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OZET

YUKSEK LISANS TEZi

HIBRIT YAKITLI SONDA ROKETLERINDE KANATCIK EGIiM ACISININ
DONME HIZI VE PERFORMANSA ETKIiSI

Biisra Nimet EREN

Istanbul Universitesi-Cerrahpasa

Lisansiistii Egitim Enstitiisii

Makine Miihendisligi Anabilim Dal

Damsman: Dr. Ogr. Uyesi Murad KUCUR

Sonda roketleri atmosferde gelismis roketlere gore daha fazla vakit gecirdigi i¢in stabilite
kanatgiklar ile saglanir. Roketin atmosferde dengeli ve giivenli bir sekilde yol almasi i¢in kendi
ekseni etrafinda bir donme etkisinin olmasi, agirlik merkezi eksen kagikliklar1 ve riizgar gibi
olumsuz olaylarin etkisini azaltarak, ugusun dengeli olmasin1 saglar. Bu yiiksek lisans tezinde
donme etkisi verecek egim agisinin iki farkli sekilde kullanimi incelenecektir. El hesaplamalari
kolaylik saglamasi ag¢indan bilgisayar koduna doniistiiriilecek ve egim agisinin kanatciklarda
olusturdugu dénme hiz1 bu kod ile hesaplanacak ve daha sonra bilgisayar destekli hesaplamali
akigkanlar dinamigi programi ile bu sonugclar teyit edilecektir. Bu hesaplamalara gore roketin
stabilitesi i¢in uygun olan donme hizi belirlenip gercek ucguslarda test edildikten sonra roketin
performansi incelenecektir.

Mayis 2020, 83 sayfa.

Anahtar kelimeler: Egim acisi, sonda roketi, trim tab, yuvarlanma kenetlenmesi(roll
lock-in).
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SUMMARY

M.Sc. THESIS

THE EFFECT OF FIN CANT ANGLE ON SPIN RATE AND PERFORMANCE
IN HYBRID SOUNDING ROCKETS

Biisra Nimet EREN

Istanbul University-Cerrahpasa

Institute of Graduate Studies

Department of Mechanical Engineering

Supervisor: Dr. Ogr. Uyesi Murad KUCUR

Since sounding rockets spend more time in the atmosphere compared to the advanced rockets,
the stability is provided via fins. In order that the rocket can travel safely in the atmosphere it
must have a rotational effect around its own axis. This makes the flight stable by reducing the
effects of the negative events such as axis misalignments of center of gravity and gust winds.
In this master’s thesis two different usage of angle inclination that will give rotational effect
will be examined. The hand calculations will be converted into computer code for convenience,
and the spin rate created by the cant angle in the fins will be calculated with this code and then
these results will be confirmed with the computer-aided computational fluid dynamics program.
According to these calculations, the appropriate spin rate for the stability of the rocket will be
determined and the performance of the rocket will be examined after being tested in real flights.

May 2020, 83 pages.

Keywords: Cant angle, sounding rocket, trim tab, roll lock-in.
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1. GIRIS

Roket tarihi, 13 yy.’da, Cinliler ve Mogollar arasindaki savasta, bambu ¢ubuklarinin, barut
dolu bir tiip sayesinde firlatilarak silah olarak kullanilmasi ile baglamistir. 17. yiizyillara kadar
gelismeye devam ettikten sonra, Isaac Newton’in hareket kanunlarimi ortaya c¢ikarmasi ile
roketlerin caligma prensibine dair daha c¢ok bilgi sahibi olunmustur. Ilerleyen zamanlarda,
roketlerin uzayda vakum ortaminda igleyisi hakkinda caligmalar daha belirli hale gelmistir
ve gelismeye devam ederek 19. yiizyillarda modern roket bilimi olarak adlandirabilecegimiz
donem, savaglarin da etkisiyle baslamistir. 2. diinya savasi ve soguk savas zamanlarinda silah
olarak kullanilan kat1 yakith roketler ve uzay1 kesfetmek amaclh bilimsel atilimlar yapilmistir.
Farkli ilkelerdeki bilim adamlari uzaya ilk c¢ikan iilke olma yarisinda hizla ilerleyerek,
roket bilimini daha iist seviyelere tasitmiglardir ve uzayin bilinmezliklerine dogru yolculugun
adimlarinin atilmasini saglamiglardir[1]. Giiniimiize kadar roket bilimi devasa roketlerin inga
edilip uzaya gotiiriilmesine kadar gelisimini devam ettirmistir. Barutlu kiiciik tiiplerden, devasa
biiyiikliiklerde, uydulari, gezegenleri ve hatta evrenin sirlarin1 kesfetmemize yardimer olan

roketlerin seriiveni bu sekilde gerceklesmistir ve hala da devam etmektedir.

Sonda roketleri, amac1 uzaya veya yoriingeye gitmek yerine daha ¢ok arastirma ve test
icin kullanilan roketlerdir. Genellikle burun kisimlarinda faydali yiikler tasirlar. Atmosferik,
meteorolojik olaylarin gézlemlenmesi ve ucus testleri ile sistemlerin test edilmesi gibi amaglar

ile tiretilip atmosfere gonderilirler. Ayrica mikro-yercekimi aragtirmalari i¢in de kullanilirlar.

Roket motorlari, kat1 yakitli, siv1 yakitli ve hibrit yakith roket motorlar1 olarak 3 ayr tipte
olabilirler. Kat1 yakith roketlerde, tek bir yakit tankinda yakici (oksitleyici) ve yanici madde
baglayici bir madde sayesinde, bir arada homojen olarak bulunur. Bu tip roketler en ¢ok itkiyi
saglayabilen roketlerdir ancak operasyonel olarak en ¢ok risk tasiyan roketlerdir. Roket testleri
sirasinda kati yakitin hazirlanip depolanmasi veya ugus sirasinda yikici etkileri olan kazalar
meydana gelmistir. Ornek olarak Titan 34D-9, Delta 2 ve STAR 48 roketleri verilebilir [2—
4]. Siv1 yakith roketlerde, yanici ve yakici madde iki ayri tank icerisinde bulunur ve pompa
yardimui ile birbirleri ile tepkimeye girmeleri icin yanma odasi igerisine gonderilir. Kat1 yakith
roketlere daha yiiksek 0zgiil itici kuvvete sahiptirler ve daha giivenlidirler ¢iinkii oksitleyici
akis1 kesildigi anda itki de kesilir. Hibrit yakitli roket motorlarinda yakici madde olarak sivi,

yanic1 madde olarak kati yakit kullanilir. Yanici s1vi ayr bir tank icerisinde bulunur ve enjektor



yardimu ile yanici kati yakitin bulundugu motora gonderilerek atesleme baglatilir. Operasyonel
acisidan en az tehlike arz eden roket motoru tipidir ve dier roket motor tiplerine gore daha az
maliyetlidirler. Ayn1 zamanda diger roket tiplerine gore daha az karmagik bir yapiya sahiptirler

Dezavantajlar ise yanma hizlarinin kat1 ve siv1 yakitli roket motorlarina gore daha az olmasidir.

Roketlerin atmosferde bulunduklar1 sirada en uzun mesafeyi dengeli bir sekilde katedebilmesi
gereklidir. Sonda roketleri, atmosfer disina ¢ikan biiyiik roketlerin aksine atmosferde daha
uzun siire bulunduklar i¢in ugus dengesi bu roketlerde kanatciklar ile saglanirken, uzaya
gonderilen roketlerde dengeli ucus genellikle kanatciklar yerine itis vektorlemesi gibi ugus

kontrol sistemleri ile saglanmaktadir.

Sonda roketleri, ucus sirasinda bazi dis etkenlere maruz kalabilir. Bunlar ters riizgarlar, hava
akimi diizensizlikleri gibi etkilerdir. Roketin bu durumlardan etkilenmesi halinde izleyecegi
ucus yolu dogrusal olmayabilir ve arzu edilen yiikseklige ¢ikamayabilir. Bunun yaninda,
roketin montaji ve yapimi sirasinda da ugus dengesini bozabilecek etkenler ortaya cikabilir.
Roketin agirlik merkezindeki kagikliklar buna 6rnek olarak verilebilir. Tasarim asamasinda ise
yanlig kanat¢ik tasarimi ile uygunsuz stabilite marjini olan roketler firlatildiktan sonra riizgara
donerek yon degistirebilir. Bu durumlarin olumsuz etkisini azaltmak i¢in rokete, kendi ekseni
etrafinda olacak sekilde bir donme etkisi verilir. Bunun nedeni roketin kendi ekseni etrafinda
dondiiriilmesi ile elde edilen donme etkisinin, roketin yalpalama ve yunuslama esksenleri
etrafindaki hareket egilimini azaltmasidir[S]. Bu donme etkisi kanat¢iklara egim acisi verilerek

veya kanatciklarin alt kismina belli bir agiya sahip trim tab konularak elde edilebilir.

Bu calismada oksitleyici olarak N, O, kat1 yakit olarak parafin kullanilan hibrit yakith sonda
roketinin dengeli bir ugus yapabilmesi icin uygun donme hizi ve bu donme etkisinin hangi
yontem ile verilecegi calisilmigtir. Donme hizinin hesaplanmasi icin analitik bir yontem
kullanilmigtir. Hesaplamalart ve yontemi dogrulamak i¢in bilgisayar destekli HAD analizleri
yapilmistir. Bilgisayar destekli HAD analizlerinde, Ansys Fluent yazilimi kullanilmistir. Bu
HAD analizlerinde farkli dénme etkisi elemanlar1 ile, roketin ulasaci1 tahmin edilen hiz
ve irtifa degerlerinde, hesaplanan donme hizinin dogrulugu kontrol edilmistir. Bilgisayar
modellerinde sonuglar alindiktan sonra donme etkisi elemanina karar verilmistir. Ucus sonunda
istenilen donme hizina ulagmak icin gerekli olan egim acisi ile iiretime baslanmigstir. Sonda
roketinin 3 adet ugusu gergeklestirilmistir. Tahmin edilen donme hizlarina ulagilmistir ancak ilk

ve son uguslarda donme hizinda beklenmeyen bir diisiis ile karsilagilmistir. Bunun sebebinin,



literatiirde yapilan ikinci bir aragtirma sonucunda roketin yalpalama/yunuslama dogal frekansi
ile donme hizinin kesisip rezonansa girmesinden dolay1 kaynaklanmis olabilecegi goriilmiistiir.
Bunu dogrulamak i¢in roketin yalpalama/yunuslama dogal frekansi teorik olarak hesaplanmigtir
ve donme hizi ile karsilagtirilmistir. Yapilan hesaplamalar dogrultusunda zamana baglh

grafiklerde bu iki frekansin kesismesinden sonra donme hizinin diistiigii goriilmiistiir.



2. GENEL KISIMLAR

2.1. LITERATUR ARASTIRMASI

2.1.1. Sonda Roketlerinde Ucus Dengesi ve Donme Etkisi

Sonda roketleri, uzak atmosfere uzay arastirmalar1 i¢in gonderilen, bazen faydal yiik
tasiyabilen, bir veya iki kademeden olusabilen roketlerdir. Geg¢misten giiniimiize cesitli
boyutlarda bir cok sonda roketi kullanilmistir. Ornegin Aerobee 150 ve Nike Apache sonda
roketleri, NASA tarafindan roket teknolojilerini gelistirmek i¢in atmosfere firlatilmis sonda

roketleridir.

