimi, TSFC  ise 

 

     
 ̇ 

 
 

 

  ̇ ⁄
                                                                                  (3.22) 

 

 

3.2. Gerçek Çevrim 

 

Gerçek bir ramjet motorunda giriĢte aerodinamik kayıplar, yanma odasında ve Lülede 

(nozulda), her elemanda durma basınç düĢüĢü oluĢur. Ayrıca yanma verimsizliği ile de 

kayıplar meydana gelir. ġekil 9’da tersinmezliklerin çevrimdeki farklı süreçler üzerindeki 

etkisi gösterilmektedir.   Ne difüzördeki sıkıĢtırma iĢlemi ne de lüledeki (nozul) geniĢleme 

iĢlemi artık izentropik değildir. Üstelik yanma esnasında da basınç sabit kalmaz. (El Sayed, 

2008) 

 

Difüzörün performansı, durma basıncı oranı ile karakterizedir. 
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                                                                                                    (3.23) 

 

      

Yanma odasındaki durma basınç oranı: 

 

   
   

   
                                                                                                   (3.24) 

 

 

 

 

ġekil 9. Ramjet motor çevriminin gerçek T-s diyagramı (El Sayed, 2008) 

 

 

Lüledeki (nozuldaki) durma basınç oranı: 

 

   
   

   
                                                                                                   (3.25) 

 

 

Toplam durma basınç oranı: 

 

   

   
                                                                                                   (3.26) 

 

 

Daha sonra, tersinmezliklerin uçuĢ ve egzoz Mach sayılarının eĢitsizliğine yol açacağı 

gösterilecektir. AkıĢkan özellikleri (R, γ) sabit olduğunda; 
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                                                                            (3.27) 
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*(

   

  
)

 

   
  +                                                                         (3.29) 
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  +                                     (3.30) 

 

 

Eğer            ve       ise      olur. 

Eğer motordan ısı transferi göz ardı edilirse         olur. 

 

 

   

  
 

   

  
 (  

   

 
  

 )                                                                            (3.31) 

 

 

     √       √     
  

   
                                                              (3.32) 

 

 

   √
     

(  
   

 
  

 )
                                                                                                           

 

 

 

Yakıt/hava oranı aĢağıdaki denklem (3.33) ile verilebilir (El Sayed, 2008). 

 



 

 30 

  
(            ⁄ )  

(          ⁄ ) (            ⁄ )
                                                                 (3.33) 

 

 

Spesifik itki,    

 

   
 

 ̇ 
 [(         ]  

 

 ̇ 
(                                                       (3.34) 

 

Ġtki verimliliği, havanın kinetik enerjisinin motordan geçerken itki gücüne 

dönüĢtürülmesinin verimliliğidir. 

 

   
    

     
 

 
 ̇ (     )

                                                                                   (3.35) 

 

Sistemin kendi içindeki enerji dönüĢümünün verimliliğine termal verim denir ve 

aĢağıdaki denklem ile hesaplanır: 

 

      
  

   
(

(    
  
  

  

(    
   
   

  
)                                                                    (3.36) 

 

         Toplam verim ise itki verimi ve termal verimin çarpılması ile bulunur. 

 

                                                                                                  (3.37) 

 

          Özgül itki (   ), birim yakıt debisi baĢına itme gücü olarak tanımlanır. Özgül itki, hem roketler 

hem de uçaklar için eĢit olarak uygulanır. Birimi ise zamandır (s). Denklem (3.38) ile hesaplanır. 

 

        ⁄⁄                                                                                          (3.38) 

 

Üretilen itki ise denklem 3.39’da verilmiĢtir: 

 

   ̇ [(         ]    (                                            (3.39) 
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3. 3 Matlab’da Matematiksel Modelin Kurulması 

 

Matematiksel model MATLAB aracılığı ile kurulmuĢtur. Ġlk adım olarak modelin 

girdileri sağlanmıĢtır. 15 km irtifa ve 4.0 Mach değerleri ile ramjet motorunun (6.) 

istasyondaki alanları modelin girdileridir. Ayrıca ISA (International Standard Atmosphere-

Uluslararası Standart Atmosfer) ile standart atmosfer modeli kullanılmıĢtır. Böylelikle belirli 

irtifalardaki sıcaklık-basınç değerleri hesaplamalara dâhil edilmiĢtir. Daha sonra çeĢitli irtifa 

ve Mach sayılarında ve değiĢen (2.) ve (6.) istasyon alanlarında performans değerleri elde 

edilmiĢtir. 

