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Elektronik ortamda yayimlanacak olan dergimiz, Siirdiiriilebilir Havacilik Arastirmalari
Derneginin (SARES) bir yaymidir. SUHAD, kar amaci giitmeyen bilimsel bir dergidir.
SUHAD, siirdiiriilebilir havacilik konusunda Tiirkiye’de bir farkindalik yaratmak, bilimsel
caligmalarin, etik kurallarini dikkate alarak bilim, sanayi ve kamunun paylagimina sunmay1
amaclamaktadir. SUHAD, yilda iki say1 yaymlanacak olup, kisa siirede ulusal indekslerde
taranan bir dergi olmasi hedeflenmektedir. Derginin yayin dili Tiirkge’dir. Dergiye yollanan
yazilar hakemleme igslemine alindiktan sonra, olumlu goriis alinan yazilar yayinlanacaktir.

Dergi Konulari

Siirdiiriilebilir Havacilik ve Uzay Araglari

o

0O O O O O O O

Stirdiiriilebilir ucak, helikopter, fiize, firlatma ve uydular tasarimi, teknolojik degisim,

yenilik, arastirma ve gelistirme

Matematiksel modelleme, sayisal / deneysel yontemler, optimizasyon

Yesil ucaklar

Yesil havayollar

Yesil havaalanlar1

Yesil motor

Yesil havacilik araglari

Elektrikli Ucaklar

= Daha Elektrikli Ucaklar (More Electric Aircraft)

= Timi Elektrikli Ucaklar (All Electric Aircraft)

Yenilenebilir enerji kaynaklart;

= Alternatif / yesil havacilik yakitlar

= Enerji geri kazanim sistemleri, alternatif / yenilenebilir / temiz enerji teknolojileri

» Yasam dongiisii tasarimi ve yasam dongiisii degerlendirmesi; maliyet verimliligi; atik
/ geri doniistim

= Emisyon / giiriiltii / radyasyon, kiiresel 1sinma / iklim degisikligi: Cevre etkileri ve
Olgtim teknikleri

= Matematiksel modelleme, sayisal / deneysel yontemler, optimizasyon

Ugaklarda Klima ve sogutma uygulamalari

= Hava meydanlarinda iklimlendirme ve optimizasyon

= Alternatif sogutucu akiskan uygulamalari

Enerji, ekserji, performans analizi, ugus mekanigi ve hesaplamali akiskanlar dinamigi

= Enerji analizleri

= Ekserji analizleri

= Performans analizi

= Ucus mekanigi

» Hesaplamali akigkanlar dinamigi

Havacilik araglari i¢in motor tahrik teknolojileri

Yanma teknolojileri



= Yanma ve optimizasyon

» Yanma kararsizliklar

= Yenilik¢i yanma teknolojileri

Matematiksel modelleme, sayisal / deneysel yontemler, optimizasyon
Aviyonik ve oto kontrolii

= Aviyonik

= Otomatik Kontrol

Uzay ara¢ malzemeleri, 6l¢lim teknikleri ve sensorler

Tasarim, yonetim, planlama, gelistirme

Uzay arag stratejik planlama, hiiklimet mevzuat, politika yapma

Havacilik yonetimi, filo planlama / ¢izelgeleme; hava trafik yonetimi; Gelecekteki hava
tagimaciligi

Havaalani tasarim, yonetim, planlama, gelistirme

o Ugak bakim, onarim ve revizyon; ucusa elverislilik, giivenilirlik / giivenlik

o O O O

O

Dergi Yaz Girisleri

Dergimize yazi girisleri http://www.suhad.org/ internet sitesi tizerinden olup, site igerisinde
bulunan dergi yazim kilavuzuna uygun sekilde gonderilmesi gerekmektedir.
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Ismail Hakki Tuncer
Havacilik ve Uzay Miihendisligi Boliimii, Ortadogu Teknik Universitesi, Ankara

DOI: 10.23890/SUHAD.2016.0109

Degerli Okurlar,

“Sirdiriilebilir Havacilik” havaciligin ¢evresel etkileri ve kaynaklarin verimli kullanimi1 g6z oniine alindiginda
giinimiizde olduk¢a onem kazanan bir dali olmustur. Havacilik malzemelerinin iretiminin siirdiiriilebilirligi,
havacilikta kullanilan yakitlarin siirdiiriilebilirligi ve siirdiiriilebilir havacilik yonetimi, bu yeni bilim dalinin
onemli konularidir.

