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1) Giris

Bu aragtirma raporumuzda siipersonik bir ugus sergileyen roketlerin acrodinamik agidan
tasarim siire¢lerinde nasil yontemler izlendigine ve bu yapilan arastirmalara gore elde edilen uygun
tasarimlara deginecegiz.

Aerodinamik boéliimiinii ilgilendiren bu arastirmanin detayh kaynagi referanslara
eklenmis olup bu kaynak¢camiz gerek mekanik gerekse elektrik-elektronik boltimlerinin de
cok isine yarayacak bilgiler ve analizler icermektedir. Ilgilenen herkesin en azindan bir géz
gezdirmesi siddetle tavsiye edilir.

Referans olarak inceledigimiz raporumuz The University of Akron tarafindan IREC
yarigsmasina “Two-Stage Supersonic Rocket” dalindan katilacak bir takimin arastirma raporudur.

Link:
https://ideaexchange.uakron.edu/cgi/viewcontent.cgi?article=2100&context=honors_research projects

Rapora Gére Iki Kademeli Supersonik Bir Roketin Saglikl1 Ugusu I¢in Gerekli Genel Aerodinamik
Sartlar Su Sekildedir:

e Firlatma araci tasariminda bir denge balast sistemi kullanilmalidir.

e Kanat carpintisi giivenlik faktorii imalat 6ncesi en az 1.3 olmalidir.

e Kanatcik baglanti sistemi, kanat tasarimlarinin istenildiginde degistirilmesine izin
verecektir.

e Firlatma aracinin ve her agamanin stabilite marj1 en fazla 3.50 olacaktir.

e Firlatma aracinin ve her asamanin stabilite marji en az 1.75 olacaktir.

e Ust kademe kanatgiklar1 ayirma sistemine fiziki olarak mudahale etmeyecektir.
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2) Burun Konisi
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The National Advisory Committee for Aeronautics (NACA) tarafindan yayinlanan bu tabloya
gore X”™1/2 sekli, slipersonik hizlarda potansiyel olarak daha diisiik bir siirtiinme segenegi
sunsa da iiretim asamasinin zorlugu ve mevcut imkanlar dahilinde bu burun konisinin hazir
satin alimasinin miimkiin olmamasindan 6tiirti referans takimimiz bu burun konisini tercih
etmemistir.

Genel olarak burun konisinin en-boy orani olarak adlandirilan incelik orani, roket i¢in kritik
Mach sayisina ulagtiginda yasanan siiriiklenme olan “dalga siiriikleme katsayis1” degerini
azaltmak icin 6nemlidir. NACA tarafindan yapilan testler, burun konisinin uzunlugunun
capina orani olan incelik oranmin siipersonik hizlar i¢in yaklasik 5:1'lik bir oranda ideal
oldugunu belirtmistir. Ayrica 5:1 oranlik burun konisi 5.5:1 oranlik burun konisine kiyasla
daha hafif oldugundan dolay1 se¢im olarak en uygun opsiyon olarak belirlenmistir.

Bunlara ilave olarak, yapilan NACA arastirmalart Haack Serisi profillerin 1.2 Mach'daki
hizlar i¢in en verimli oldugunu belirtirken, yapilan ugusun tamaminin bu hizda olmadiginin
altin1 ¢izmekte fayda vardir. Bundan dolay1 takimlarin OpenRocket gibi uygulamalar1 ve
matematik formiillerini kullanarak hesaplamalar yapmalari gerekmektedir. Referans
takimimizin yaptig1r arastirma sonuglarina gore Von Karman tipi bir burun konisi;
striiklenme, irtifa, maliyet, Uretim kolaylig1 agisindan en uygun burun konisi tercihi
olacaktir.

Uretim malzemesi olarak fiberglass ya da karbon fiber tercihleri yapilabilir. Karbon fiber
malzeme olarak daha hafif olmasina ragmen roket igerisindeki cihazlarin iletisimine engel
olma sorununu da beraberinde getirmektedir. Bu tarz bir gérev tanimi olmadig: taktirde
karbon fiber gayet iyi bir tercihtir.