 

Model kurulurken izentropik ve Rayleigh akıĢ bağlantılarından yararlanılmıĢtır ve 

Ģekil 10’da model yapısı gösterilmiĢtir.   ,    ve    ayrıca yazılan “Roots” komutu ile 

bulunarak modelde sabit olarak kullanılmıĢtır. Ramjet daha önce de bahsedildiği ve Ģekil 7’de 

gösterildiği gibi 3 kısımdan oluĢmaktadır. Bu kısımlar difüzör, yanma odası ve nozuldur. Mor 

blok ilk ve ikinci kısım olan difüzör ve yanma odası kısımlarında kullanılan bağlantıları ve 

kırmızı blok lüle’de (nozul’da) kullanılan bağlantıları kapsamaktadır. Turkuaz ise hava-yakıt 

oranı ile yeĢil kısım bu bağlantı sonuçlarına göre ramjetin performans parametrelerinin 

hesaplandığı bloktur. Sonuçlar kısmında verilen grafikler bu modelden elde edilmiĢtir. Model 

oluĢturulurken sıkıĢtırılabilir aerodinamik ve termodinamik bağıntılar kullanılmıĢtır. Bu 

çalıĢmada difüzör kısmı için normal Ģok dalgası için geçerli olan bağıntılar ve yanma odası 

için Rayleigh akıĢ denklemleri kullanılmıĢtır. Ayrıca izantropik denklemlerden de 

yararlanılmıĢtır. 
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ġekil 10. Ramjet motoru MATLAB modeli 
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4. ARAġTIRMA SONUÇLARI VE TARTIġMA 

 

Bu çalıĢmada bir ramjet motorunun termodinamik analizi yapılarak performans 

değerlendirmesi yapılmıĢtır. Termodinamik ve aerodinamik bağıntılar kullanılarak 

Matematiksel model Matlab’da oluĢturulmuĢtur.  Performans analizi için motorun ürettiği itki, 

yakıt tüketimi, termal verim, itki verimi ve toplam verim parametreleri araĢtırılmıĢtır. 

 

AĢağıdaki çizelge de modelden 15 km irtifa ve 4.0 mach için performans sonuçları 

gösterilmektedir. Yanma odası maksimum sıcaklığının 2500 K olduğu varsayımı yapılmıĢtır 

ve 

𝞬 = 1.4 olarak çalıĢmaya dâhil edilmiĢtir.                                                                                                                                      

 

Çizelge 4.1. 15 km irtifa ve 4.0 Mach sayısında elde edilen sonuçlar 

 
Sonuç Değer 

TSFC (kg/N.h) 0.24811 

Ġtki verimi 0.87 

Termal verim 0.39793 

Toplam verim 

Ġtki (kN) 

0.3462 

20 

 

 

Çizelge 4.1’de sabit irtifa (15 km) ve sabit mach sayısı (4.0) için elde edilen sonuçları 

göstermektedir. Sabit irtifa olduğu için atmosfer koĢulları (basınç, sıcaklık, yoğunluk vb.) 

sabittir. Normal Ģok dalgası, Rayleigh akıĢ ve izantropik denklemlerine göre verilen Ģartlarda 

hesaplama yapılmıĢtır. Elde edilen sonuçlar literatür çalıĢmaları ile benzer olup beklenen 

değerler elde edilmiĢtir. 