Bu alanda Tiirkiye’nin tek yayini olan Siirdiiriilebilir Havacilik Arastirmalar1 Dergisi (SUHAD) nin ikinci say1si
28-30 Eyliil’de diizenlenen VI. Ulusal Havacilik ve Uzay Konferanst (UHUK) 1n ardindan UHUK 6zel sayist
olarak hazirland1.

Ulusal Havacilik ve Uzay Konferansi ilk kez 2006 yilinda ODTU Havacilik ve Uzay Miihendisligi béliimiiniin
onciiligiinde diizenlenmistir. Daha sonra Ulusal Havacilik ve Uzay Konferansi sirasiyla iki yilda bir olmak iizere
ITU’niin ev sahipliginde istanbul’da, Anadolu Universitesi biinyesinde Eskisehir’de, Hava Harp Okulu tarafindan
Istanbul’da, Erciyes Universitesi’nin ev sahipliginde Kayseri’de diizenlenmistir. Konferansimiz son olarak
Kocaeli Universitesi ev sahipliginde gerceklestirilmistir. Arastirmaci, akademisyen ve sektdr temsilcilerinin
katilimiyla gerceklesen konferansta uygulamali ve hesaplamali aerodinamik, aeroelastik analiz ve tasarim, hava-
uzay yapilari, hava-uzay malzemeleri, hava-uzay itki sistemleri, ugus dinamigi ve kontrolii, ugak tasarimi, ugak
performansi, hava aract bakimi ve onarimi, hava trafik yonetimi, hava ulastirma isletmeciligi konularinda 110’un
iizerinde bildiri sunulmustur.

Siirdiiriilebilir Havacilik Arastirmalart Dergisi’nin ikinci 6zel sayisinda VI. Ulusal Havacilik ve Uzay
Konferansi’ndan se¢ilmis bes makaleye yer verilmistir.

Bu makalelerin havacilik alaninda ¢alismalar yapan arastirmacilara yararli olmasini dilerim.

Saygilarimla.
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ALCAK IRTIFA UYDULAR iCIN OTONOM CARPISMA ANALIZi VE MANEVRA
ONERI SISTEMi

Rasit ABAY?

'Orta Dogu Teknik Universitesi, Universiteler, Eskisehir Yolu No:1, 06800 Cankaya/Ankara, rasitabay84@gmail.com

DOI: 10.23890/SUHAD.2016.0110

OZET

Her gegen giin bir ¢ok yeni iilkenin uzaya uydu gonderme becerisi kazanmasiyla beraber 6zellikle de alcak irtifa
uydularin yoriingelerindeki c¢arpisma riski artmaktadir. Uzay’da aktif uydular, roket parcalart ve pasif uydular,
gorevine devam edemedigi i¢in kontrol edilmeyen uydular, bulunmaktadir. Amerika Birlesik Devletleri Hava
Kuvvetleri tiim bu cisimleri tanimlar, takip eder ve kataloglar. Bu islemleri gerceklestiriken SGP4 isimli analitik
yoriinge tahmin metodu ve diinya {izerinde farkli konumlarda bulunan optik teleskop ve radarlar araciligiyla yapar.
Ayni zamanda uzay ortami farkindalig: i¢in tiim aktif uydular i¢in ¢arpisma analizi yapar ve daha once tanimladig:
kriterlere gore ilgili uydu sahiplerini ¢arpigma aniyla ilgili detaylart gondermek suretiyle ikaz eder. Fakat, manevra
karar1 ve sorumlulugu tamamen uydu sahibindedir. Bu ¢aligma, yapilan ikaz metninde yer alan bilgileri kullanarak
optimum manevra parametrelerini hesaplamayi amaglar. Boylelikle verilen manevra karart uyduyu muhtemel ¢arpigma
alanindan ¢ikarir ve bunu gergeklestiriken mevcut kaynaklarin kullanimini minize eder ve goérevin devamliligina
katkida bulunur. SGP4 yoriinge tahmin metodu ile diferansiyel dogrulama metodu ile aktif uydu carpisma anindan
manevra karar1 verilecek zamana geriye dogru yoriinge Otelenir. Hesaplanan baslangic noktasindan itibaren hiz
vektoriinde degisiklik yapilarak tekrar carpigma anina ileri 6telenir ve ¢arpisma olasiliginda yaratilan degisim gozlenir.
Bu caligma yer istasyonlarinda gérev alan uydu operatorleri i¢in otonom optimum manevra tavsiyeleri yapabilir.
Bunun yaninda uydu sahipleri kendi uydularinin hassas verilerini de kullanip bu uygulamanin dogrulugunu arttirabilir.