Nose Cone Design Altitude (ft) Max Drag (Ibf) _ Max Velocity (ft/s)
Conical 26,829 192.1 1,233
Ogive 28,251 180.3 1,270
Ellipsoid 27,856 174 1,263
Power Series 28,855 169.1 1,288
Parabolic Series 28,516 174.2 1,279
Haack Series (Von Karman) 28,869 169.3 1,289
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Burun Konisi Ucu:

Siipersonik uguslarda takimlar roketin u¢ kisminda izantropik bir akig varsayar. Yiksek
hizin da etkisiyle burun konisinin yanmasi gibi bir durumun s6z konusu olmamasi i¢in
burun konisinin u¢ kisminin 1siyya daha dayanikli bir malzemeden yapilmasi uygun
goriilmistiir. Bu malzeme de aliiminyum olarak belirlenmistir. Yapilan testlerde 1.2 Mach
hizinda dahi bir sikint1 teskil etmeyecegi gdzlemlenmistir.

3) Kanatgciklar:

Daha fazla kanatgik demek, daha fazla agirlik ve daha fazla siirtinme anlamina gelmektedir.
Bu sebeplerden dolay1 da referans takimimiz her kanatcik seti icin {i¢ adet kanatgik
kullanmay1 uygun gérmiistiir. Ayrica takim surtinmeyi azaltmak ve govde lzerinde daha

diizgiin hava akisini tesvik etmek igin her iki kanat setini de radyal olarak hizali tutulacak
sekilde tasarlamistir.

Kanatgik tasariminda “sweep angle” yani tarama agist arttik¢a, firlatma aracinin direnci
azalir, ancak bununla beraber stabilite degerimiz de azalir. Bu nedenle, siirtiinmeyi miimkiin

oldugunca azaltirken yeterli bir stabilite marjinin korunmasini saglamak ig¢in uygun bir
tarama acis1 bulunmalidir.
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Bu tarama agis1 i¢in yapilan arastirmalarda OpenRocket ve RockSim similasyon
yazilimlar1 70 derecenin tizerindeki tarama agilarinda genel roket tasariminmn stabilite
marjinda bir diisiis gostermistir. Bu nedenle ekip, miimkiin oldugunca dik, ancak her iki
etap icin 70 derecenin altinda bir Oncii tarama agis1 kullanmayi1 planlamistir. Bunu
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kullanarak takim, yarisma ve ugus icin belirlenen stabilite gereksinimleri dahilinde kalirken,
stiplirme a¢isin1 da miimkiin oldugunca artirmalar1 gerektigine karar vermistir.

e Yiiksek hizlardaki ugaklar incelendiginde bu tarama agisinin olabildigince biiyiik tutuldugu
da bu arastirmay1 bir bakima dogrulamaktadir.
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(b) Wing-plus-interference drag coefficient.

Figure 12 - NACA fin testing results for supersonic speeds
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Referans takimimizin yagtigi arastirmaya ve OpenRocket'teki ugus simiilasyonlarina
dayanarak, arka kenar taramasmin irtifa veya siiriiklenme {izerinde 6nemli bir etkisi
olmadigina, ancak stabiliteyi etkileyecegi dngoriilmiistiir. Uygun kanatgik olarak asagidaki
iki sekil arasinda kalan takim, iiretim kolaylig1 ve istikrar i¢in ikinci asamada kullanilacak
tasarim i¢in daha ¢ok kirpilmis delta kanat tasarimina yonelmistir. Bunun yani sira kirpilmig
delta tasarimi, roketin kurtarilmasi siirecinde kanatcigin yere carpip kirilmasit veya
yamulmasi gibi olasiliklara kars1 da gayet glivenli bir tercihtir. Kanatgigin kesitinin airfoil
olmasi durumunda bu tasarim siiriikklenmeyi olduk¢a azaltacak olmasina ragmen iiretimi
imkansiza yakindir.