Roket, ucus sirasinda istenilen dogrultuda, yalpalamadan diizgiin bir sekilde yol aliyorsa
"dengeli (stable)" olarak tanimlanir. Kiigiik 6l¢ekli sonda roketlerinde ucus dengesi kanatgiklar
ile saglanir. Giidiimsiiz sonda roketlerinde ucus kontrol sistemleri tercih edilmediginden roketin
yoriinge dagilimy, itki eksenindeki hizasizliklar, dinamik dengesizlikler ve riizgarlar ile olumsuz
etkilenebilir. Bu etkilerden kurtulmak ve dengeli bir ugus saglamak icin roket ¢esitli yontemler
ile kendi ekseni etrafinda dondiiriilerek, ucus dengesizliklerinin etkisi azaltilir. Bu donme
etkisi, dengesizlik yaratabilecek olumsuz etkileri ve dizayndaki asimetriklikleri esit bir sekilde
donme ekseninde dagitir. Boylece ucgus sirasinda dengesizlik yaratabilecek durumlarin etkileri

azaltilmis olur. Sonda roketlerinde donme etkisi yontemleri bir sonraki boliimde anlatilmistir.

Chowdhury [6], Monte Carlo modellemesini kullanarak, 0.05 ve 0.1 derecelik itki ekseni
hizasizligina sahip roketin donme etkisi ile yoriinge dagilimim ¢ikarmistir. Donme etkisi
verilmemis olarak modellenen uguslarda roketin diisebilecegi alanin biiyiikliigiiniin, donme
etkisi verilmis olarak modellenen ucgusa gore cok daha fazla oldugunu gostermistir. Buna
dayanarak da giidiimsiiz sonda roketlerinde ugusun istenilen dogrultuda olmasi icin donme

etkisi verilmesi gerektigini sdyleyebiliriz.

Roketlerdeki donme etkisi ile baz1 aerodinamik ve yapisal durumlar ortaya ¢ikar. Literatiirde
yuvarlanma kenetlenmesi (roll lock-in) olarak tanimlanan durumda, roketin donme hizi ile
yalpalama/yunuslama dogal frekansinin yaklagmasi veya kesismesi durumunda roket rezonansa

girer. Ornek olarak, NASA’nin, Aerobee sonda roketleri ile yapti§1 ucuslarda, ugus sirasinda



yuvarlanma ve yalpalama frekanslarinin kesigsmesi durumunda yuvarlanma kenetlenmesi
durumuna girdigi tespit edilmistir[7]. Bu durum roketin ugustaki denge halini bozarak,
konileme hareketine ge¢mesine neden olmustur ve NASA’'nin bazi roketlerinin kaybia yol
acmistir. Roket konileme hareketine bagladiktan sonra donme hizinda diisiis yasar ve bu
durum ucusun basarisiz sekilde sonlanmasina sebep olabilir. Sekil 2.1°’de konileme hareketi

gosterilmigtir.

Donme etkisinin yalpalama/yunuslama dogal frekansi ile kesigsmesi halinde meydana

gelebilecek olaylar asagida siralanmigtir.

- Yalpalama(Yunuslama)-Yuvarlanma Rezonansi: Roketin dogal yalpalama frekansi ile
yuvarlanma frekanslarinin ayni oldugu an.

- Yalpalama(Yunuslama)-Yuvarlanma Etkilesimi: Roketin yalpalama-yuvarlanma rezonans
haline girmesinden hemen sonra, yuvarlanma ve yalpalama frekanslarinin dinamik etkilesime
girmesidir. Roket {izerinde yikici bir etkisi yoktur.

- Yalpalama(Yunuslama)-Yuvarlanma Kitlenmesi: Yalpalama-yunuslama eslemesinin uzun

stirmesi sonucunda olusan ve roketin konileme hareketine girmesine sebep olan durum. [7]

w

A

B

Sekil 2.1: Konileme Hareketi [8]

9 Nisan 1964 tarithinde NASA’ya ait Aerobee 150 sonda roketinin 4.81 GG isimli ucusunda
itki baglangicindan 29 saniye sonra konileme hareketi tespit edilmistir. NASA’nin ayni
sonda roketi ile gerceklestirilen diger ucuslart ile 4.81 GG ugusunun donme hiz verileri

karsilagtirildiginda 4.81 GG ucusundaki donme hizinda beklenmeyen diisiis farkedilmis ve



bunun iizerine yogunlagilmistir. Konileme hareketinin baglamasindan 10 saniye sonra ise
roket burun parcasmin firladigi, donme hizinin hizla diigmeye bagladigi ve aerodinamik
siiriiklenmenin arttig1 gozlemlenmistir. itki baglangicindan yaklagik 40 saniye sonra ise roketin
tamamen yuvarlanma kenetlenmesi durumuna girdigi ve koni yar1 acgisinin 15 dereceden
fazla oldugu verilerden gozlemlenmistir. Roketin bu harekete baglamasinin sebebi ise ugus
stiresinde roketin donme hizi ve dogal yalpalama frekansinin ucus sirasinda cakistigi ve bu
andan itibaren konileme hareketine basladig1 tespit edilmistir. Ileride yapilacak olan uguslarda
bu durumun engellenmesi i¢in donme hizint arttirllmigtir. Boylece donme hizinin, roketin

yalpalama/yunuslama dogal frekansi ile cakismasi 6nlenerek bu sorunun Oniine gecilmistir. [7]
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Sekil 2.2: Aerobee sonda roketinin ugus donme hizlar1 ve teorik yalpalama/yunuslama dogal
frekansinin zamana bagli degisim grafigi [7]



Roketin yuvarlanma kenetlenmesi durumuna girmesinde, dogal frekansin donme etkisi ile
cakismasinin diginda aerodinamik sebepleri de vardir. Donme etkisi ile roket kanatciklarinin
eksenel konumlarimin degismesi, kanatciklarin birbirlerine olan etkisini degistirir ve bu etki
bir donme momenti olusturur. Hoult[8], yuvarlanma kenetlenmesi durumunudan ka¢inmak
icin kanatcik dizayni ile ilgili yazdig1 makalede, kanatgiklar iizerinde olusan indiiklenmis
donme momentlerinin, yuvarlanma kenetlenmesi olayinin gerceklesebilecegi hiicum agisinin
belirlenmesinden bahsetmistir. indiiklenmis donme momenti ve dsnme momenti katsayilarinin
hiicum agisina gore grafigini elde edip, bu iki egrinin kesistigi hiicum agisinda yuvarlanma
kenetlenmesi olayinin gergeklesebilecegini ifade etmistir. Yaptig1 ¢calismada, kanatgik sayisinin
veya kanat aciklifinin arttirilmasi ile, yuvarlanma kenetlenmesinin gerceklesebilecegi hiicum
acisinin daha yiiksek degerlere cekilerek olasiliinin azaltilmasini Onermistir. Nicolaides,
roketlerde konfigiirasyonel asimetrik yapidan kaynakli olusan trim hiicum acisinin, ddnme hizi
ile dogal yalpalama/yunuslama frekansi birbirine yaklastiginda agisal hareketi arttirdigin tespit
etmigtir [9]. Bu acinin giderek artmasi ile kanatgiklarda dogrusal olmayan bir donme momenti

olusur ve roketi yuvarlanma kenetlenmesi durumuna sokar [10].

2.1.2. Sonda Roketlerinde Donme Etkisi Yontemleri

Sonda roketleri i¢in dengeli ucusun saglanmasinda onemli rol oynayan donme etkisinin

verilmesi icin 4 farkli yol izlenebilir.

Birinci yontem olarak kanatcigin kok veterinin orta noktasindan dondiiriilerek verilen egim
acisidir. Literatiirde "cant angle" olarak gecen bu egim agisi roketin biitiin kanatgiklarina,
kok veterin orta noktasindan, hepsi esit olacak sekilde uygulanir. Kanat¢igin egim acisinin
biiyiikliigiine baglh olarak farkli donme hizlar1 elde edilebilir. Bu yontemde, kanatgiklarin
montaj1 yapilirken dikkat edilmesi gereken onemli noktalardan biri biitiin kanatgiklarin esit
acida olacak sekilde montajlanabilmesidir. Ayrica kanatciklara verilen agilar genellikle 0-5
derece arasinda degisen kiigiik agilar oldugundan ayarinin hassas yapilmasi gerekmektedir.
Ornegin Aerobee 150 sonda roketlerinde kanatgiklara Sekil 2.3° de goriildiigii gibi egim acisi

verilerek donme etkisi saglanmistir.

Ikinci yontem, literatiirde "trim tab" olarak gegen ve Sekil 2.4’te goriildiigii iizere kanatgigim
alt kismina yerlestirilen c¢ikintiya (trim tab) egim acis1 verilerek donme hiz1 elde edilmesidir.

Genellikle kiigiik 6l¢ekli roketlerde tercih edilen bu yontem ilk yontem ile hemen hemen aynidir
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Sekil 2.3: Kanatcik Egim Acis1 (Kok veter ile)
(11]

ancak uygulama agisindan daha kolaydir.

)

Sekil 2.4: Kanatgik Egim Acis1 (Trim tab ile)

Uciincii yontem, kanatcik kontrol sistemi ile roketin dondiiriilmesidir. Roketin burundan
sonraki 6n kismina kanatcik takimi yerlestirilerek bunlarin kontrolii ile istenilen donme etkisi,
kanatciklarin acilarinin kontrol sistemi sayesinde degistirilerek saglanir. GMLRS, Black Brant

gibi biiyiik olgekli roketlerde tercih edilen bu kontrol sisteminde, 6n taraftaki kanatciklara



onceden programlanmis, genellikle ¢oklu serbestlik derecesine sahip kanatciklara, rampa ¢ikisi
oncesi yiiksek donme hiz1 elde edecegi sekilde biiyiik bir donme agis1 verilir. Daha sonra kontrol
sistemleri ile istenilen donme hizinda tutulmasi i¢in kanatcik egim agilari, kontrol sistemleri
ile kontrol edilerek degistirilir. Sekil 2.6’da kanatcik kontrol sistemi olan sonda roketi 6rnegi

verilmistir.

Soguk gaz iticileri ise bu yoOntemlerden sonuncusudur. Soguk gaz iticileri, biinyelerinde
bulunan, genellikle soy gazlardan segilen basinghi gazin disariya piiskiirtiilmesiyle gazin
genlesmesi sayesinde itki elde eden iticilerdir. Literatiirde en basit roket motoru olarak da gegen
bu itki sistemi i¢inde gaz tanki,vana,regiilator ve itki noziilii bulunur. Uzay biliminde genellikle

yiikseklik kontrol ve manevra yapmak icin kullanilan bir yontemdir.

Bu calismada, roketin kii¢iik 6l¢ekli olmasindan dolayi, iigiincii ve dordiincii yontemler tercih
edilmemistir clinkii kanat¢ik kontrol sistemi ve soguk gaz iticileri i¢in roketin icinde yeterli yer
yoktur. Ayrica roketin ugus siiresinin kisa olmasi nedeniyle bu yontemlerin etkili olmayacagina
ve donme etkisinin kanatgiklar ile verilmesine karar verilmistir. Kanatcik egim acisi ile verilen
donme etkisinin 2 ayr1 yontemi incelenmistir. Kanat¢iklara konulan c¢ikintiya egim vererek
donme etkisinin verilmesi, direkt olarak kanat¢iklarin her birine esit e§im acis1 verilmesi
yonteminden montaj acisindan daha kolay olacagi disiiniildiigiinden, bu calismada ugusu

gerceklestirilen rokette donme etkisi ikinci yontem ile verilmigtir.