Anahtar Kelimeler: Yériinge Mekanigi; Algak Irtifa Uydular; Carpismadan Kaginma; SGP4 ve TLE; Sayisal
Optimizasyon

AUTONOMOUS COLLISION AVOIDANCE ANALYSIS AND OPTIMAL
MANEUVER CALCULATION SYSTEM FOR LEO SATELLITES

ABSTRACT

Collision risk is increasing at Low-Earth Orbit (LEO) altitude for satellites as many new countries can build and
launch satellites in orbit. There are active satellites, spent rocket stages and dead satellites in space. US Air Force
(USAF) detects, tracks and catalogs these space objects. USAF uses radars and optical telescopes located at different
locations on Earth and an analytical orbit determination method called Simplified General Perturbations (SGP4).
Moreover, USAF calculates collision probabilities for all active satellites and warns satellite operators using
predefined criteria for the sake of Space Situational Awareness (SSA). However, maneuver decision and responsibility
belong to the satellite owners. In this paper, a method for calculating optimal maneuver direction, magnitude and time
is investigated using the data within Conjunction Summary Message (CSM) published by USAF. Optimal maneuver
decision not only avoids the collision by minimizing collision probability but also minimizes the fuel requirement.
Because the smallest velocity requirement for the collision avoidance is calculated, the satellite operations will be
minimally interrupted. Method is initiated by propagating the orbit of maneuverable satellite from close approach time
to maneuver time. Optimal maneuver direction for velocity vector is calculated by defining the problem as a constraint
optimization problem and the orbit is propagated to close approach time with the new velocity vector. The probability
of collision is calculated for many different maneuver times and magnitudes is calculated and stored for analysis.
Satellite controllers can use the method to calculate optimal maneuver for a given collision warning. In addition,
satellite owners can use their precise orbit data to increase the accuracy of the method.

Keywords: Orbital Mechanics; LEO Satellites; Collision Avoidance; SGP4 and TLE; Numerical Optimization
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1. GIiRiS
Uzay’da iki cisim birbirlerinden iki kilometre
uzaklikta olduklarinda carpisma riski altinda

olduklarina kanaat getirilir. Bu mesafe uydularin
yakin gecis zamani, her iki uydunun yoriingedeki en
yakin olduklar1 noktaya ait zaman, i¢in endise
vericidir. Iridium 33 ve Cosmos 2251 uydulariin
2009 yilinda carpigmasi milyon dolarlik iridium
uyudusunun yok olmasma ve carpigmanin sonucu
olarak ¢ok yiiksek hizli 1000 adet uzay ¢opiinii de
ardinda birakmigtir (NASA 2009). Carpigsma sonrasi
olusan yeni parcalar daha uzay’da gerceklesecek
carpigsma olasiligint arttirir. Uzay’daki tiim cisimler
aktif uydu, roket pargalari veyahut gorevini
tamamlamig pasif uydular olsalarda mutlaka takip
edilmelidir. Sayilar1 21,000 'ne varan 10 cm ¢apindan
biiyiik tiim uzay cisimleri diinya’da yer alan birgok
optik teleskop ve radarla takip edilir, tespit edilir ve
kataloglanir. Algak irtifa uydularin dagilimini Sekil 1
tizerinde gosterilmistir (NASA 2016).

Sekil 1: Algak Irtifa Uydular

Uzay farkindaligina en biiyiik katkiy1 Amerikan Uzay
Operasyonlart Merkezi (JSpOC), diinya iizerinde

farkli  bolgelerde bulunan optik teleskop ve
radarlardan olusan Uzay Izleme Ag (SSN)
araciligiyla uzaydaki cisimlerin  tespit, takip,
kataloglanmast ve tanimlanmasit faaliyetlerini