Roketlerin yerel hizi, ses hizina ulastiginda, 6nemli miktarda siirtiinmeye neden olacaktir.
Bunun nedeni normale yakin bir sok dalgasinin olusmasidir. Béylece roket icin belirlenen
kritik Mach sayisinin degeri ne kadar yiiksek olursa veya ara¢ yerel akist Mach hizina
ulagsmadan ne kadar hizl gidebilirse, roketin kars1 karsiya kalacagi siirtiinme de o kadar az
olacaktir.

Bunu belirlemek i¢in ekip, ANSYS Workbench ve Fluent'e iki ugus profili kurdu ve yerel
akisin ses hizina ulastig1 noktayr buldu. Yukaridaki iki kanat¢ik tipi de bu analize tabi
tutuldu.

Bununla birlikte, gorsellestirme, hangi tasarimin daha optimal oldugu konusunda bariz bir
secim vermedigi i¢in takim roketin yiizeyindeki hizlarini ile giris hizlarini karsilastirip gelen
sayisal sonuglari arastirmak zorunda kaldi. Ve bu arastirmalar sonucunda iki tasarimin da
kritik Mach sayisinin birbirine olduk¢a yakin oldugu goriildi. Bundan dolay1 hangi
kanat¢igin tercih edilecegi siiriiklenme agisindan ¢ok da 6nemli degildi. Bu da kirpilmig
delta se¢iminin en dogrusu oldugunu netlestirmis oldu.
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Kanat Cirpintisi:

Kanat carpintisi, geometri, malzeme ve akiskan 0Ozelliklerinden dolayr kanatlarin
aerodinamik kararsizligidir. Daha az roket stabilitesi ve ek agirlik icin daha kiiclik
kanat¢iklar ve daha giigli malzemelerden tasarlanarak rokete dahil edilebilir. Bu
kanatgiklarin tine ANSYS iizerinden dogal frekans testine tabii tutulmas: gerekmektedir.

A: Lower A:lower
Fin C Mode 1 Fin C Mode 2
Type: Total Deformation Type: Total Deformation
Frequency: 211.02 Hz Frequency: 576.43 Hz
Unit: m Unit: m
3/23/20208:13 PM 3/23/2020 8:15 PM
4.8725 Max 4.7662 Max
43311 4.2366
3.7897 3,707
3.2483 31774
2.7069 2.6479
2.1655 2183
1.6242 1.5887
T.oe28 1.0591
054139 052957
0 Min 0 Min

B: Upper B: Upper
Fin C Maode 1 Fin C Mode 2
Type: Total Deformation Type: Total Deformation
Frequency: 182.77 Hz Frequency: 592,78 Hz
Unit: m Unit: m
3/23/2020 8:17 PM 3/23/20208:17 PM
5.8216 Max 6.2401 Max
5.1748 5.5467
45279 48534
3.8811 4.1601
3.2342 3.4667
2,5874 27734
1,405 2.08
1.2037 1.3867
0.64685 069334
0 Min 0 Min

Referans takimimizin yaptig1 sonuclara bagh olarak elde edilen dogal frekanslar, bir sonik
patlama zorunlu frekansimin maksimum araliginin ¢ok tistiinde ve iki katindan fazladir. Bu
nedenle, sonik patlama bu yapilarin frekans nedeniyle rezonansa girmesine neden olmaz.
Bu, ekibin kanat tasarimlarina olan gilivenini daha da artirmigtir.
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Kanat Cirpintis1 Formiilii:

G
* r=e I33marr®ar D ft/s *

q 2(,a11!‘1'+2)(t)3

Cr
Degerlerin tek tek ayri hesaplamalari asagida mevcuttur. Once hesaplanmalarin yapilmasi
ardindan da bu degerlerin yukaridaki formiile konulmasi gerekmektedir. Formaldeki birimler
AMERIKAN STANDARTLARINA GOREDIR ! (inch, feet, Ib, psi, Fahrenheit)

Cr (Root Chord) : Kanatgigin gévdeye temas eden kenariin uzunlugu (in.)