Sekil 2.5: Kanatcik Kontrol Sistemi

2.1.3. Egim Acisinin Analitik Hesaplanmasi

Onceden yapilan calismalarda, roketin dénme hizinin egim agisina gore hesaplanmasi
yontemler gelistirikmistir. Barrowman [11], 1967 yilinda yayinladig1 tezinde, egim agisini,

efektif hiicum acis1 olarak diisiinerek, donme kuvveti katsayisini ve tiirevini, kanatcigi esit
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geniglikte seritlere boliip her bir gerit iizerine etki eden donme kuvveti momentini hesaplamistir.

NYrCy,, &
C=— """ 2.1
I L (2.1)
NYTCNa
C15 == L—l (22)

Burada N kanatgik sayisim Y7 kanatcik basing merkezinin dikey eksene olan uzakligini, CNg,
tek kanatgik icin normal kuvvet katsayisi tiirevini ve L, referans uzunlugunu (roketlerde govde

cap1 kabul edilir) temsil eder.

OpenRocket, agik kaynak kodlu bir hesaplama programidir ve 2009 yilinda yiiksek lisans tezi
olarak sunulmustur. Bu programda roketin modeli olusturuldugunda, aerodinamik kuvvetler,
katsayilar, basinc merkezi vb. veriler hizli bir sekilde elde edilebilir. Roket geometrisi
modellenirken kanatcik egim agis1 da degistirilebilir ve roketin ne kadar donme hizi elde edecegi
ongoriilebilir. Bu agik kaynak kodlu programda, egim agis1 kanat¢igin gordiigii hiicum acisi
olarak belirtilmistir. Bu tezi yazarken Niskanen [12], Barrowman’in kullandig1 metoda yakin
bir sekilde, kanatcig1 esit genislikte seritlere bolerek, her bir gerit {izerinde egim acisindan
dolay1 olusan kuvveti hesaplamistir. Daha sonra integral alarak tek bir kanat¢igin iizerine gelen
kuvveti elde etmistir. Buradan yola ¢ikarak donme momenti ve donme soniimleme momentini
bulmustur. Daha sonra bu iki momenti birbirine esitleyerek duragan haldeki donme hizini elde

etmistir.

Sekil 2.6: Kanatcik Kontrol Sistemi
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3. MALZEME VE YONTEM

3.1. DONME HIZI ANALITIiK HESABI

Roketin stabil bir ucus gerceklestirebilmesi i¢in donme hizinin 6neminden Onceki
boliimlerde bahsedilmisti. Roketin uygun donme hizina ulasacagi kanatcik egim agisinin
kararlastirilmasinda bilgisayar destekli HAD analiz yontemlerine bagvurulabilir. Ancak bu
yontem ¢6ziim olarak pratik ve hizli olmaz ¢iinkii analitik bir hesap olmadan, her bir kanat¢ik
egim acisin1 denemek zaman agisindan pahaliya mal olur. Donme hizinin analitik olarak daha
pratik bir sekilde hesaplanmasindan sonra dogrulugunun bilgisayar destekli HAD analizlerinde
kontrol edilmesi daha hizli1 ve ucuz bir yontemdir. Bu boliimde donme hizinin analitik olarak

hesaplanmas1 yontemi anlatilmasgtir.

Donme hizi analitik hesaplari, roketin hiicum agisinin 0 oldugu varsayimi ile yapilmstir.
Barrowman ve Niskanen’in uyguladigi yontemde oldugu gibi, kanatcik esit seritlere
boliinmiistiir. Egim acisindan dolay1 olusan donme etkisi ile kanatgikta, acisal hizdan dolay1
bir hiicum acis1 olusur. Seritlerin gordiigii efektif hiicum agis1 ise, e§im agisindan, agisal hiz

dolayisiyla olusan indiiklenmigs hiicum ag¢isinin ¢ikarilmasi ile bulunur.

>

yn

Sekil 3.1: Acisal hiz dolayisiyla olugan indiiklenmis hiicum agisinin vektorler ile gésterimi

Bu calismada kanatgiklar trapezoid geometrisindedir ve 3.2 kanatcik oranina sahiptir.

Kanatcigin tasima kuvvet katsayisi1 ve kanatcik egim agis1 donme moment katsayis1 degerleri
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deneysel verilerinden yararlanilarak elde edilmistir ve kanat¢ik orani parametresi gbz Oniinde

bulundurularak hesaplanmistir. Kanat agiklik oran1 (AR) asagidaki gibi hesaplanmisgtir.

_ 2(b+d)?
Skanat

AR (3.1)

Egim acis1 etkisi analitik olarak hesaplanirken kanatgik, kanat agikligi dogrultusunda esit
seritlere boliinmiistiir [12]. Her bir serit {izerindeki aerodinamik tasima kuvveti, kanatciktaki
egim acisinin etkisi ile hesaplanmistir. Bu seritler {izerinde hesaplanan momentlerin toplanmasi
ile kanatcik {izerindeki toplam moment hesasplanmistir. Kanat¢ik e§im acisinin olusturdugu
donme momenti ile egim agisindan dolayi olusacak olan donme hizinin kanatgikta olusturdugu
ters momentin birbirine esitlenmesi ile uygun dénme hizi hesaplanmigstir. Sekil 3.2°de
calismada kullanilan kanatcigin esit seritlere boliinmiis gorseli verilmistir. Kanatgigin kac
esit seride boliindiigli ¢oziim dogrulugu agisindan Onemlidir. Niimerik integrasyon yolu ile
her bir serit iizerinde olusan momentlerden kanatcik iizerinde olusan toplam moment elde
edileceginden daha fazla serit ile daha kesin sonuclar elde edilecektir. Bu calismada kanatcik
1000 esit parcaya boliinmiistiir ve bu sayinin yeterliligi daha fazla parcaya boliinerek elde edilen

sonug ile ¢cok az farka sahip oldugu goriilerek kanitlanmistir.

I

Sekil 3.2: Esit Seritlere Boliinmiis Kanatcik Geomterisi
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3.1.1. Kanatcigin Dondiiriilmesi ile Verilen Donme Etkisi Hesab1

Kanatg¢iga belli bir egim acis1 vererek olusturulan donme etkisinin olusturdugu hiz hesaplamasi

asagidaki denklem dizininde verilmistir.

Oncelikle seritler iizerinde olusan moment formiilii belirlenmistir.

1 N
Ta=5PV* Y, $uCr,¥n (3.2)

n=1
Cr,, = CLy e feksif (3.3)

Kanat¢igin tasima katsayi tiirevini agsagidaki formiil ile hesaplayabiliriz.

2TAR S;
CLa _ 271'2 2 Slslak )F (3.4)
24+ \/ 4+ A}; 2ﬁ (1 + mn/};‘éman) kanat

Burada tagima katsayis1 olan Cp, her kanatgik icin farkli bir degere sahiptir. Bu ¢alismadaki
kanatcik icin tsasima katsayisi, Raymer’in [13] ucak tasarim kitabindaki gibi kanat aciklik
oranina ve mach sayisi parametrelerine bagli olarak hesaplanmistir. 1) kanat¢ik verimlilik
degerini temsil etmektedir ve bu calismada 1 olarak kabul edilmistir. Formiildeki F ifadesi
ise, kitapta ucak govdesinin olusturdugu tasima kuvveti faktoriidiir ancak bu ¢alismada roket
govdesinin tagima kuvvetine bir etkisinin olmamasindan dolayr F ifadesi de 1 olarak kabul
edilmistir. (%) ifadesi ise ugaklarda hava ile temas eden 1slak kanat alaninin, kanatlarin
govde icinde kalan kismui ile beraber tiim kanat alanina oranidir. Bu c¢alismada kanatciklarin

alan hesab1 govde icinde kalan kisim dahil edilmeden yapildigindan bu oran 1’e esittir.

Sikistirilabilirlik katsayis1 ses alti hizlarda agagidaki gibi hesaplanir.
B=\1-m (3.5)

Kanatciklarin gordiigii efektif hiicum agisi asagidaki gibidir.

Wy

) (3.6)

aefektif = Olcant — arctan(

(3.2) numarali denklemde Cj, ifadesini (3.4) ve (3.6) denklemlerini kullanarak yeniden
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diizenlenmistir.

1 N y,
T, = EpV ; SnCroYn(CQeant — arctan(T)] (3.7
1 N
Tresist = _EPCD Z a)yn nYn (3.8)
1 2 u 1 2 Al yp
T, = EPV [Z SnCLaynacant] - EPV [Z SnCLayn arctan(T)] (3.9)
n=1 n=1

Kanatciga verilen egim acisi, donmeyi saglayan bir etki olusturacaktir. Buna karsilik olarak

roketin kendi ekseni etrafinda donmesi ile bu doniisii engelleyecek ters bir moment olusacaktir.

Ty + Tresiss =0 (3 10)

1 Al 1 Al WYy Al
—sz[Z SnCrLoYnOlcant] — EPVZ[Z SnCr,ynarctan(——)] — —pVZCD Y (( ©y,)>Spyn)] =0

2 n=1 n=1 V n=1
(3.11)
Tresise 1fadesi ¢ok kiictik bir deger oldugundan O kabul edilmistir.
1

——pV nZlS 2L yn arctan( ‘f )+ 5PV le 2CloYnOlean = 0 (3.12)
N N Oyn

Y SuCroynOcans = Y, SnCro¥n arctan(T) (3.13)
n=1 n=1

N

Z SnCLyYn = SuMcan; (3.14)
n=1

N

0)
Y. SuCro¥n arctan(%) = sumy (3.15)
n=1
sum,
Keanr = - (3 16)

SUMcant
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3.1.2. Trim Tab ile Verilen Donme Etkisi

Bu yontemde digerinden farkli olarak trim tab’in yaptig1 a¢i ile gelen dondiirme katsayisi,
trim tab’in ucak kanatlarindaki "flap"’ler gibi diisiiniilmiistiir. Kanat¢igin dondiiriilmesi ile
verilen ag1 ile verilen donme etkisinden farkli olarak burada trim tab in siiriikklenme kuvveti
etkisi eklenmistir. 3.9 numaral1 formiile kadar ayn1 sekilde yapilan hesaplamalara trim tab’in
stiriklenme kuvveti ve acisimin biiyiikliigiine gore degisiklik gosteren donme katsayisinin

hesaplanmasi asagidaki gibi formiillere eklenmistir.

1 N
(Tresisl)tab = _EpCD[Z ((wyn)zsnyn)] (3.17)
n=1
I o
Tirimeab = 5PV [n;(snync% Siab)] (3.18)

Trim tab e8im acisinda ise, bir dnceki boliimden farkli olarak kanatcik ¢ikinti egim acisinin
olusturdugu moment ile bu egim agisinin olusturdugu donme etkisinden dolay1 olusan ters

momentin toplami1 0’a esit oldugunda duragan halde oldugu kabul edilmistir.
T, + (Tresist)mb — Tivimtab = 0 (3.19)

Bu béliimde trim tab’in agisindan gelen donme momenti katsayisi Cj; olarak tanimlanir. Bu
katsayi, trimtab’in ucak kanatlarindaki "flap" gibi davrandig1 varsayimu ile yar1 empirik olarak
hesaplanmugtir. Cj; katsayisi hesaplanirken, trim tab’in her bir a¢1 konumundaki donme moment
katsayi tiirevi hesaplanarak bir dogru lizerine oturtulmustur. Kanat¢iklarda dikey yonde sabit
bir veter uzunlugu olmadigindan Cc—f degeri her bir seritte degisim gostermektedir. Farkli veter
uzunluklarindan hesaplanarak bir dogruya oturtulan C?f degerlerinin denklemi elde edilmistir.
Bu denkleme gore her bir serit konumuna denk gelen %f degeri alinmugtir ve Cj; katsayisi elde

edilmigtir. Daha sonra yar1 empirik formiilden Cp; katsayis1 hesaplanmustir.

t/c orani, kanat¢ik kalinligimin veter uzunluguna oramidir ve ortalama olarak 0.04 kabul

edilmistir.
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Sekil 3.3: Diiz kanatciklar i¢in teorik tagima katsayisi artist

Cf/C 8Cl/85mb
0.176 3.4
0.167 33
0.158 3.1
0.15 3.0
0.137 2.95

Tablo 3.1: C;; deger tablosu

Crs; = 0.9Ci;Krcos(gammaHL) (3.20)

1 2 N wyn 1 2 Al
EPV Z SnCLa (acant - arctan(T))yn + EPV Z SnynC15 61ab =0 (3.21)
n=1 n=1

Burada, kanatgiklara egim agis1 verilmedigi i¢in 0., agt degeri O olarak alinir.
1 Al ® 1 y
—Esz SuCr,, arctan( ‘i}" Vn + EPVZ Z

T SnynC15 Oap =0 (3.22)
n=1 =1

n
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N Oy N
SnClLq arCtaﬂ(T))’n =Y SuynCis Sran (3.23)
n=1 n=1
N
[0)
SuMgnete = Y SnCl, arctan(%)yn (3.24)
n=1
N
sumyap =Y, Sn¥nCis Srab (3.25)
n=1

Buradan §,,;, degeri asagidaki gibi bulunabilir.