gergeklestirerek yapar. Elde ettikleri veriyi gelecekte
gergeklesebilecek muhtemel carpigmalar tespit etmek
i¢in de kullanirlar. Bu isleme ¢arpisma analizi denir.
Her iki cismin dinamik durumunda bir belirsizlik s6z
konusudur. Cisimlerin yoriingesindeki belirsizlik
nedeniyle carpigma hesaplamalar1 olduk¢a kompleks
hale gelir ve her iki cismin de belirsizlikleri
hesaplamalar yapilirken birlestirilir. Aktif uydular
disindaki tiim cisimlerin yoriingelerindeki belirsizlik
daha c¢oktur. Aktif uydularin GPS ¢dziimleri gibi
ekstra veriler sayesinde yoriingeleri daha hassas
hesaplanabilir. Fakat, diger cisimlerin yoriingeleri i¢in
radarlar ve optik teleskoplar kullanilir. Sayilar1 artan

uzay ¢Opligi takip islemini zorlastirmaktadir.
Uydular igin bagarili bir c¢arpisma manevrasi
yapilabilmesi  dogrudan  ¢arpismast  muhtemel

cisimlerin yoriingelerinin ne kadar dogru bilindigine
baglidir.
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JSpOC muhtemel carpigmay1 tespit ettiginde uydu
sahiplerine carpisma mesaj 6zeti (CSM) gonderir.
CSM “’ler giinliik olarak hazirlanir ve carpismadan 7
giin oncesine kadar uydu sahipleri bilgilendirilir.
CSM  igerisinde raporun olusturulma tarihi,
carpismanin tahmini zamani, carpisma zamaninda
uydularin pozisyon ve hiz vektorleri ve bunlara bagl
koveryans matrisleri ve aralarindaki gorece mesafe
bulunur (JSPOC 2016). Uydu sahipleri bu bilgileri
kullanarak c¢arpigma olasiligini  hesaplayabilirler.
Onceki arastirmalar gosteriyor ki ’den daha kiigiik
olasiliklar manevra yapmayr gereksiz kiliyor
(Klinkrad ve dig. 2006). Fakat daha biiyiik degerler
i¢in ise kaginma manevrasi planlamak gerekiyor.

Her ne kadar birgok aktif uydunun manevra kabiliyeti
olsa da, bu manevralar uydunun gorevini negatif
yonde etkileyebilir. Uydunun yapacagi bir manevra
icra ettigi goérev icin Snemli olan hassas ayarlarim
bozabilecegi gibi, uydunun kisith yakitinin da
bitmesine yol agar. Hatta manevranin istenildigi gibi
olmamasi sonucu uydunun kaybedilmesi gibi ug
ornekler de manevra kararinin verilmesinde etkilidir.
Bu nedenlerden dolayi, CSM  bilgilerinden
faydalanarak hem yakit tuketimini minimize edecek
hem de carpigma olasiligini en aza indirecek bir metot
gelistirilmesi dnemlidir. Bu metot uydu sahiplerinin
iiclincii parti hizmet saglayicilarina olan ihtiyaglarini
ortadan kaldiracaktir. Deneve muhtemel c¢arpigsma
alanin1 minimize etmek i¢in SGP4 ve TLE kullanarak
bir  metodoloji  gelistirmistir.  Bir  ¢arpigma
senaryosunu ele almig ve uydular1 birer nokta olarak
ele almigtir. Tim uydular igin genel bir optimum
manevra metodu gelistirmeye ¢aligmislardir. Bunun
yaninda koordinat doniisiimleri kaba hesaplamalar ile
yapilmistir. Elde edilen sonuglar test edilen yoriinge
ozelliklerine 6zel sonuglar vermistir ve uygulanan
metodun limitleri ve potensiyeli konusunda detaylari
yansitmaktan uzak  kalmistir. Bu  ¢alismada
Deneve’niin kullandig1 metodun benzeri gelistirilmis
(Deneve 2014) ve Uluslararast Astronomi Birligi
standartlar1  kullanilarak koordinat hesaplamalari
yapilmistir (International Astronomical Union 2014).
Ayni zamanda yeni gelistirdigi bu metodu Monte
Carlo testleriyle karsilagtirmistir. Benzer bir sekilde,
bu c¢alismada carpigsma olasilik hesaplamasina hiz
vektoriiniin eklenmesi disiiniilmiis fakat yapilacak
manevralarin  kiicik olmas1 nedeniyle c¢arpisma
olasiliginda kayda deger bir degisiklik olmamigtir
(Coppola 2012).