Ct (Tip Chord) : Kanat¢igm en dis kenarmin uzunlugu (in.)

A single fin: J/}r'é/_
Root Chord \
Tip Chord
t (Thickness) : Kanatcik kalinlig (in.) / .
Span

b (Semi — Span) : Bir kanatgik agiklig1 (in.)

G (Shear Modulus of Aluminum) : Aluminyum kayma moduli (psi)

h (Height of Maximum Velocity) : Maksimum hiza ulasilan yiikseklik (ft.)
s=8rt tdy AR =— A=t

2 S C,

T =59 —-0.00356(h) °F a =+/1.4(1,716.59)(T + 459.7) ft/s

2116 (T + 459.?)5'2561b
144 \ 5186 i
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4) Hava Tahliye Delikleri

Bir roket siipersonik hizlarda uguslar gerceklestirdiginde, roket govdesinin ciddi bir basinca
maruz kalacagi unutulmamalidir. Buna ilave olarak yiiksek irtifalarda olusan basing azalmasindan
dolay1 da roketin iizerine binecek ekstra bir yik mevcuttur. Roketin i¢ ve dis basing farklarindan
etkilenerek zarar gérmemesi ve eger faydal yiik tasiyan bir roket kullaniyorsaniz roketin burun
konisinin erken agilmamasi1 i¢in bu basinglarin roketin i¢ ve dis kisminda esitlenmesi
gerekmektedir. Bu da roketlerin tasarimlarina hava tahliye delikleri agilarak gerceklestirilebilir.

Deliklerin boyutlar1 roket tasarimina ve ucus hizina gore analitik olarak hesaplanmalidir. Eger
deligimiz mevcut kosullar i¢in ¢ok kiiciik kalirsa, i¢ ve dis basincin arasindaki dengelenme
saglanamaz ve basing bosalmasinin kritik seviyelere (Yaklasik 1 Mach) gelmesi sonucunda akis
bogulmasi dedigimiz durum gergeklesir. Izentropik bakis agisindan bu durum herhangi bir sorun
yaratmiyor gibi gorlinse de, aslinda birtakim sok dalgalarma yol agacaktir. Bundan dolay1 da
miihendislik hesaplamalarinda bogulmus akislar istenmeyen durumlardir ve gerekli hesaplamalar
yapilarak bu gibi durumlarin 6niine gecilmelidir.

Bir diger 6nemli husus ise deliklerin konumudur. Bu bahsedilen konum her roket tasariminda
farkli bir yerdedir. Ancak hepsinde ortak olan husus bu deligin agilacag1 yiizeydeki basincin
minimum olmas1 gerektigidir. Eger roketinizin gdvdesinde bulunan akis lineer degilse, bu
durumda roketin hava tiineli testine veya detayli HAD (Hesaplamali Akigkanlar Dinamigi) yani
CFD analizlerine sokulmasi gerekmektedir. Bu test ile beraber yiiksek basinca sahip olmayan ve
soktan arindirilmis konumlar tespit edilmeli ve roketin havalandirma delikleri de bu konumlara
acilmalidir. NASA 1970 yilinda yayimnladig: eski bir arastirmada, havalandirma deliginin agilacagi
konumda bulunan faydal yiikiin kaplama yiizeyi iizerindeki statik basing ve ayni konumdaki ortam
basinct arasindaki farkin sifira yakin olmasini 6nermistir.