SUMgngle

Srab = (3.26)

Sum[ab

Hesaplamalar, trim tab’in her zaman kanat¢igin u¢ veterinden yerlestirildigi varsayimi ile
yapilmigtir. Bunun nedeni, trim tab’in olusturdugu momentin, moment kolu diisiiniildiigiinde

en fazla etkinin bu bolgeden alinacak olmasidir.

3.2. ROKETIN YALPALAMA/YUNUSLAMA DOGAL FREKANSI

Roketler donme eksenleri etrafinda simetriktirler bu yiizden yalpalama ve yunuslama hareketleri
farkli eksenlerde olusan ayn1 hareketler olarak kabul edilebilir (kusursuz montaj halinde). Roket
ucusu sirasinda yalpalama ve yunuslama eksenlerindeki hiicum agilarina ve atalet momentine
bagl bir dogal frekansa sahiptir. Bu boliimde roketin yalpalama/yunuslama dogal frekansi
cikarimi yapilmas: hedeflenmigtir. Bu tez calismasinda, roket kusursuz montajlanmig olarak
kabul edilip yunuslama ve yalpalama eksenlerinde esit atalet momenti degerlerine sahip oldugu

kabul edilmistir.

3.2.1. Yalpalama/Yunuslama Dogal Frekans Formiil ¢ikarimi

Ucus halindeki bir roket, agirlik merkezinden gecen yalpalama/yunuslama ekseni etrafinda
donmekte serbesttir. Bu osilasyonu tanimlayan denklem asagidaki gibidir[14].
d*a

1 ) .
I~ = 5PSdV>Ci, @180/ pi (3.27)
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Yuvarlanma/"\
Yalpalama

Yunuslama

Sekil 3.4: Roketin Donme(Roll) Yunuslama(Pitch) ve Yalpalama(Yaw) Eksenleri

Bu diferansiyel denklemi ¢6zmek icin roketin hiicum agis1 asagidaki gibi tantmlanmustir.

o = sin(wpt) (3.28)

d da, dsin(oyt) dsin(ont), 5 .

E(E) = 7 ( 0 ) = —ysin(wyt) (3.29)
1

I(—o3sin(wyt)) = EdeVZCMa18O/pia (3.30)

Son olarak bu denklem diizenlendiginde yalpalama dogal frekansi;

—pV2SdCyy, 180/ pi
wN:\/ P e IPE rad s 3.31)

seklinde elde edilebilir.

3.2.2. Roketin Zamana Bagh Atalet Momenti Degisimi

Bu boliimde roketin yalpalama eksenindeki atalet momenti, AutoCAD INVENTOR teknik
cizim programinda tiim aksamlar1 ile beraber montajlanmis bilgisayar ciziminden elde

edilmigtir ve Sekil 3.5’te montaj gorseli verilmistir. Roketin tiim parcalar1 gercege en yakin
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sekilde modellenmistir. Ugus agirligi ile CAD c¢iziminin 6ngordiigii agirlik arasindaki fark cok

azdir. Roketin kuru agirligindaki atalet momenti asagida verilmigtir.

Sekil 3.5: Sonda Roketi Montaj Gorseli

I

XXry

=1, =52kgm’ (3.32)

Roketin ucus boyunca oksitleyici ve yakit harcadigi goéz Oniinde bulundurularak, atalet
momentinin zamana baghh degisimi teorik olarak, MATLAB fonsiyonu olusturularak
hesaplanmigtir. Oksitleyici tank hacminden ve yakit boyutlarindan yola c¢ikilarak ucus
baslangicindaki (t=0) agirlik belirlenmistir ve atalet momenti, kuru agirliktaki atalet momentine

eklenmisgtir.

Oksitleyici atalet momenti hesabi:

Moy, = Moy — Mgyt (3.33)
gy = 2% (3.34)
pox
vox
Loy, = —5- 3.35
", (339

Oksitleyici tankinin agirlik merkezi agagidaki gibi hesaplanmustir.

LO)C

CGox = hox — 7 (336)

Oksitleyici tanki silindir geometri oldugu igin atalet momenti asagidaki formiilden
hesaplanmagtir. [15]

1
1= Emr2

(3.37)
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Ly, = Ly, = %m (3r2.+L%) (3.38)
Yakit atalet momenti hesabu:

myg, = myg— st (3.39)

Vf, = — (3.40)

(V]
L, = (3.41)

CGy=-L (3.42)

Katr yakit silindir geometri oldugu i¢in atalet momenti 3.37 numarali formiilden hesaplanmistir.

1
L, = Ly, = 5mﬁ(3r}+L]%) (3.43)

Ucus sirasinda yanmanin gerceklestigi siire boyunca atalet momenti degisimi asagidaki gibi

hesaplanmigtir ve Sekil 3.6’da zamana bagli degisimi gosterilmistir.

((MaryCGary) + (MpCG) + (MpxCGoy))
(mdry + Moy, + mf,)

Myotal = Mdry +mox + meG = (3.44)

Ly =1y = (Ixxdry +mdry(CGdry - CG)Z) + (Ixxf +my, (CGf - CG)Z) + (Ixxox + Moy, (CGox— CG>2)
(3.45)

3.2.3. Roketin Zamana Bagh Hiz Degisimi

Yalpalama dogal frekansini bulmak icin gerekli olan hiz degerleri, ucus verilerinden elde edilen
ivme degerleri kullanilarak asagidaki formiilden elde edilmigtir ve Sekil 3.7°de zamana bagh

degisimi verilmistir.

1
Vi=Vo+a;+ Eai(ti+1 —t) (3.46)
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Zamana Bagl Atalet Momenti Degisimi
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Sekil 3.6: Zamana bagli atalet momenti degisimleri

Bulunan hiz degerleri ve ivme verilerinden ise roketin ugus boyunca bulundugu yiikseklik
asagidaki gibi elde edilmigtir. Roketin ugus sirasinda ¢ aninda bulundugu irtifada, havanin
yogunlugu standart atmosfer ozellikleri tablosundan c¢ekilerek belirlenmistir ve Sekil 3.8’de

zamana bagl degisimi verilmistir.

1
hi =ho+(%+§Vi(t,-+1 —1;)) (3.47)
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Zamana Bagh Hiz Grafigi

300 . .
Ugus No 1
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Sekil 3.7: Zamana bagli hiz grafigi
Zamana Bagl irtifa Degisimi
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Sekil 3.8: Zamana bagli irtifa grafigi (Zirveye kadar)
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3.2.4. Roketin Moment Katsayisimin Hiicum Acisina Gore Tiirevi

Yalpalama moment katsayisi tiirevi HAD analizlerinden elde edilmistir. Roketin akis modeli,
0,2, ve 4 derece hiicum agilarindaki ve 0.15, 0.3, 0.5 ve 0.8 mach sayilarindaki moment
katsayilar1 elde edilmistir. Bu degerler ile moment katsay1 egrisi olusturulduktan sonra egri
denkleminin tiirevinden Cjy, degerleri farkli mach sayilan i¢in elde edilmistir. Asagidaki
tabloda farkli hiicum acilarinda 0.15 mach sayisinda Cy, degerleri verilmistir. Moment katsayisi
bulunurken burun ucuna gore degerler elde edilmistir. Daha sonra roketin agirlik merkezine

gore moment katsay1 degerleri diizenlenmisgtir.

Hiicum Acist | Moment Katsayist (Cyy)
0 0
2 -16.66
4 -32.41

Tablo 3.2: Cy; deger tablosu (Burun Ucundan)

0.15 Mach Sayisinda Moment Katsayilar

0 |

—»—Egim denklemi: -8x

-10

-15

-20

Moment Katsayisi

-25

-30

_35 1 1 1 1 1 1 1
0 0.5 1 1.5 2 2.5 3 3.5 4

Hicum Agisi (derece)

Sekil 3.9: 0.15 Mach sayisinda hiicum agisina bagli moment katsayis1 degisimi
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Sekil 3.9°da goriildiigii izere, egim denklemi —8x olarak belirlenmistir. Tiirevi alindiginda 0.15
mach sayisi i¢in Cy, = —8’dir. Diger mach sayilari i¢in de bu iglem tekrarlanmigtir ve hiza gore

moment katsay: tiirevleri elde edilmistir.

3.3. BILGISAYAR DESTEKLI HESAPLAMALI AKISKANLAR DINAMIGI
MATEMATIKSEL MODELLEME

Analitik hesaplamalardan sonra, efim acis1 ile elde edilmesi beklenen dénme hizlarinin
dogrulugunu kontrol etmek icin bilgisayar destekli HAD analizleri kullanilmistir. HAD
analizleri, Ansys Fluent ticari yaziliminin 2018 versiyonu ile gerceklestirilmistir. Kullanilan
lisans ticari lisanstir ve ag sayisinda sinirlama yoktur. Analizlerin yapildig1 bilgisayar, 4

cekirdeklidir ve CPU Intel 17-7700 HQ islemciye sahiptir. Bilgisayarin 32 gb RAM’1 mevcuttur.

Kanatciklardaki egim agisinin olusturdugu donme etkisi, roketin iizerindeki viskoz akis ve
akigkanlar dinamigi denklemleri olan momentum ve siireklilik denklemleri ile bilgisayar
destekli HAD analizlerinde ¢oziilmiistiir. Bu boliimde HAD analizi i¢in kullanilan Ansys Fluent
programinin ¢oziimledigi akiskanin hareketi ile ilgili denklemlere, ag yapisi ve ¢oziim alaninin
olusturulmasi anlatilmaktadir. Ansys Fluent’te roketin kanatgiklarinin bulundugu bolge ayr1 bir
akis alan1 olarak tanimlanmustir ve sadece bu bolgeye hareketli referans sistemi tantmlanmustir.
Bu sekilde, roketin kanatciklarindaki bolgeye farkli donme hizlar verilerek roket tizerindeki
toplam momenti sifir yapacak donme hizi degerinin bulunmasi hedeflenmistir. Bu durumu
saglayan donme hiz degerinin, roketin belli bir kanatcik egim acisinda elde edecegi donme
hizina esit olacag1 ongoriilmiistiir. Hareketli referans sistemi secildigi i¢in, hiz formiilasyonunda
goreceli hiz formiilasyonu (Relative Velocity Formulation) secilmistir ve denklemlerin bu
formiilasyona gore diizenlenmis halleri ilerleyen boliimlerde verilmistir HAD Analizleri ii¢
boyutlu model iizerinde gergeklestirilmistir. U¢ boyutlu model, Inventor Autodesk ticari ¢izim
programinda olusturulmustur. Model, ugus konfigiirasyonuna en yakin sekilde ancak akig
modelinde zorluk ¢ikarmayacak sekilde tek bir parca halinde cizilmistir. Sekil 3.10’da dis akis

analizine uygun hale getirilmis roket geometrisi verilmistir.
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Sekil 3.10: HAD Analizleri i¢in hazirlanan ii¢ boyutlu roket geometrisi
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HAD analizlerinde 3 ayri roket tipi kullamlmistir. Oncelikle referans olmasi icin roketin
kanatciklarinda egim agis1 olmadan analizler yapilmistir ve bu analizler ag yapist bagimsizligi
caligmasinda kullanilmistir. Bu calisma ileriki boliimlerde anlatilmistir. A§ yapisina karar
verildikten sonra iki ayr1 egim acis1 yonteminin, 0.15, 0.3, 0.5, 0.7, 0.8 mach sayilarinda

analizleri yapilmagtir.