 

15 km irtifa için Mach sayısının değiĢimine bağlı olarak toplam verimin değiĢimi ġekil 

11’de ve itkinin değiĢimi ise ġekil 12’de gösterilmiĢtir. Elde edilen grafiklere göre toplam 

verim ve itki artan Mach sayısı ile birlikte belirli bir noktaya kadar artarak maksimum 

değerine ulaĢtığı daha sonra azaldığı görülmüĢtür. Ġtki motorun tasarımının yanı sıra atmosfer 

koĢullarına da bağlıdır. Bulunulan irtifadaki atmosfer koĢulları (havanın yoğunluğu, ses hızı, 

basınç ve sıcaklık vb.)  ile hesap yapılır ve irtifa arttıkça belirli bir irtifadan sonra atmosfer 

koĢullarına bağlı olarak üretilen itki azalır. ġekil 11-12’de elde dilen sonuçlar literatürle (El-

Sayed, 2008) uyumludur. Motorların belirli bir kullanım aralığı vardır ve ramjetler için bu 
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değerler 2 ile 6 Mach sayısı arasında değiĢmektedir. Mach sayısı 4.5 Mach’ı geçtiğinde verim 

düĢmektedir ve 6 Mach üzerinde scramjet dediğimiz ramjetlerin süpersonik yanma odalı 

ramjetler kullanılır.  

 

 

 

ġekil 11. 15 km irtifada Mach sayısı değiĢimine bağlı toplam verim değiĢimi 

 

 

 

ġekil 12. 15 km irtifada Mach sayısı değiĢimine bağlı itki değiĢimi 

 

 

Mach sayısının sabit olduğu durumda ise irtifa arttıkça itkinin azaldığı belirlenmiĢ ve 

kurulan MATLAB modelinden elde edilen grafikte ġekil 13’te gösterilmiĢtir. Üretilen itki 

hava aracının hızına, lüle çıkıĢındaki hıza, hava-yakıt oranına, difüzör giriĢ kesit alanına, lüle 

çıkıĢ kesit alanına, bulunulan irtifadaki basınç ile giren havanın kütlesel debisine bağlıdır. 
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ġekil 13’te sadece irtifa değiĢmiĢtir. Ġrtifa arttıkça giren havanın kütlesel debisi ve basınç 

azaltmakta buna bağlı olarak da diğer veriler sabit olduğunda üretilen itki azalmaktadır. 

 

 

ġekil 13. 4 Mach hızda değiĢen irtifaya bağlı itki değiĢimi 

 

 

Difüzör çıkıĢ kesit alanının (A2) değiĢiminin performans parametreleri üzerine etkisi 

elde edilerek ġekil 14-20’de sunulmuĢtur. Alanlar    cinsindendir. Bu araĢtırma 15 km irtifa 

için yapılmıĢtır. Difüzör çıkıĢ kesit alanı (A2) arttıkça spesifik itki (Fs), itki (T) ve özgül itki 

(Isp) azalmakta, verimler ve itki özgül yakıt tüketimi (TSFC) ise artmaktadır. Ou ve ark.’nın 

(2017) yaptığı çalıĢmasında (A2) değiĢiminin performans parametreleri üzerine etkisi 

olmadığını söylemesine karĢın bu tez çalıĢmasında A2 değiĢiminin performans parametreleri 

üzerine etkisi olduğu gözlenmiĢtir. Bu farklı sonuç nedeni iki çalıĢmadaki bir kısım farklı 

varsayımlardan kaynaklanmıĢ olabilir. Bu tez çalıĢmasında yanma odası maksimum sıcaklığı 

2500 K olarak belirlenmiĢtir. Ġzentropik denklemlere bakıldığında istasyon alanının boğaz 

alanına oranı o istasyondaki Mach değerine ve özgül ısı oranına bağlı değiĢir. Alanda yapılan 

değiĢiklik sabit özgül ısı oranı göz önüne alındığında o istasyondaki Mach değiĢimini etkiler 

ve bu değerlere bağlı olarak bir sonraki istasyondaki sabit alan olduğunda Mach değerlerini 

etkiler. Alanları tez çalıĢmasında belirlediğimiz için ve özgül ısı oranı (𝞬) sayısı sabit olduğu 

için difüzör çıkıĢ kesit alanı (A2) değiĢimi 2.istasyondaki Mach sayısı değiĢimini etkiler. 

Mach sayısı ise sonraki istasyonlardaki Mach değiĢimini ve lüle (nozul) çıkıĢındaki hızı 

değiĢtirir. Bu değiĢen hız, üretilen itkiyi ve buna bağlı yakıt tüketimi ile verimi etkiler.  