Separation flow shocks

Reattachment
shock

Separation region

Jet effect

a
o
5
3 I
¢
a

Jet effect

Location

Havalandirma Deliklerinin Yiizeydeki Akisa Etkisi
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Bu durumu yiizeysel bir 6rnekle de agiklayabiliriz:

e Mesela ugan bir roketin burun konisindeki dis basing, i¢ basingtan daha biiytiktlr ve eger
biz burun konisi tizerine hava tahliye delikleri agmigsak bu durumda roketin igine tek yonlu
bir giris baslar ve akisimizda ciddi bozulmalar meydana gelir. Ancak dedigimiz lizere bu
oldukga yiizeysel bir 6rnektir. Isin asil kisminda cok daha farkli ve kompleks sorunlar ortaya
cikacaktir. Ciinkii roketin bulunacagi hizda, hava tahliye deliklerinin davranisini kesin
olarak tahmin etmek zordur. Havalandirma deliklerinde bulunan akis olduk¢a kompleks
durumdadir. Birkag varsayim Uzerinden teorik olarak yaklasik tahminler yapilabilse de
akisin izledigi yollar1 ve akis karakteristigini, deneysel veriler olmadan saptamak hatali
sonuclar elde etmemize sebep olacaktir. Bunlara ilave olarak ¢evre sicakligi ve zaman
icerisindeki hiz degisiminin bu deliklerin davranisini degistirebilecegi de unutulmamalidir.

R. C. Mehta

Vent
holes

NASA 1970’te yayinladig1 ayn1 makalede, hava tiineli deneylerinde dncelikle 6lgeklendirilmis
deneyler yaptiklarin1 ancak bu 6l¢eklendirilmis analizlerin birebir boyuttakilerle uyusmadigini
belirtmistir. Ciinkii bu 6lgeklendirme siirecinde, 6lgeklendirilmesi unutulabilecek birgok etken ve
gercek hesaplamalarda ortaya cikabilecek ancak oOlc¢eklendirildigi ig¢in gozle goriilemeyecek
boyutta kalan bazi etkilesimler de vardir. Sadece roket boyunu kiigiiltiip hizin1 da o 6lgiiye tekabiil
eden degerde degistirmeniz size hatali sonuglar verir. Delikler arasi mesafelerin kiigiik dlgeklerde
daha kisa olmasina bagl olarak deliklerden g¢ikan gazlarin birbiriyle etkilesmesi, sinir tabaka
kalinliginin degismesi, basing oranlarinin degismesi, kiitle akis hizinin degismesi gibi pek ¢ok
durumun es gegilmesi bu 6lgeklendirilmis analizlerde hatali sonuglar almaniza sebep olacaktir.
Saydiklarimizin yani sira, yapilacak olan analiz zamana da baghh olacagi icgin roketi
olgeklendirmeye galismak ciddi bir dikkat ve karisik hesaplamalar1 beraberinde getirecektir.

Bu tarz hava tahliye deliklerinin analizi, dérdiincu dereceden bir Runge-Kutta yontemi
kullanilarak birinci dereceden dogrusal olmayan diferansiyel denklemin c¢ozllmesiyle
gerceklestirilir ve ¢ozlimler elde edilen deneysel sonugclarla desteklenir. Ve bu sekilde dogru delik
tasarimi elde edilmis olur.
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Bosaltma Katsayis1 Ve Delik Boyutlan

Hava tahliye delikleri igin bir diger 6nemli deger olan bosaltma katsayis1 (Coefficient of
discharge - Cd), bir nozulda veya bagka bir daraltmada, fiili desarjin teorik bosaltima oranidir.
Yani nozullin bosaltma ucundaki kiitle akis hizinin, 6zdes bir ¢alisma sivisini genisleten ideal bir
nozuliinkine oranidr.