3.3.1. Kiitlenin Korunumu

Kiitleinin korunumu kanununa gore hareket halinde olan bir cismin kiitlesi hareketi boyunca

sabittir. Asagidaki gibi ifade edilir.

ap o
5, TVpv=0 (3.48)

Goreceli hiz denklemine gore kiitlenin korunumu agagidaki gibi yazilabilir

ap L
PV -pir=0 (3.49)

3.3.2. Momentumun Korunumu

Momentumun korunumu kanununa gore e8er sisteme disaridan etki eden bir kuvvet yoksa
sistemin momentumu sabittir. Asagidaki gibi ifade edilir.

a(pv o, = L=

%jLV(pvv) =-V-+V(T)+pg+F (3.50)
Bu denklemde p statik basing, T stres tensoril, pg ve F yercekimsel cisim kuvvetleri ve dis

kuvvetlerdir. Goreceli hiz denkemi formulasyonuna gore donen referans sistemi hiz denklemleri

asagidaki gibidir.
L do
o=— 3.51
7 (3.51)
ve
d—#
a=2x (3.52)

dt
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Goreceli hiz denklemlerine gére momentum korunumu asagidaki gibi diizenlenir.

a(pv, O, _ =
%+V-(p\7r\7r)+p(2wxvr+wxa)><r+a><r+a):—V-p+V-r,+F (3.53)

3.3.3. Enerjinin Korunumu

Enerjinin korunumu denklemi, termodinamigin birinci kanunu ve durum denkleminden
cikarilarilir. Kontrol hacime etkiyen 1s1 ve yapilan igin toplami sistemdeki enerji degisim hizina
esitlenir. Enerji korunumu denklemi bir¢ok farkli sekilde yazilabilir, bu calismada kullanilan

paket program icinde kullanilan enerjinin korunumu formiilii asagidaki gibidir.

9(PE,)
ot

FV(p¥,H,) = V(YT +7,-7,) + S, (3.54)

3.3.4. Hal Denklemi
Bu calismada akiskan havadir ve ideal gaz olarak kabul edilmistir. ideal gaz denklemi asagidaki

gibidir.

p=pRT (3.55)

3.3.5. Navier-Stokes Denklemleri

Roket etrafindaki viskoz akisi1 Navier Stokes denklemleri ile tanimlayabiliriz. Navier Stokes
denklemleri kiitle, enerji ve momentum korunum kanunlarindan tiiretilir. Kisaca kiitle ve

momentum korunumunun diferansiyel olarak tanimlanabilir. Xx-yoniinde:

u du, du, u_ 1P o (L, Fu Fu (3.56)

or Yox TV oy Vo T Tpox TV T g2 T 92 '
y-yOniinde:

@-i- @—F @-i- @——lg—k + (8_2\/+8_2\1+8_2\/) (3.57)

o ox Ty TV T Tpay TG99 T 92 '
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z-yoniinde
M W O O LIPS P O (3.58)
o Mox TVoy T o T Tpaz T2 T g2 T o2 '

3.3.6. k-w SST Tiirbiilans Modeli

Bu calismada tiirbiilans modellemesi olarak k- SST se¢ilmistir. k- SST Tiirbiilans modelinde
tiirbiilanslt akis hareketleri k ve @ olmak iizere 2 ayn tiirbiilans kayma gerilimi tasinim
denklemi ile tanimlanir. Bu modelin se¢ilmesinin nedeni kullandigi tasinim denklemleri ile
daha kesin sonuglara ulasmasi ve daha fazla sayida akis modeline uygun olmasidir. k tiirbiilans

kinetik enerjisi ve o tiirbiilans frekans1 olmak tizere transfer denklemleri agsagidaki gibidir.

d 0 0 ok

E(pk)_l—&_xi(pkui) = a_xj(rk&_xj)‘FGk_Yk"‘Sk (3.59)
ve

d d 0 X0)

E(Pw)Jra—xi(Pwui) = Ej(r"a_xjHG‘“_Yw +So (3.60)

Bu denklemde +Gy tiirbiilans enerjisinin hiz gradyanlari ile olusumunu, +G¢ ise ®’nin
olusumunu simgeler. I'; ve I'p k ve @’nin efektif yayilma giiclinii ifade ederken Y; ve Y,
tiirbiilansa bagl dagilmay1 ifade eder. Sy ve S, kullanici kontroliinde girilen kaynak terimleridir

ancak bu caligmada yer verilmemistir.

3.3.7. Eslenik Coziim Algoritmasi

Fluent analizlerinde eslenik ¢6ziim metodu kullanilmistir. Bu metod basing tabanli eslenik
algoritmayi hiz ile esleyerek kullanir. Bu algoritma ile, duragan durumdaki (steady-state) akis
¢oziimlerinde ayrilmis (segregated) ¢oziimlere gore daha giivenilir ve hizli sonuglar elde edilir.
Eslenik c¢oziim algoritmasi momentum ve basing tabanli durum denklemlerini beraber ¢ozer.

Basin¢ gradyanlarint momentum denklemleri ile ortiik ayrigtirma metoduyla bulunmustur.

3.3.8. Coziim Bolgesi

Coziim bolgesi olusturulurken roketin burnu orijin olarak kabul edilmistir ve orijinden -y

yoniinde 70L gerisinden 24L ¢apli daire ¢izilmistir. Daire merkezinden c¢izilen ¢izgiden yarigcapi
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kadar geniglikte bir dikdortgen c¢izilip y ekseni etrafinda dondiiriilerek c¢oziim bolgesi elde
edilmistir. Coziim zamanim kisaltmak icin, roketin simetrik olmasindan yararlanilarak, 4 esit
parcaya boliinmiistiir ve ceyrek model tizerinde calisilmistir. Donen referans sistemi ile calisilan
geometrilerde ise roketin kanatcik kismi roketin alt kismindan 0.1 L, asagisindan 0.15 L
uzunlugunda dikdortgen c¢izilerek, y ekseni etrafidnda kanatciklart da icinde bulunduracak
sekilde ayr1 bir donen referans sistemi olarak tanimlanacak ¢6ziim bolgesi olusturulmustur.

Coziim bolgesi gorselleri Sekil 3.11°deki gibidir.

120L ,\_’

Sekil 3.11: Coziim Bolgesi

Sekil 3.12: 3 Boyutlu C6ziim Domaini
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3.3.9. Ag Yapis1

Ag yapisi olarak tiggensel hiicreler sec¢ilmistir. Roketin yiizeyine yakin akis alanlarinin daha iyi
incelenmesi adina hacimsel kontrol geometrileri olusturulmustur ve buradaki hiicre boyutlar
daha kii¢iik boyutlarda olusturulmustur. Bu calismada dénme etkisi kanatcilarin ucundaki
cikintilara eim acgis1 verilerek olusturuldugundan, kanatciklar tizerindeki akisin daha dogru
bir sonu¢ vermesi i¢in kanatgik tizerindeki ylizey ¢izgileri, esit araliklara boliinerek daha sik bir

ag yapisi olusturulmustur. Sekil 3.13’te ag yapisinin gorseli verilmistir.

Di1s akisin roket yiizeyine daha yakin ve diizensizliklerin olacagi bolgelerde, Ansys Meshing
programinda "body of influence" (BOI) komutundan yararlanilmistir. Bu metodda, burun ucu
ve roketin tabandan sonraki kisimlarina, ayri ¢oziim bolgeleri tanimlanmistir ve bu bolgelere

0zel boyutlandirma yapilmigtir.  Roket etrafindaki ag yapisi, ¢coziim siiresi diisiiniilerek,

Sekil 3.13: Kanatcik Uzerindeki Ag Yapisi

roketten uzaklastikca biiyiiyecek sekilde ayarlanmistir. Burun ucu, kanatgiklar ve trim tab gibi



31

hesaplamalar agisindan hassas sayilabilecek bolgerde daha kiiciik ag yapisina yer verilmistir.

(Sekil 3.14 ve Sekil 3.15)

Sekil 3.14: Burun Etrafindaki A§ Yapisi

Sekil 3.15: Kanatcik Etrafindaki Ag Yapisi
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Yiizey Ad1 | Baz boyuta gore min/max oranlari
Burun 0.05/0.1
Govde 0.172
Kanatgik 0.05/0.1
Trim Tab 0.05/0.075
Taban 0.05/0.1

Tablo 3.3: Roket yiizeyleri ag yapisinin baz boyuta gore minimum ve maksimum oranlari

3.3.10. Ag Yapisi Bagimsizhig1 Calismasi

Numerik ¢oziimlerde ag yapisindaki hiicrelerin boyutu ¢oziimii etkiler. Ag yapisi bagimsizligi
calismasimin amaci, elde edilen sonuclarin hiicre sayisina baglh olarak degismediginden
emin olmaktir. Bu ¢alismada bilgisayar analizleri yapilmadan 6nce, ag yapist boyutu, alinan
sonuclarin dogrulugu ve ¢oziim hizinin uygunlugu goéz oniinde bulundurularak en uygun
boyutun secilmesi i¢in ag bagimsizlig1 calismas: yapilmistir. Ag yapisi olusturmadan once 8
farkli baz boyut belirlenmistir. Bu baz boyutlarinin 0.01 kati minimum hiicre boyutu, 300 kat
ise maksimum hiicre boyutu olarak belirlenmistir. Baz boyutlara gore elde edilen hiicre sayisi

Tablo 3.4’te verilmistir.