Alfriend uzaydaki cisimlerin siiratlarinin ¢ok yiliksek
olmasi nedeniyle c¢arpigsma olasiligt hesabinin 3
boyuttan 2 boyuta indirgenebilecegini gostermistir
(Akella ve Alfriend 2000). McKinley rolatif lineer
yoriinge hesaplamalarinin yerine nonlineer rolatif
yorlinge  hesaplamalarmin  yapilmasma  yonelik
algoritma gelistirmistir. Bu algoritmanin operasyonel
kullanim i¢in uygunlugunu kanitlamistir (McKinley
2006).
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2. YONTEM

Bu c¢aligmada birbirinden farkli yoriingeye sahip 5
adet wuzay cismine ait carpisma senaryosu
sunulacaktir.  Carpigma  senaryolar1 ~ Uzaydaki
Tehlikeli Kargilagsmalar1 Degerlendirme ve Uydu
Yoriingesel Carpigma Raporlari  (SOCRATES)
yazillmindan saglanan uzay cisimlerine aittir
(International Astronomical Union 2014). Bahsi

gecen cisimlere ait CSM bilgileri senaryolardan biri,
GOKTURK-II senaryosu, harig JSpOC’un sagladig
TLE verileri kullanilarak elde edilmistir. Carpigsma
olasiliginin  hesaplanabilmesi igin gerekli olan
kovaryans matrisleri CSM igerisinde yer aldigi igin
rasgele seg¢ilmistir. Kovaryans matrisleri hassas
olmasa da TLE ve sayisal oteleme yontemi ile elde
edilebilir, fakat bu hesaplama mevcut ¢alismanin ilgi
alan1 igerisinde degildir. Bu bildiride kisit altinda ve
kisit olmaksizin iki farkli sekilde optimizasyon
denklemleri olusturulmugstur. Kisitlar manevra sonrasi
rolatif hiz ve pozisyon vektoriin birbirine dik olmasi,
yoriingesel enerjinin korunmasidir. Bu senaryolardan
birinde ise GOKTURK-II'ye ait GPS datas
kullanmlarak olusturulan Two-Line Element Sets
(TLEs) kullanilmistir. Boylelikle gercek bir durum
karsisinda gelistirilen metodun nasil kullanilabilecegi
goriilecektir.

Devinim I egiim ]

<

Sekil 2: Diinya’nin Kendi Etrafinda Dontisii

[lk olarak SGP4 ve TLE kullamlarak CSM
olusturulur. SGP4 ve TLE metodu Ger¢ek Ekvator
Ortalama Ekinoks (TEME) koordinat sisteminde
caligir. Carpisma anindaki pozisyon ve hiz verileri
CSM’e uygun olacak sekilde Diinya Sabit Greenwich
(EFG) koordinat sistemine doniistiiriiliir. EFG ve
TEME koordinatlar1 arasindaki fark diinya’nin
devinim, egilim ve kendi etrafinda donmesinden
kaynaklanmaktadir. Asagidaki denklem bu iki
koordinat arasindaki doniistimii gostermektedir (Kelso
ve Alfano, 2005).

Reroteo 1
= [Reo] [0 | [Neo) | Teeseor [Neeo] [Qon] Rremscen

ti gézlemin yapildigi zaman iken t0 integrasyonun
yapildig1 referansin baslangic zamani. [R] matrisi
diinyanin kendi etrafinda doniisiinden kaynaklanan
ac1 kullanilarak olusturulan doniisiim matrisidir. Bu
ac1 Greenwich Ortalama Yildiz Sabit Zaman (GMST)
acist olarak bilinir. [Q] matrisi ise ekinoks
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denklemleri agist bilinen ag¢1 kullanilarak olusturulan
doniigiim matrisidir. Bu iki ag¢inin toplami Greenwich
Yildiz Sabit Zaman (GST) agis1 olarak bilinir. [P]
matrisi diinyanin  kiilesinin homojen dagilmis
olmamasi nedeniyle ideal doniis ekseni ile mevcut
doniis ekseni arasindaki acinin olusturdugu devinim
acis1 kullanilarak olusturulan doniisiim matrisidir. [N]
yine diinyanin doniis ekseni ile mevcut doniis ekseni
arasindaki a¢inin olusturdugu egilim agis1 kullanilarak
olusturulan  doniisim  matrisidir. ~ Uluslararasi
Astronomi Birligi standartlar1 (SOFA) doniisiim
kiitiiphanesi yiiksek dogrulukta diinya ve giines sabit
koordinatlar1 arasinda doniisiimii gerceklestirebilir
(International Astronomical Union, 2014). Burada

dikkat edilmesi gereken husun hiz  vektorii
doniisiimiinde tagima teorisini hesaba katmaktir.
Asagidaki denklem hiz  vektorleri arasindaki

doniistimleri gosterir.