Basing farkiyla birlikte, akis yukarisinin kesit alan1 ve noziil alaninin bilinmesiyle, kiitle ve
momentum korunumu kullanilarak bir boru boyunca teorik bir akis hizi hesaplamak miimkiindiir.
Ancak bu teorik akis hizlari, slirtiinme ve tiirbiilans gibi faktorlerden dolayi, ¢ogunlukla nozul
bolgesinde bulunan borudaki momentum kayiplarini hesaba katmaz. Cd dedigimiz degerin de
devreye girdigi yer tam olarak burasidir. Bosaltma katsayisi, ger¢ek akis Olger cihazlari i¢in bir
diizeltme faktorii olarak diisiiniilebilir. Verilen bir sayag iizerinden gergek diizeltilmis akis hizini
hesaplamak de i¢in korelasyon denklemleri kullanilabilir. Cd degeri ayn1 zamanda Reynolds
sayisinin veya ilgili akisin giris ve ¢ikis kesit alanlarinin oraninin bir fonksiyonudur. Nozul
geometrisi ve Olgiilen basing fark: ile birlikte bu desarj katsayist degerlerini kullanarak debiyi
hesaplamak da mimkunddr.

Yani kisaca 0zetlemek gerekirse; roketimizin iginde deliklere giren ve ¢ikan havayi 6lgecek bir
debi 6l¢er olmadigi igin bu hesaplamalar1 bosaltma katsayisi kullanarak kolaylikla yapabiliriz. Bu
degerler de bize ugus siiresi boyunca gecilen Mach hizlarina gore delikten giren ve ¢ikan, ister
hacimsel ister kitlesel akis hizlarmin ne kadar oldugunu gosterecektir. Veya daha ilging bir
kullanim yaparsak, farkli boyuttaki hava tahliye delikleri a¢ilmis ancak ayni tasarima sahip
roketler es zamanl olarak HAD (CFD) analizlerine sokulabilir ve bosaltma katsayisina bagh
olarak en uygun delik boyutunu da elde edebiliriz. Bosaltma katsayisi ne kadar biiyiikse siirtiinme
ve tiirbiilans gibi etkenlerden kaynaklanan kayip da muhtemelen o kadar az olacaktir. Ideal delik
boyutlarini belirlemek i¢in bu yontem oldukg¢a kullanigh durmaktadir.

Basin¢ Katsayis1 Ve Delik Konumlandirilmasi

Delik boyutuyla beraber deliklerin konumu da HAD (CFD) analizleri ile belirlemek
mumkinduir. Mevcut roket tasariminin delik agilmamis halini dis akis analizine sokarsak, roket
govdesi lizerinde basing katsayisi degerlerinin en az oldugu bolgeler NASA’nin belirttigi tizere
bizim ideal delik bdlgelerimizdir. Delikler secilecek ideal bdlgelere esit acilarla simetrik olarak
acilmalidir.

Asagida Noorul Islam Universitesi’nin yaptig1 bir analiz 6rnegi mevcuttur. Goriildiigii Uzere
degisen Mach sayilarina gore deligin agilacagi konum da kismen degismektedir. Basing katsayisi
(Coefficient of pressure - Cp) degerinin minimum oldugu bolgeler bizim igin ideal bolgelerdir. Bu
bolgeleri daha kolay anlagilmasi i¢in sag taraftaki grafikte roketin tizerinde isaretledik:
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Hava Tahliye Delikleri I¢in ideal Konumlar
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5) Referanslar

Linkler:

https://ideaexchange.uakron.edu/cqi/viewcontent.cgi?article=2100&context=honors rese
arch _projects

https://en.wikipedia.org/wiki/Supersonic aircraft

https://www.apogeerockets.com/education/downloads/Newsletter68.pdf

http://everyspec.com/NASA/NASA-SP-PUBS/download.php?spec=NASA SP-
8060.00000228.pdf

http://www.techno-press.org/fulltext/j aas/aas4 4/aas0404005.pdf

https://www.google.com/url?sa=t&rct=j&g=&esrc=s&source=web&cd=&ved=2ahUKE
wixh-fO9rjyAhUbhvOHHWo0JC-
00QOFNoECCIOAQ&uUrl=http%3A%2F%2Fwww.gats.com%2FOpedia-
Article%2FOpedia_Feb08 Discharge coefficient in flow calculation and measurement&
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