Coziimiin ag yapisindan bagimsiz oldugunu kanitlamak icin yalin haldeki roket geometrisinde
farkli sikliklarda ag yapis1 denenmistir ve elde edilen sonuglara gére hem hizli hem de kabul
gorecek dogrulukta olan ¢oziimii elde etmeyi saglayacak ag yapist bu calismanin sonucuna
gore secilmistir. Farkli hiicre sayisinda ag yapilar1 olusturulurken, sinir tabaka ag yapisi boyutu
sabit tutulmustur. Sinir tabaka, 18 kademeden olusmaktadir ve baslangi¢ kademesinin boyutu
0.001 cm olarak belirlenmistir. Ag yapis1 olusturulurken, bilgisayar ortaminda olusturulan
roket modelinin yiizeyleri farkli bolgelere boliinmiistiir ve bu bolgeler, baz boyuta gore
oranlandirilmistir. Farkli baz boyutlarinda ag yapisi olusturulurken bu oranlar sabit tutulmustur.
Yiizey boyut oranlar1 Tablo 3.3’te verilmistir. 7 farkli analiz sonucunda siiriiklenme
katsayilar1 elde edilmistir. Maksimum hiicre sayisina sahip ag yapisinin siiriiklenme katsayisi
baz alinarak, diger baz sayilarinda yapilan analizlerin siiriiklenme katsayilarinin maksimum
hiicre sayisindaki siiritklenme katsayi ile arasinda olan yiizde farklar1 hesaplanmistir. Yiizde 4
farkin alt1, ¢oziimiin giivenirliligi bakimindan yeterli kabul edilmistir. Tablo 3.5 tablosundan
goriildigii tizere 1.75 baz sayis1 secilen kritere uygun goriilmiistir ve modelleme igin

ag yapist bu baz sayisi lizerinden olusturulmugtur. Sekil 3.16’da goriildigii iizere, hiicre
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Baz (m) | Hiicre Sayisi
3 862299
2.75 958714
2.5 1123150
2 1784707
1.75 2388052
L.5 3373500
1.25 5145081

Tablo 3.4: Baz alinan hiicre biiyiikliigiine gore degisen hiicre sayisi

Hiicre Sayis1 | Siirliklenme Katsayis1 | Yiizde Fark
862299 0.602 12.7
958714 0.5695 6.6
1123150 0.5605 5.0
1784707 0.556 4.1
2388052 0.553 3.6
3373500 0.542 1.5
5145081 0.534 0

Tablo 3.5: Hiicre sayilar1 ile elde edilen siiriiklenme katsayilari ve bu katsayilarin en biiyiik
hiicre sayisi ile elde edilen siiriiklenme katsayisi ile arasindaki yiizde farklar

sayisinin 1 milyondan az oldugu baz boyutlarda, siiriiklenme katsayisinin degisimi kolaylikla
farkedilmektedir. 1.5 milyon hiicre sayisindan sonra siiriiklenme katsayisindaki fark giderek
azalmaktadir. Coziim hiz1 ve ¢6ziim dogrulugu goz oniinde bulunduralarak, daha O6nce de

bahsedildigi gibi 1.75 metre baz boyutunun uygunluguna karar verilmistir.

3.4. UCUSTA KULLANILAN DONME ETKISI ELEMANI

Donme etkisi ile ucus dengesini saglayan sonda roketlerinde, donme hizi genellikle 4-6 Hz
arasindadir [16]. Bu calismada, maksimum mach sayisinda 4 Hz (~ 25 rad/s) donme hizina
ulasmak hedeflenmistir. 4 Hz lizeri donme hiz1 tercih edilmemistir. Bunun nedeni yiiksek
donme hizlarinda, oksitleyici tankinda olusan sivi sirkiilasyonudur. Yiiksek hizlarda donme
hiz1 olan roketin ucusu sirasinda, sivi sirkiilasyonu oksitleyici tankindaki sivinin duvarlara
yapisarak yeterli oksitleyici debisinin elde edilememesine sebep olabilir. Analitik hesaplamalar,
bilgisayar destekli HAD analizleri ile desteklendikten sonra, 4 Hz donme hizini verecek iki ayr1
donme etkisi elemani incelenmistir ve ucusta trim tab eg§im acis1 ile donme etkisi verilmesine

karar verilmistir. Bunun nedeni, kanat¢igin kok veterden dondiiriilmesi ile verilen donme etkisi
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Sekil 3.16: Hiicre sayisina bagli olarak siirliklenme katsayilar1 ve katsayilarin yiizde olarak
degisimi grafigi

icin 0.5°’lik bir ac1 gerektigi hesaplanmistir. Ancak montajlama sirasinda bu denli kiiciik bir
aciin biitiin kanatciklara dogru sekilde verilmesi zor olacagindan, donme etkisinin montaj
acisindan daha kolay olan trim tab yontemi ile verilmesine karar verilmistir. Trim tab’in
boyutlar1 4 Hz donme hizin1 verecek sekilde, analitik hesaplara ve HAD analizlerine dayanilarak
5° egim agis1 olacak sekilde tasarlanmigtir.Sekil 3.17°de trim tab boyutlari ve montaj modeli
gorsellestirilmigtir. Kod, analiz ve ucus verileri asagidaki boliimlerde verilmistir. Trim tab
tiretim malzemesi olarak aliiminyum 6061 secilmigtir. Trim tab iiretimi icin malzeme se¢imi
yapilirken, roketin toplam agirligina etkisinin az olmasina ve ugus sirasinda iizerine gelen
yiiklere dayanikli bir malzeme olmasina dikkat edilmistir. Ayrica, trim tab geometrisi goz
oniinde bulunduruldugunda kolay islenebilen bir malzeme tercih edilmistir. Hem hafif hem
dayanikli hem de iglenmesi kolay bir malzeme olan aliiminyum 6061, trim tab’in iiretilecegi
malzemesi olarak secilmistir. CNC tezgahinda 5° egim agis1 kusursuzca verilmistir. Trim tab,

ucus Oncesinde karbon fiber kanat¢iklara Epoxy Resin giiclii yapstirici ile montajlanmugtir.
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Sekil 3.18: Trim tab montaji
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Sekil 3.19: Bu calismada ugusu gergeklestirilen hibrit yakitli sonda roketi
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3.5. UCUS VERI TOPLAMA

3.5.1. Veri okuma ve kaydetme

Ucus sirasinda verilerin elde edilmesi icin, roketin burun kismina aviyonik sistemler
yerlestirilmistir. Bu calismada, yuvarlanma, yalpalama,yunuslama, hiz ve pozisyon verilerini
ucus siiresince kaydedebilen GNSS/INS modiilii Xsens Mti-7 (Sekil 3.21) sensorii
kullanilmigtir. Bu sensor gelistirme karti icinde bulunur (Sekil 3.20) ve yer kontrol noktasi
ile haberlesmesini anten ile saglar. Ucus sirasinda bu sensorden alinan veriler, yer kontrolii
tarafindan kayit edilmistir. Xsens elektronik kartt ve GNSS/INS modiilii sirasiyla Sekil 3.20 ve
Sekil 3.21°de verilmistir.

Sekil 3.20: XSENS Mti-7 Sensor [17]

3.5.2. Goriintii alma

Ucus siiresince goriintii kaydr almak iizere roket govdesine kamera yerlestirilmigtir. Kamera
yerlesimi icin roketin govde kismina yuva acilmistir. Secilen kamera genellikle model
roketlerde goriintii almak i¢in kullanilan U-838 HD video kamerasidir. Hareket tespit sensorleri
sayesinde, duragan halden hareket haline gectiginde kayit etmeye baslar. Kamera gorseli

Sekil 3.22’de verilmistir.
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Sekil 3.21: XSENS Mti-7, GNSS/INS Sensor Modiilii[17]

Sekil 3.22: U-838 HD Video kamera [18]
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4. BULGULAR

Bu boliimde analitik hesaplamalarin yapildigi kod sonuglarina, bilgisayar destekli HAD
analizleri sonuclarina, gergeklestirilen ucuslarin sonuglarina, roketin ugus sirasinda donme
hizinda goriilen beklenmeyen diisiisiin sebebi oldugu diisiiniilen yalpalama/yunuslama dogal

frekansina ve son olarak bu verilerin karsilastirmalarina yer verilmistir.

4.1. KOD SONUCLARI

Yapilan analitik hesaplamalar sonucunda, farkli mach sayilari icin donme hizinin egim acisina
gore degisimleri elde edilmistir. Iki ayr1 e§im agisimin grafikleri Sekil 4.1 ve Sekil 4.2° de

verilmigtir. Grafiklerde egim acisinin artmasi ile donme hizinin da artti1 goriilmiigtiir.

Analitik hesabin aksine, gercek ucus aninda donme hizinin beklendigi tizere tamamen dogrusal
olmadig: tespit edilmistir. Kanatc¢igin dondiiriilmesi ile verilen donme etkisinde ¢cok daha hassas
acilar ile istenilen donme hizinin elde edildigi goriilebilir. Bunun nedeni tiim kanatgik yiizey
alani, egim acgis1 ile beraber moment olusturan yiizeye katilmasidir ve daha fazla moment
olusturmasidir. Trim tab ile verilen donme etkisinde moment olusturan ylizey alan1 daha az

oldugundan daha biiyiik acilar ile istenilen donme hiz1 elde edilebilir.
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5 Egim Agisi vs Dénme Hizi
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Sekil 4.1: Kok veterin dondiiriilmesi ile verilen egim acisinin farkli Mach sayilarina gore
olusturdugu dénme hizlar grafigi

Egim Agisi vs Dénme Hizi
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Sekil 4.2: Trim tab ile verilen e§im acisinin farkli Mach sayilarina gore olusturdugu donme
hizlan grafigi
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4.2. ANALIZ SONUCLARI

Onceki boliimlerde de bahsedildigi gibi, 2 farkli egim agis1 yonteminin HAD analizleri
farkli mach sayilarinda gergeklestirilmistir. Asagidaki tablolarda HAD analizleri donme hizi

sonuclarii verilmistir. Tablolardaki veriler incelendiginde, analitik hesaplamalar1 dogrulayici

Mach Sayis1 | Donme Hizi (rad/s)
0.15 6
0.3 12
0.5 20.9
0.7 27
0.8 29

Tablo 4.1: 5 derece egim agili trim tab donme hiz1 deger tablosu

Mach Sayis1 | Donme Hiz1 (rad/s)
0.15 4
0.3 7.6
0.5 13
0.7 17.3
0.8 19.1

Tablo 4.2: 0.5 derece egim acil1 kanat¢ik donme hizi deger tablosu

degerler goriilmiistiir. Mach sayisinin artmasi ile beraber donme hizinin arttigi goriilmiistiir.
Bunun nedeni kanatgik ve trim tab ile olusan momentin mach sayisi ile dogru orantili bir sekilde

artmasi ile iligkilendirilebilir.

4.3. UCUS SONUCLARI

Bu ¢alisma kapsaminda, ayni kanatg¢ik ve trim tab konfigiirasyonu ile 3 ugus gerceklestirilmistir.
Sekil 4.3, Sekil 4.4 ve Sekil 4.5’te ucuslarin donme hiz1 grafiklerini ve Sekil 4.6’da ise bu

verilerin karsilastirilmasi gorsellestirilmistir.

Gerceklestirilen ucuslarin ugus siireleri, konulan oksitleyici miktarinin ayn1 olmamasindan
dolay1 farklidir. Oksitleyici miktart disinda roketlerin fiziksel 6zellikleri aynidir. Buna ragmen,
donme hizlarinda farkliliklar goriilmiistiir. Bunun sebebi, roket uguslarinin farkli giinlerde,
farkli hava kosullarinda gerceklestirilmesidir. Roketin firlatma agisi, riizgar gibi etkiler donme

hizlarinda degisiklik goriilmesine neden olmus olabilir.
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Sekil 4.3: 1. Ucus donme hiz1 grafigi
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Sekil 4.6: Ucus Donme hizlarimin kargilagtirmasi
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1 ve 3 numarali uguslarda, roketin yuvarlanma kenetlenmesi durumuna girmesinden kaynakli
donme hiz1 diisiisii goriilirken 2 numarali ucgusta boyle bir diislis goriilmemistir ¢iinkii
bu ucusta daha fazla donme hiz1 elde edilmistir ve yalpalama/yunuslama dogal frekansi
ile kesisgme durumu yasanmamistir. Buna ragmen donme hizi beklenen egride devam
etmemistir, bunun sebebi ise donme hizindaki az sayilabilecek diisiisiin oldugu sirada roketin
yalpalama/yunuslama dogal frekansi ile donme hizinin birbirine yaklagmasidir. Frekanslarin
kesismesinin diginda, bu iki frekansin birbirine yaklasmasi da roketin dénme hizinda
olumsuz etki yaratmaktadir. Ucularin karsilastirildigi grafikte, 2 numarali ugus haricinde
diger iki ucustaki donme hizindaki diisiisiin hemen hemen ayni saniyelerde meydana geldigi

gozlemlenmisgtir.