ﬁTEME = [REFGZTEME]‘F;'EFG + [a)][REFGZTEME]?EFG (2)
[Rergoreme] denklem 1°de  gosterilen  doniisiim
matrisinin transpozu, [@] matrisi diinyanin radyal
cinsinden agisal doniis hizindan yaratilan egik
simetrik matris. Ayni zamanda CSM igerisinde yer
alan kovaryans matrisleri ve rolatif hiz ve pozisyon
vektorleri radyal, ugus yonii paralel ve ugus yoni dik
(UVW)  koordinat  sistemindedirler.  Asagidaki
denklem kullanilarak bu donilisim matrisi elde
edilebilir.

-
r -

T
|7;>|] uvw

i LG
T = =i s
TEME = LR 1Ex D] RN

®)

_yerberi noktasi _

Balik Takimyildizi Istikameti

Sekil 3: Klasik Yoriinge Parametreleri

olan
parametrelerin elde edilmesi i¢in SGP4 yoriinge
oteleme metodu TLE parametreleri ile kullanilmistir.
Carpisma an1 konmum ve hiz vektoriinden TLE

Bu c¢alismada optimizasyon icin gerekli

parametreleri  olusturmasi  gerekmektedir. TLE
parametreleri Onceden belirlenmis bir tolerans
degerine kadar her parametrenin diferansiyel

diizeltme metodu ile adim adim diizeltilmesi ile
gergeklesir. SGP4, TLE parametrelerinden 7 tanesine
ihtiyag duyar, fakat hava siirtiinmesi ile ilgili olan
bstar parametresi belirli bir zaman siirecini kapsayan
ardisik konum ve hiz verisi olmadan kestirilemez. Bu
nedenle ilk algoritma 6 adet klasik ydriinge
elemanlarindan, sekil 3’de gosterilmistir, TLE
parametreleri yaratir. Asagidaki denklem garpisma
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aninda TLE parametrelerindeki kiigiik degisimlerin
yine g¢arpisma anindaki hiz ve pozisyon vektoriinde
yarattigt degisikligi gostermektedir. Y matrisi 6x6
boyutunda bir matris olup, TLE elemanlarinda 1078
kadar degisikligin pozisyon ve hiz vektorlerinde
yarattig1 degisikligin hesaplanmasi yoluyla yaratilir.
Daha sonra kestirilen TLE elemanlarindan saglanan
pozisyon ve hiz vektorii ile gercek pozisyon ve hiz
vektorii arasindaki fark hesaplanir. Y matrisinin
tersinin almip bu fark vektorii ile garpilmast sonucu
TLE elemanlarinda yapilmasi gereken degisiklik
hesaplanir. Tiim bu iglemler fark vektorii belirli bir
tolerans degerine ulasincaya kadar devam eder. Bu
calisma icin bu tolerans degeri 10712 *dir.

0fsgpa (4)
Oorvyy = Stle otle,, = Yotle,,
Ikinci  algoritma  carpisma  anindaki  TLE

elemanlarinda meydana gelen degisikliklerin daha
onceden Dbelirlenmis bir manevra zamanindaki
pozisyon ve hiz degisiklikleri ile iliskisinin
hesaplanmasidir. Asagidaki denklem 6x6 boyutunda
bir matris olan y matrisinin ¢arpisma zamaninda TLE
elemanlarinda 1078 kadar degisiklik ile manevra
zamanina ait pozisyon ve hiz vektdrlerinde yarattigi
degisikligin hesaplanmasi yoluyla olusturuldugunu
gosterir. Bir oOnceki denklemden yapisal olarak
degisiklik olmasa da bu denklemde iterasyon yoktur
ve tek seferde hesaplanir. Ayni zamanda ilk
algoritmada Y matrisi olusturulurken her TLE
elemaninda yapilan kadar degisiklik 6ncesi ve sonrasi
elde edilen hiz ve pozisyon vektorleri carpisma
zamanmna aittir. Ikinci algoritmada her TLE
elemaninda yapilan 108 kadar degisiklik éncesi hiz
ve pozisyon vektorleri ¢arpigma zamanina aitken
degisiklik sonrast hiz ve pozisyon vektorleri manevra
zamanina aittir.