 

 



 

 37 

 

              ġekil 14. Difüzör çıkĢı kesit alanı (A2) ve Mach sayısı değiĢimine bağlı spesifik itki (Fs) değiĢimi 

                

 

          ġekil 14 dikkate alındığında öncelikle aynı A2 değeri için mach sayısı arttıkça spresifik 

itki düĢmektedir. Spesifik itki üretilen itkinin motora giren hava debisine oranıdır. Mach 

sayısı arttıkça hava debisi artmakta yani payda büyümektedir. Üretilen itki ise 3-4 Mach 

dolaylarına kadar artmakta ve sonrasında düĢmektedir. Bu iki parametrenin değiĢim oranları 

arasındaki fark eğri trendinin düĢmesine sebep olmaktadır. 3 Mach noktasını esas alarak alan 

değiĢiminin etkisini değerlendirdiğimizde alan arttıkça spresifik itkinin azaldığı 

görülmektedir. Aynı mach sayısında giren havanın debisi sabittir. DeğiĢken sadece üretilen 

itki olup aynı mach değerinde alan arttıkça itkinin düĢtüğü gözlemlenmiĢtir. En küçük iki alan 

arasında itki %7.5 düĢmüĢken, en büyük iki alan arasında yaklaĢık %2.5 civarında itki düĢüĢü 

olduğu belirlenmiĢtir. Bu düĢüĢ oranı grafikte görülmektedir. 

 

          Ġtki verimi hava giriĢ kütle debisine, giriĢ ve 6. istasyondaki hıza ve üretilen itkiye 

bağlıdır. Termal verim ise bulunulan irtifanın statik sıcaklığına, toplam sıcaklığına ve 6. 

istasyondaki statik ve toplam sıcaklığı ile hava-yakıt oranına bağlı hesaplanır. Toplam verim 

ise itki veriminin ve termal verimin çarpımına eĢittir. ġekil 15-20 difüzör çıkıĢ kesit alanının 

(A2) değiĢimine bağlı verim değiĢikliklerini, ġekil 21-26 ise lüle çıkıĢ kesit alanının (A6) 

değiĢimine bağlı verim değiĢikliklerini göstermektedir.  
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       ġekil 15. Difüzör çıkĢı kesit alanı (A2) ve Mach sayısı değiĢimine bağlı itki verimi değiĢimi 

                               

 

ġekil 15’de sabit bir alan için itki verimi artmaktadır. Ġtki verimi üretilen itki, uçuĢ 

hızı, motora giren havanın debisi ve 6.istasyondaki hıza bağlıdır. Burada asıl sonuca etki eden 

6.istasyon ve uçuĢ hızı farkının karesidir. Mach sayısı arttıkça bu fark düĢmektedir ve böylece 

payda azalır sonuç yükselir. Mach 3 için alan değiĢimi göz önüne alındığında alan arttıkça itki 

verimi artmaktadır. En küçük alanlar arasında itki ve uçuĢ hızının çarpımı %7.5 azalırken en 

büyük alanlar arasında bu değer %2.5 azalmaktadır. 6.istasyon ve uçuĢ hızı farkının karesi ise 

en küçük alanlar arasında %16 civarında azalırken en büyük iki alan arasında %5.85 civarında 

azalır. Bu oranlar göz önüne alındığında en küçük alanlar arasında itki verimi %2.5 artarken 

en büyük alanlar arasında %1’e yakın bir artıĢ olmaktadır. 
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                 ġekil 16. Difüzör çıkĢı kesit alanı (A2) ve Mach sayısı değiĢimine bağlı termal verim değiĢimi 

                          

 

          ġekil 16’da termal verim değiĢimi değerlendirilirken sabit bir alan için mach sayısı 

arttıkça termal verim artmaktadır. Termal verimi bulunulan irtifada atmosfer statik ve toplam 

sıcaklık, 6.istasyondaki toplam ve statik sıcaklık ve hava-yakıt oranı parametreleri etkiler. 