Ucus verilerinde elde edilen donme hizlarinin dogrulugunun teyit edilmesi i¢in, ugus sirasinda
roketin govde kismina monte edilen kamera goriintiileri incelenmistir. Kamera goriintiilerinde,
goz ile kolay secilebilen bir bolge referans noktasi olarak kabul edilip bu referans bolgenin 1 tam
turu, kag saniyede gecen kare sayisinda tamamladigina bakilmstir. incelemeler sonucunda ugus
verileri ile kamera goriintiilerinden hesaplanan dénme hizlarinin birbirini dogruladig: tespit

edilmigtir. Sekil 4.7°de kamera goriintiisiinden bir kesit verilmistir.

Sekil 4.7: Roket govdesinde bulunan kamera goriintiisiinden bir kesit
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Sekil 4.8: Ucus No:1 Dénme Hizi ve Mach sayisinin zamana bagli degisim grafigi

Sekil 4.8, Sekil 4.9 ve Sekil 4.10 grafiklerinde, her ugus icin roketin donme hizi ve mach
sayisinin zamana bagl degisimleri verilmistir. Bu grafikler incelendiginde, roketin maksimum
mach sayisinda maksimum dénme hizina ulagamadigr gortilmiistiir. Analitik hesaplamalarda
ve HAD analizlerinde 6ngoriilen donme hizlarina yiiksek mach sayilarinda ulagilamamasinin
sebebi, roketin ucus aninda donme hizinin yuvarlanma kenetlenmesi dolayisiyla beklenmeyen

bir diisiis yasanmasi olarak diisiiniilmektedir.
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Sekil 4.9: Ucus No:2 Dénme Hizi1 ve Mach sayisinin zamana bagli degisim grafigi
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Sekil 4.10: Ucus No:3 Donme Hiz1 ve Mach sayisinin zamana bagl degisim grafigi
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4.4. ROKETIN YALPALAMA/YUNUSLAMA DOGAL FREKANSI

Teorik hesaplamalar sonucunda uguslarin yalpalama/yunuslama dogal frekanslarinin zamana
gore degisimleri asagidaki grafiklerde verilmistir. Grafikler incelendiginde zamana bagh
degisimleri beklendigi lizere once zamanla artig gosterip daha sonra roketin hizinin azalmasi
ile birlikte dogal frekansi da diismeye baglamistir. Gergeklestirilen 3 ucusta, roketlerin zamana
bagli hizlarinin ve bulunduklar irtifalarin ayn1 olmamasindan dolay1 teorik olarak hesaplanan
yalpalama/yunuslama dogal frekanslarinin farklilik gosterdigi diisiiniilmektedir. 3. ucusta ucus
stiresinin ve ulagilan mach sayisinin daha fazla olmasindan dolay1 dogal frekansi 1 ve 2 numarali

ucuslara gore daha yiiksek ¢ikmustir.

Yalpalama/Yunuslama Dogal Frekansi vs Zaman
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Sekil 4.11: Ucus No:1 Yalpalama/yunuslama dogal frekansinin zamana bagh degisim grafigi
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Sekil 4.13: Ucus No:3 Yalpalama/yunuslama dogal frekansinin zamana bagh degisim grafigi
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Sekil 4.14 numarali sekilde, 3 ayr1 ucusun yalpalama/yunuslama dogal frekanslar1 birlikte
verilmistir. Daha 6nceden de bahsedildigi iizere 3 numarali ucusun, oksitleyici seviyesi daha
fazla oldugu icin daha yiiksek mach sayilarina ulagmistir ve diger ucuslara gore daha yiiksek

dogal frekans degerlerine sahiptir.

Uguslarin Yalpalama/Yunuslama Dogal Frekanslar vs Zaman
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Sekil 4.14: Ucuslarim yalpalama/yunuslama dogal frekanslarinin zamana bagl degisimleri
grafigi

4.5. VERILERIN KARSILASTIRILMASI

Bu boliimde yapilan analizlerin ve analitik hesaplarin ugug sonrasi elde edilen verileri ile

karsilagtirilmasina yer verilmistir.
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Sekil 4.16: Ucus Donme Hizlarinin Kargilagtirmasi
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Sekil 4.17: Ucus Donme Hizlarinin Kargilastirmasi

Sekil 4.15, Sekil 4.16 ve Sekil 4.17’te goriildiigii tizere, 3 ayr1 ucgus i¢in de kod ve analiz
sonuglari, ucus verileri ile Ortiisen degerlere sahiptir. Mach sayisinin yaklasik 0-0.2 araliginda
oldugu ilk saniyelerde, 3 ucus verisinde de kod ve analiz sonuglarina gore donme hizinin daha
az oldugu goriilmiistiir. Bunun nedeni, kod ve analizlerde ¢6ziimlemelerin duragan duruma
gore yapilmasidir. Roketin ¢ikis anindaki atalet momentinden kaynakli bu farklilik, kod ve
analizlerde roketin istenilen donme hizina aninda ulagabildigi varsayimi ile yapildigindan
hesaba katilmamistir. Ancak ucusun devaminda yiiksek mach sayilarinda donme hiz1 degerleri
ortismemektedir. Mach sayisinin artmasi ile donme hizinin da artmasi beklenirken, 1 ve 3
numarali ucuslarda, roketin maksimum mach sayisina ulastig1 zamananlarda donme hizlarinda
bir diisiis goriilmiistiir. Beklenmeyen bu durumun nedeni, arastirmalardan sonra roketin
yuvarlanma kenetlenmesi durumuna girmesinden kaynaklandigi diisiiniilmiistiir ve roketin

yalpalama/yunuslama dogal frekansinin zamana gore degisimi bulunmustur.
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Dénme Hizi ile Yalpalama/Yunuslama Dogal Frekansi Karsilagtirilmasi

Yalpalama/Yunuslama Dogal Frekansi
Dénme Hizi
Roll Lock-in

Sekil 4.18: Ucus No:1 Dénme

10 15 20 25 30

Zaman (s)

Hiz1 - Yalpalama/Yunuslama Dogal Frekans Grafigi

Donme Hizi ile Yalpalama/Yunuslama Dogal Frekasi Karsilastirilmasi

251 7
201 7
72}
T 15 ) -
©
| .
10 | 7
5 - -
Yalpalama/vunuslama Dogal Frekansi I
Donme Hizi
D 1 | | |
0 5 10 15 20 25
Zaman (s)

Sekil 4.19: Ucus No:2 Dénme Hizi - Yalpalama/Yunuslama Dogal Frekans Grafigi
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0 Dénme Hizi ile Yalpalama/Yunuslama Dogal Frekansi Kargilagtiriimasi

rad/s

‘Yalpalama/Yunuslama Dogal Frekansi
Dénme Hizi
#®— Roll Lock-in

_5 1 1 1 1 1 1 |
0 5 10 15 20 25 30 35

Zaman (s)

Sekil 4.20: Ucus No:3 Donme Hizi - Yalpalama/Yunuslama Dogal Frekans Grafigi

Grafikler incelendiginde, 2 numarali ugusta roketin yuvarlanma kenetlenmesi durumuna
girmedigi diisiiniilmektedir. 2 numaral ugusta, donme hizi diger uguslara gore daha fazladir,
boylece yalpalama/yunuslama dogal frekanst donme hizi ile kritik bolgede ¢akigsmamustir. 1
ve 3 numarali uguslarda ise donme hizinin dogal frekans ile kesistigi noktadan sonra donme
hizinda bir diisiis goriilmiistiir. Bu durum, roketin yuvarlanma kenetlenmesi haline girdiginin
diistiniilmesine sebep olmustur ancak yuvarlanma kenetlenmesinin kesin olarak yasandigindan
emin olunamamaktadir. Her 3 ucusun ilk 2 saniyesinde de yalpalama/yunuslama dogal frekansi
ile donme hizi kesismistir ancak diisiik mach sayilarinda ve ucus baglangicinda meydana
gelen bu kesisme, ucusun ilk saniyelerinde meydana gelmesi dolayisiyla roketin yuvarlanma

kenetlenmesi durumuna girmesine sebep olmadig diisiiniilmektedir.
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5. TARTISMA VE SONUC

5.1. ARASTIRMA GENEL DEGERLENDIRME

Analitik hesaplama ile elde edilen donme hizlari, bilgisayar destekli HAD analizleri ile
desteklenmistir. Roketin ugurulmasindan sonra elde edilen veriler ile hesaplamalarin ve HAD

analizlerinin dogrulugu desteklenmistir.

1 ve 3 numarali ucuslarda, yalpalama/yunuslama dogal frekansinin donme hizi ile kesismesi
dolayisiyla yuvarlanma kenetlenmesi durumuna girdikleri diisiiniilmektedir. 2 numarali ucusta
donme hizi ile yalpalama/yunuslama dogal frekansi grafiklerinde kesisme olmadigindan
yuvarlanma kenetlenmesine girilmeden saglikli bir ugus gerceklestirdigi diisiiniilmektedir.
Ancak Sekil 4.19 grafifinden de goriildiigii iizere bu iki e8rinin birbirine yaklastig1 bolgede
(5-10 saniyeler arasi) donme hizinda az da olsa bir diisiis yasanmistir. Bu da yuvarlanma
kenetlenmesi durumuna girilmeden de bu iki egrinin birbirine yaklasmasinin bile donme
etkisi lizerinde olumsuz etki olusturdugunu gostermektedir. 1 ve 3 numarali uguslarda,
yuvarlanma kenetlenmesi dolayisiyla diisiise gectigi diisiiniillen donme hizinin bir siire
sonra tekrar artmaya bagladig1 gozlemlenmistir. Bu durum roketin yuvarlanma kenetlenmesi
durumundan kurtulabildigini gosterdigi diisiiniilmektedir. Ancak kurtulabilmesinin nedeni
tam olarak bilinmemektedir. Roketin rijit yapida (saglam montajlanmis, hareketli aksami
bulunmayan) olmasi ve agirlik merkezinin eksenel kagikliginin bulunmamasinin bu durumdan

kurtulabilmesinde etkili oldugu diisiiniilmektedir.

Bu ¢alismanin sonucunda, roketin ugustaki donme hizinin kararlastirilmasi asamasinda, roketin
yalpalama/yunuslama dogal frekansinin teorik olarak hesaplanmasi gerektigi anlasilmusgtir.
Teorik olarak hesaplanan yalpalama/yunuslama dogal frekansi ile donme hizi kargilagtirilarak,
bu iki frekansin kesismesi durumunda bu olayin engellenmesi i¢in donme hizi arttirilarak
yalpalama/yunuslama dogal frekans1 egirisi ile kesigsmesi engellenmeli ya da kesisme
durumunun ucgusun erken siireclerinde diisiik mach sayilarinda kontrollii bir sekilde

gerceklesmesi saglanmalidir.
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5.2. GELECEK CALISMALAR

Bu calismada, ses alti hizlarda calisilmistir, uygulanan yontemlerin ses iistii hizlardaki
dogrulugu bilinmemektedir. Gelecek calismalar icin ses iistii hizlarda analitik hesaplama

yontemleri test edilip iyilestirilebilir.