Aynı irtifada mach sayısı arttıkça atmosfer statik sıcaklık sabitken toplam sıcaklık 

artmaktadır. Yapılan varsayımlardan dolayı 6.istasyondaki toplam sıcaklık 2500 K olarak 

sabittir. Fakat 6.istasyındaki statik sıcaklık azalmaktadır. Azalma oranı % 4’den %0.5’e kadar 

düĢtüğünden eğrinin trendi Ģekildeki gibidir. Mach sayısı 3 olduğunda termal verimi etkileyen 

tek parametre 6.istasyondaki statik sıcaklıktır. Bu parametre değiĢimi ile alan arttıkça termal 

verim artmaktadır.   
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ġekil 17a. Difüzör çıkıĢı kesit alanı (A2)  ve Mach sayısı değiĢimine bağlı toplam verim değiĢimi 

                      

 

 

 

 

 
ġekil 17b. Difüzör çıkıĢı kesit alanı A2=0.06 m2 için Mach sayısı değiĢimine bağlı toplam verim değiĢimi 
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           ġekil 17b’de A2 = 0.06    için Mach sayısı ile toplam verim değiĢiminin bu 

çalıĢmada elde edilen sonuçları ile mevcut literatürdeki (El Sayed, 2008) sonuçlar 

karĢılaĢtırılmıĢtır. El Sayed (2008), 1-4 Mach arasında toplam verim sonuçlarını sunduğu için 

karĢılaĢtırma bu aralıkta yapılmıĢtır. Bu çalıĢma ile El-Sayed’in (2008) çalıĢmasındaki irtifa 

ve maksimum yanma odası sıcaklığı aynıdır. Bu tez çalıĢmasında izentropik denklemler ve 

Rayleigh akıĢ denklemleri kullanılarak her kısım için basınç-sıcaklık değerleri hesaplanarak 

performans parametreleri elde edilmiĢtir. El-Sayed (2008) ise her kısım için sabit basınç 

oranları bulunmaktadır. Bu değerler difüzör, yanma odası ve lüle için sırasıyla 0.7, 0.98 ve 

0.96’dır. Sonuçların yaklaĢık 3 Mach sayısı için yakın (%3) olduğu ve nispeten uyumlu 

olduğu görülmektedir. Bir kısım sapmaların ise farklı olarak yapılan ön kabullerden 

kaynaklandığı değerlendirilmektedir.  

 

 

 

                 ġekil 18. Difüzör çıkĢı kesiti alanı (A2)  ve Mach sayısı değiĢimine bağlı özgül itki (ISP) değiĢimi 
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           ġekil 19. Difüzör çıkĢı kesiti alanı (A2) ve Mach sayısı değiĢimine bağlı TSFC değiĢimi 

 

TSFC (Ġtki özgül yakıt tüketimi) hava-yakıt oranının Fs’e (spesifik itki) bölünmesi ile 

bulunur. Bundan anlaĢılacağı üzere eğer hava yakıt oranı sabit ise Fs (spesifik itki)  arttıkça 

yakıt tüketimi düĢer. Hava-yakıt oranı ise yakıtın özelliklerine, yanma verimine, 4. 

istasyondaki toplam sıcaklık ve ġekil 7’de gösterilen (a) noktasındaki toplam sıcaklığa bağlı 

hesaplanır. Sabit alanda mach sayısı arttıkça hava-yakıt oranı ve spesifik itki azalır. Fakat bu 

parametrelerin düĢüĢ oranı farklıdır. Hava-yakıt oranı 1-2 mach arasında %5.5 azalırken Fs 

%23 azalır. 4-5 mach arasında hava-yakıt oranı %39 azalırken Fs %111 azalır. Bu farktan 

dolayı grafiğin trendi Ģekildeki gibidir. Mach sayısı 3 olduğunda alan değiĢimi 

değerlendirilirse alan arttıkça yakıt tüketimi artar. Hava-yakıt oranı sabittir ve payda yani Fs 

azalır. Yani sabit pay azalan payda olduğundan sonuç artar. 
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ġekil 20. Difüzör çıkĢı kesiti alanı (A2) ve Mach sayısı değiĢimine bağlı itki (T) değiĢimi 

 

 

 

 Üretilen itki 6. istasyon ve 1. istasyondaki hızlara, havanın giriĢ kütle debisine 

bağlıdır. Alan değiĢimi hızları etkilediği için üretilen itki üzerinde önemli etkisi olmaktadır. 

GiriĢ kütle debisi ise giriĢ alanı, hava aracının hızı ve bulunulan irtifaya bağlı havanın 

yoğunluğuna bağlıdır. ġekil 20’de difüzör çıkıĢ kesit alanı (A2) değiĢimine bağlı üretilen itki 

(T) ve ġekil 26’da ise lüle çıkıĢ kesit alanı (A6) değiĢimine bağlı üretilen itkiye ait grafikleri 

göstermektedir. 

 

Lüle çıkıĢ kesit alanı (A6) değiĢiminin performans parametreleri üzerine etkisi ġekil 

21-26 da sunulmuĢtur. Lüle çıkıĢ kesit alanı (A6) arttıkça spesifik itki (Fs) ve toplam verim 

artmakta,  itki özgül yakıt tüketimi (TSFC)  ise azalmaktadır. Kullanılan denklemler (3.33’den 

3.39’a kadar) göz önüne alındığında (A6) değiĢimi direkt olarak üretilen itkiye etki eder. Alan 

değiĢimine bağlı olarak izentropik denklemlerden 6. istasyondaki Mach sayısı değiĢir. Bu 

noktadaki hız değiĢimi ise itki verimine etki eder ve spesifik itki (Fs) değiĢimi ise itki özgül 

yakıt tüketimi (TSFC)’nin değiĢmesini sağlar.  
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ġekil 21. Lüle çıkıĢ kesit alanı (A6) ve Mach sayısı değiĢimine bağlı spesifik itki (Fs) değiĢimi 

                           

 

Eğrilerin trendinin değiĢimi difüzör çıkıĢ kesit alanı değiĢimlerinde anlatıldığından 

direkt A6 değiĢiminden bahsedilecektir. Fs üretilen itkinin motora giren havanın kütle 

debisine bölünmesi ile elde edildiğinden aynı mach sayısında Fs alan arttıkça artmaktadır. 

Havanın kütle debisi aynı mach değerinde sabittir. Üretilen itki ise alan arttıkça artmaktadır. 

Artan pay ve sabit payda olduğundan Fs alan arttıkça artmaktadır. 
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                             ġekil 22. Lüle çıkıĢ kesit alanı (A6)  ve Mach sayısı değiĢimine bağlı toplam verim değiĢimi 

 

Toplam verim itki verimi ve termal verimin çarpılması ile elde edilir. 

 

 

ġekil 23. Lüle çıkıĢ kesit alanı (A6)  ve Mach değiĢimine bağlı itki verimi değiĢimi 
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         ġekil 23’de itki verimi için 3 mach sayısında alan değiĢimi değerlendirildiğinde alan 

arttıkça itki verimi düĢmektedir. Ġtki verimi üretilen itki, uçuĢ hızı, motora giren havanın kütle 

debisi ve 6.istasyon ile uçuĢ hızının farkının karesine bağlıdır. En küçük iki alan arasında itki 

ve uçuĢ hızının çarpımı %10 artarken en büyük iki alan arasında bu değer %4.5 civarındadır. 

6.istasyon ile uçuĢ hızının farkının karesi ise en küçük alanlar arasında %14 civarında 

artarken en büyük alanlar arasında %5 kadar artmaktadır. Payda daha yüksek arttığı için itki 

verimi azalır. 

 

 

 

                        ġekil 24. Lüle çıkıĢ kesit alanı (A6)  ve Mach sayısı değiĢimine bağlı termal verim değiĢimi 

                              

 

ġekil 24’te A6 değiĢimine bağlı termal verim değiĢimi gösterilmiĢtir. Alan arttıkça termal 

verim artmaktadır. Burada A2’de olduğu gibi tek belirleyici parametre 6.istasyondaki statik 

sıcaklıktır. En küçük iki alan arasında 6.istasyondaki statik sıcaklık %6, en büyük iki alan 

arasında %3 artmaktadır. Grafikte bu fark görülmektedir. 
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ġekil 25. Lüle çıkıĢ kesit alanı (A6)  ve Mach sayısı değiĢimine bağlı TSFC değiĢimi 

                          

 