Roketin yuvarlanma kenetlenmesi haline girip girmediginin anlagilmas: ve roketin donme
hizinin diismesinden sonra bu durumdan kurtulabilmesinin nedeni gelecek aragtirmalar i¢in goz

oniinde bulundurulabilir.
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Roketin Zamana Bagh Atalet Momenti Hesab1 Kodu

function vy
9% Rocket’s
%Rocket’s CG from Above
mRocketEmpty = 12;

= fenS(t)

constants

[m]

%Mass of rocket without Fuel and Lox

rocketCGempty = 1.2823; %CG of empty rocket

IxxR= 0.2;
IyyR= 5.2;

IzzZR = 5.2;

Ixy=0;
Ixz =0;
Iyz=0;

%Initial MOI Ixx kgxm”2

%Initial MOI Iyy kg«sm"2 lyy=Izz

DInitial MOI Iyy kgxm"2 lyy=Ilzz

9% Fuel s Moment of Inertia

mdotf =

FuelMass

CFMass= FuelMass—mdotfx*t;
CVol= CFMass / rhoF;

0.0467;
roF = 0.032;
rhoF = 928;

0.56;

%Fuel mass flow rate kg/s

9%0uter radius [m]
%Density of Fuel [kg/m”"3
9%Mass of fuel

9%Current Mass of fuel at

%Current Volume of fuel

Cur_Lenght= CVol/(pi*xroF”2); %Current level of fuel
FBot= 0.251;

FuelCG =

IxxFuel
IzzFuel

IyyFuel

%Bottom height of fuel m

FBot — Cur_Lenght/2; %CG of Fuel

CFMass*(roF~2) x0.5;
(CFMass/12) .%(3*xroF*2+Cur_Lenght."2);

IzzFuel;

]

t

at

(s)

t

(s)
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w %% Oxidizer Tank Moment of Inertia

30

si mdotl=0.3; %0xidizer mass flow rate kg/s

2 roox = 0.0468; %Radius of Oxdizer tank

3 rob = 772; %Density of oxidizer [kg/m”3]

u OxMass = 3.6; 9Mass of oxidizer

;s CLMass= OxMass—mdotlx*t; %Current Mass of Oxdizer at t (s)
. OxVol = CLMass/roL; %Current Volume of Oxdizer at t (s)
v OxLenght = OxVol/(pi*roox”"2); %Current level of oxidizer

3 OxBot = 0.63 ; 9%Bottom height of Oxdizer tank m

» OxCG = OxBot — OxLenght/2; 9CG of oxidizer tank

40

s IxxIRF = CLMass*xroox”"2%x0.5;

» IyyIRF = (CLMass/12) *(3xroox”2+0OxLenght"2);
s 1zzIRF = lyyIRF;

u CG = 0.315;

45

6 1f t<12

# m_total=mRocketEmpty+CLMass+CFMass ;

a8 9CG of rocket from above

49 CG = ((mRocketEmpty*rocketCGempty )+(CFMass*xFuelCG) +...
50 (CLMass*xOxCG) ) /( mRocketEmpty+CLMass+CFMass) ;

51

52 %Total Ixx (Parallel axes theroem)

53 IxxTOTAL= (IxxR + IxxFuel + IxxIRF );

54 IyyTOTAL= (IyyR+mRocketEmpty *(rocketCGempty —CG) *2)+

55 (IyyFuel+ CFMass*(FuelCG—CG)"2) + (lyyIRF+CLMassx*x(OxCG—CG)"2);
56 [zzZTOTAL = IyyTOTAL;

57

ss else

59 IxxTOTAL=IxxR ;

60 IyyTOTAL=IyyR;

61 1zzTOTAL=1zzR ;
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63

64

65

60

m_total=mRocketEmpty;
CG=CG;
end

y=[IxxTOTAL ;IyyTOTAL ;IzzTOTAL ;Ixy

;Ixz

;lyz

;m_total ;CG]

’
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Kanatcik Egim Acis1 Kodu

b = ; % Span (fin length outside of body)
d = ; % Body diameter mm

cr = ; % Root chord

ct = ; % Tip chord

tr = ct/cr; %Taper ratio

MAC = 2/3xcrx(l1+tr+tr?2)/(1+tr); % Mean aerodynamic chord

gamma_LE = atan2 ((cr—ct),b) ;% LE sweep angle

gamma_50
s = b/2 ; %Semispan (For Barrowman Equations)
y = linspace (d/2,d/2+b,1000);

dy = y(2)=y(1);

S = dyx(ct + cot(gamma_LE) *x((d/2+b—y—dy)/2)); % Section areas

Sfin = ctxb + (cr—ct)*b/2; % Total area
Aref = pix(d/2)"2;

rho = 1.112; %kg/m"3

Vref = [50.4 100.8 168 235.62 268.16]; % m/s
w= 0.1:0.01:5; %Hz

yMAC = b/3x(cr+2xct)/(cr+ct);

w = wx2xpi; % rad/s

M Vref/336.4; % Mach number

beta = sqrt(1-M.*2);

13

2x((b+d)”*2)/Sfin; % aspect ratio

nu

%

(atan2 ((cr/2—ct/2),b)); % wing mean sweep angle

CLalpha = 2xpi*AR./(2+ sqrt(4+AR"2xbeta .*"2/nu .2 .%...

(I+(tan (gamma_50))"2./beta.?2))); % per rad Lift
CD = 2; %Drag coefficient

for k = 1: length(Vref)
for j = l:length(w)

sumA = 0; sumR = 0; sumCant = 0;

coefficient

of fin
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end
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for 1 = l:length(y)

sumA + S(i)xy(i)xCLalpha(k)=(atan2 (w(j)*y(i),Vref(k)
sumR + CDx(w(j)*y(i))?2xS(i)xy(i)/Vref(k)"2;

sumCant = sumCant + S(i)x*y(1)*xCLalpha(k);

SumA

sumR

end
cant(j,k) = (180/pi)*(sumA+sumR)/sumCant;
end
figure (1)
hold on
plot(cant(:,k) ,w/2/pi, LineWidth’ ,2)
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Kanatcik Trim Tab Egim Acis1 Kodu

b= ..; % Span (fin length outside of body)
d = ..; % Body diameter mm

ctab = ..; % Tab chord mm

cr = .. +ctab; % Root chord

ct = +ctab; % Tip chord

tr
MAC = 2/3xcrx(l1+tr+tr*2)/(1+tr); % Mean aerodynamic chord

ct/cr;

gamma_LE = atan2 ((cr—ct),b); % LE sweep angle
gamma_50 = atan2 ((cr/2—ct/2),b); % wing mean sweep angle

Ltab 40;

Sfin = ctxb + (cr—ct)*xb/2 — ctabx(b+d/2—Ltab) +...
d/2xcr + d*2/8xtan(gamma_LE); % Total area of one fin
AR = (2xb+d)"2/(2% Sfin); % aspect ratio

yfin = linspace(d/2,d/2+b—Ltab,1000);
ytab = linspace (d/2+b—Ltab ,d/2+b,1000);

dy = yfin(2)—yfin(1);
dy2 = ytab(2) — ytab(1);

Sn = dyx*(ct—ctab + tan(gamma_LE)x(d/2+b—yfin—dy/2));
Stab = dy2x(ct + tan(gamma_LE) *(d/2+b—ytab—dy2/2));
S = Sn + Stab;

Vref = [50.4 100.8 168 235.62 268.16]; % m/s
w= 0.1:0.01:5; %Hz
w = wx2xpi; % rad/s

Vref/336; % Mach number

<
I

9o
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Stab
yfin

64

= Stab/l1e6; Sn = Sn/le6; S=S/1¢e6;
= yfin/le3; ytab = ytab/le3; Sfin = Sfin/le6; %unit conversion

%beta = sqrt(abs(1-M."2));

beta
nu =

CD =

Kf =

= MAr2-1);
0.95;
2;

0.9;

gammaHL =

0;
gamma = 1.4;

gamma_tau = 15%xpi/180;

for k = 1: length(Vref)

if M(k) > 1/cos(gamma_LE)
CLalpha(k) = 4./beta(k);
else
CLalpha(k) = 2*pi*AR./(2+ sqrt(4+AR2xbeta (k) .*"2/nu”2.%...
(I+(tan (gamma_50))"2./beta(k).2))); % per rad
end
for j = l:length(w)
sumA = 0; sumR = 0; sumTab = 0;
sumA2 = 0; sumR2 = 0; sumTab2 = 0;
sumeff = 0; sumResist3 = 0;
for 1 = l:length(ytab) %withtab
sumA = sumA + Stab(i)xytab(i)*CLalpha(k) *...
(atan2 (w(j)xytab(i),Vref(k)));
sumR = sumR + CD/Vref(k)"2xw(j)"2xytab (i)"2
xStab(i)xytab(i);
sumResist3 = sumResist3 + CDxStab(i)xytab(i) ...
atan2 (w(j)=xytab(i1),Vref(k));
c_r(i1) = ctab/(ct+(cr—ct)/bx(b—ytab(1)*x1000+d/2)); %chordra
Cltau(i) = —45.171*xc_r(i)"2 + 26xc_r(i) + 0.1578;
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end

for

end
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CLtau(i) = 0.9%xKfxCltau (i)*cos(gammaHL) ;

if M(k) > 1/cos(gamma_LE)
CLtau(k) = (2+xgamma_tau./beta(k)”"0.5)+((gamma+1) *...
M(k)M —4xbeta (k) )*xgamma_tau”2./(2xbeta(k)”"2)+...
((((gamma+1)"2/16)+«M(k)* 8 —((7+12xgamma — 3xgamma”2)/12)
«M(k)?6 + 1.5%(gamma+1)«M(k)"—2«M(k) " 2+4/3) ./...
beta(k)”~(7/2))*gamma_tau”3;

else
CLtau(k) = 0.85xKfxCltau(i)*cos(gammaHL); % per rad

end

sumTab = sumTab + Stab(i)=xytab(i)*CLtau(k);
sumeff = sumeff + Stab(i)xytab(i)xatan2(w(j) *...
ytab (i), Vref(k))*xCLtau(k);

1 = l:length(yfin) %without tab

sumA2 = sumA2 + Sn(i)xyfin(i)xCLalpha(k) ...

(atan2 (w(j)*xyfin(1i),Vref(k)));
sumR2 = sumR2 + CD/Vref (k) 2s«w(j) 2xyfin(i1)"2«Sn(i)*yfin(1)

tau(j,k) = (180/pi) *((sumA+sumA2+sumR+sumR2+sumeff)/sumTab) ;

end

figure (1)

hold on

plot(tau(:,k),w/2/pi, LineWidth~ ,2)

end
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Ana Kod
i load ("'rhol .mat")

» data = csvread( 'FD.csv’,1,0);
3 t = data(s:f,1);
s acc = data3(s:f,6);

¢ %% Velocity
7 acc = acc+9.81;

s vel(l) =0 ;

—

o for 1=2:length(acc) —
10 vel(i) = vel(i—1) + (acc(1) + acc(i+1))*x0.5«x(t(i+1)—t(1)) ;
n end

» vel(length(vel) + 1 ) = vel(end) ;

u %% Range

s h(l) = 0.001 ;

6 for 1=2:length(vel) — 1

17 h(i) = h(i—1) + (vel(i) + vel(i+1))*0.5%x(t(i+1)—t(i)) ;
s end

v h(length(h) + 1 ) = h(end) ;
20

2 %% Inertia

» for 1 =l:length(t)

» I(:,1) = fen(t(i));

» end

2

w %% Pitch Natural Frequency

» for 1 = l:length(vel);

2 a(i)=h(1)/10;
29 a(i)=ceil(a(i));
30 mach(i)=vel(i)/sos;

31 w_n(i)=sqrt(—rho(a(i))*xabs(vel(i))"2+«SxCm_a(i)*xd=*x180/pi/2/1(2,1));
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end

w_n(i)=w_n(i)/2/pi;
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