ġekil 25’de A6 değiĢimine bağlı yakıt tüketimi değiĢimi gösterilmiĢtir. A6 arttıkça 

yakıt tüketimi düĢmektedir. Aynı mach sayısında (3 mach için) hava-yakıt oranı sabittir. Fs 

ise alan arttıkça artmaktadır. Sabit pay artan bir payda olduğundan alan arttıkça yakıt tüketimi 

azalmaktadır. 
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ġekil 26. Lüle çıkıĢ kesiti alanı (A6) ve Mach sayısı değiĢimine bağlı itki (T) değiĢimi 

                                

 

Yakıt tipi değiĢiminin performans parametreleri üzerine etkisi Ģekil 27-31’de 

verilmiĢtir. Yakıt tipi değiĢtikçe verimler neredeyse aynı olmakla birlikte itki ve özgül yakıt 

tüketimi (TSFC) değiĢiklik göstermektedir. Yakıt tipi değiĢimi hava-yakıt oranını etkiler. 

Yakıtın özelliklerine bağlı olarak değiĢen hava-yakıt oranı direkt olarak TSFC, özgül itki (Isp) 

ve termal verimi etkiler. Sabit bir spesifik itki (Fs)   olduğunda hava-yakıt oranı arttıkça TSFC 

artmaktadır. Hava yakıt oranı hesaplanırken sadece yakıtın özellikleri ile hesap yapılmadığı 

için termal verimde önemli bir fark bulunmadı. 

 

           Yakıt-hava oranı üretilen itkiye direkt etki eden bir değerdir ve bir fazlasının 6. 

istasyondaki değerle çarpılması ile sonuca etki eder. Yakıtın özgül ısı değerinin artması yakıt 

hava oranı (f) değerinin düĢmesine sebep olur. Yakıt-hava oranı ise itki ile doğru orantılı olup 

elde edilen grafiklerde bu durum görülebilmektedir.  
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ġekil 27. Yakıt tipi ve Mach değiĢimine bağlı toplam verim değiĢimi 

                  

 

 

 

ġekil 28. Yakıt tipi ve Mach değiĢimine bağlı itki verimi değiĢimi 
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ġekil 29. Yakıt tipi ve Mach değiĢimine bağlı termal verim değiĢimi 

 

 

 
 

ġekil 30. Yakıt tipi ve Mach değiĢimine bağlı TSFC değiĢimi 
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ġekil 31. Yakıt tipi ve Mach değiĢimine bağlı itki değiĢimi 
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5. SONUÇLAR VE ÖNERĠLER 

 

5.1 Sonuçlar 

 

Bu çalıĢmada bir ramjetin belirli çalıĢma koĢullarında Brayton çevrimine dayalı olarak 

ve kurulan matematiksel model Matlab ortamına aktarılarak termodinamik analiz 

gerçekleĢtirilmiĢ ve Ģu sonuçlara ulaĢılmıĢtır: 

 

 Diğer tüm parametreler sabitken sadece Mach sayısının artıĢı ile toplam verim 

ve itki önce artarak maksimum değere ulaĢır ve daha sonra azalır.  

 Yine diğer tüm parametreler sabitken sadece irtifa artıĢı ile itki azalır. 

 Mach sayısı ve/veya difüzör çıkıĢ kesit alanı (A2) artarken; itki verimi, termal 

verim, toplam verim ve itki özgül yakıt tüketimi artar, spesifik itki ve özgül itki 

ise azalır. 

 4 Mach’dan sonra özgül itki yakıt tüketimi hızla artar. 

 Lüle çıkıĢ kesit alanı (A6) artarken; spesifik itki,  toplam verim, termal verim 

artar, itki verimi ise az da olsa düĢer. 

 Ramjetin difüzör çıkıĢ ve lüle çıkıĢ kesit alanları performans parametreleri 

üzerinde oldukça etkilidir.  

 (A2)’nin küçük seçilmesi itkinin artmasını, yakıt tüketiminin düĢmesini ve 

toplam verimin yüksek olmasını sağlamaktadır. 

 A6’nın belirli bir miktar artması spesifik itki ve toplam verimin artmasını,  

TSFC’nin ise azalmasını sağlamaktadır. 

 Yakıt cinsinin (yakıtın özgül ısı değerinin) toplam verim, itki verimi, termal 

verim ve itki üzerine etkisi hemen hem yok denebilir. 

 Yakıt cinsinin (yakıtın özgül ısı değerinin) artmasıyla özgül itki yakıt tüketimi 

biraz düĢer. 
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5.2 Öneriler 

 

Elde edilen sonuçlara göre: 

 Ramjetlerin performansı 2-4.5 mach değerlerinde verimli olduğu için sadece 

bu aralıkta çalıĢacak Ģekilde kullanım alanı oluĢturulmalı ve buna göre tasarım 

yapılması, 

 Ġrtifa arttıkça üretilen itki düĢtüğü göz önüne alınması, 

 Sabit irtifada toplam verim grafiğine bakılarak Mach aralığı için optimum 

çalıĢma aralığı seçilmesi, önerilir. 

 Ayrıca düĢük özgül ısı değerine sahip bir yakıtın seçilebileceği 

değerlendirilmektedir. 

 

 

        Ülkelerin bağımsızlığını koruyabilmesi hava sahasını koruyabilmekten geçmektedir. 

Ülkemizde havacılık ve savunma sanayi için ciddi çalıĢmalar yürütülmekte ve devlet 

tarafından bu çalıĢmalar desteklenmektedir. Havacılık motorları için ramjetler konusunda 

ülkemizde akademik çalıĢma sayısı çok az olduğundan bu tez çalıĢmasında füzeler için 

yüksek hız sağlayan bu motorlar üzerine çalıĢılmıĢtır.  
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EKLER  

 

EK-1 Lüle çıkıĢ kesit alanı (A6) değiĢimine göre performans parametrelerinin değiĢimi 

 

      Bu kısımda ramjet motorunun 6. istasyonunda alan artmasının performans parametrelerini 

nasıl etkilediğini gösteren hesaplamalar bulunmaktadır. ÇalıĢma için irtifa 15 km seçilmiĢ 

olup elde edilen sonuçlar 1 ile 5 mach arasında değiĢen çalıĢma koĢullarında elde edilmiĢtir. 

Alanlar    birimde olup aĢağıdaki alanlar ile hesap yapılmıĢtır; 

  

Difüzör giriĢ kesit alanı                                                     :    A1= 0.15 m
2
 

Difüzör çıkıĢ kesit alanı                                                    :    A2=0.052 m
2
 

Yanma odası (Yakıcıların bulunduğu kısım) giriĢ kesit alanı  :    A3=0.119 m
2
 

Boğaz kesit alanı                                                                       :    A5=0.1 m
2
 

 

     Ġlk 5 istasyon alanları sabit olup lüle çıkıĢ kesit alanı (A6) değiĢimi için kullanılacak 

değerler aĢağıdaki Ģekildedir (birimleri m
2
 dir) ; 

 

A6=0.15 

A6=0.2 

A6=0.25 

A6=0.3 

A6=0.35 

A6=0.4 

 

     Ayrıca burada elde edilen sonuçlar araĢtırma sonuçları ve tartıĢma baĢlığı altında bulunan 

ġekil 21- 26’da gösterilmiĢtir. Bu grafiklerde Mach değiĢime bağlı aĢağıdaki parametreler 

gösterilmiĢtir: 

 

      : Spesfik itki, 

           :Toplam verim, 

      : Ġtki verimi, 

      : Termal verim, 

 TSFC : Ġtki özgül yakıt tüketimi, 
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 T   : Ġtki, 

 

      ve olarak sabit alınmıĢtır. 

 

15 km irtifada ISA (International Standard Atmosphere-Uluslararası Standart Atmosfer) 

koĢullarında atmosfer değerleri; 
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1. Adım; 
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M=3 için                    ⁄  
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3. Adım; 
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5. Adım; Normal ġok Dalgası 
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7. Adım; 
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9. Adım; 
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10. Adım; 
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11. Adım; 
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12. Adım; Difüzör (2-3 haldeğiĢimi izentropik) 
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13. Adım; Yanma odası- Rayleigh AkıĢ Denklemleri 
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15. Adım; 

 

            maksimum yanma odası sıcaklığı varsayımı ile; 
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