of.
o =

Stleyg = 7' 6rvm,

5tl€yg =X Stleyg (5)

Denklem 4 ve denklem 5 birlestirilerek, manevra
zamaninda yapilan hiz degisikliginin c¢arpigsma
zamaninda meydana getirecegi pozisyon degisikligi
elde edilmis olur (Deneve, 2014). Yeni olusturulan
denklem, denklem 6, SGP4 algoritmasinin lineer
olarak ifade edilmesini saglamistir. Bu nedenle
yapilacak manevranin ¢ok biiyiik olmasi ve manevra
zamaninin g¢arpigsma zamanindan ¢ok oOnce olmasi
hesaplamalardaki hassasiyete zarar verecektir. Alcak
irtifa uydular i¢in 90 dakika once gerceklesecek bir
manevra zamani ve 1 m/s’lik bir manevra ¢arpisma
aninda yaklagik 20 metrelik bir konum farkli meydana
getirir. Carpisma manevrasi i¢in miimkiin en son anda
yapilmast gerektigi icin hesaplamadaki SGP4 metodu
ve lineer denklemler arasindaki hata kabul edilebilir.
Gelistirilen algoritma garpigma olasihgmi 1072 e
diistirecek sekilde en uygun manevra zamanini,
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yoniini  ve  biyiikliiglinii verir. Optimizasyon
algoritmalarinda lineer denklemler kullanilirken
raporlama esnasinda SGP4 metodu kullanilir.
Boylelikle hesaplanan optimum manevranin yiiksek
dogrulukla carpisma olasilifin1 ne kadar diisiirecegi
bilinebilir. Hava stirtiinme parametresinin
kullanilmamasi ¢arpigsma zamani ve manevra zamant

Gvyg = Xy 8y ©)
dryg = J v,

arasinin saatlerle ifade edilen siire kadar kisa olmasi
nedeniyle hesaplamalarin dogrulugunu
zedelemeyecektir. Asagidaki denklemde sadece
manevra zamaninda hiz degisimi gergeklestirilir
¢linkii anlik pozisyon degisimi miimkiin degildir. J

matrisi ve Yy—1 arasindaki iliskisi sekil 4’de
gosterilmistir.
TX*] - . , LZ’G
f 6x6 .
Sekil 4: J Matrisi ve =1 ¥ Arasmdaki Iliski

Optimizasyon denklemlerinin olusturulabilmesi igin
oncelikle maliyet fonksiyonunun yaratilmasi gerekir.
Bu ¢alisma i¢in amacimiz ¢arpigsma olasiligini en aza
indirmektir. Carpisma ihtimali asagidaki denklem ile
hesaplanabilir (Wiesel, 2010).

()

11 T .
Py |"z o~ Z(4r+dryg)” Corrar(dr+dryg))

=Zl_|cortak
Yukaridaki denklemdeki C,,¢qr c¢arpigma ihtimali
olan her iki cismin ortak kovaryans matrisi. Iki cismin
pozisyonlarindaki hatalarin  birbirinden bagimsiz
olmasi nedeniyle aym1 koordinat sisteminde ifade

edildikleri miiddetce toplama islemi ile ortak
kovaryanslari bulunabilir (Chan, 2008).
M = (4r + ] 8vmz)" Corrar (AT + ] 0mz) ®)

Ar, carpisma anindaki ikincil cismin manevra
yaptirilacak uyduya olan rélatif pozisyondur. dh,g,
yakin gecis animdaki yapilan manevra sonrasi

meydana gelen konum degisikligidir. Denklem 7
kullanilarak optimizasyon igin gerekli olan maliyet
fonksiyonu yaratilabilir (Deneve, 2014).

Denklem 8 asagidaki gibi de ifade edilebilir.
M = ATTCo_rltakAT + ATTCo_rltak]&Umz

+ &sz:]TCo_rltakAr
+ &mz ]TCo_rltakjgvmz

©)
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Birinci derece yeterlilik kosullarin1 kontrol etmek
amaciyla dv,, 'ye gore tiirevini alip 0’a esitliyoruz.
Denklem 10 matris formunda asagidaki gibi ifade
edilebilir.

oM _ _ (10)
o = 2]TC0r1takAr + ZJTCorltakjﬁumz
'mz
=0
[&mz] 3x1 (11)
= [ZJTCo_rlta ]5)%3 [_ZJT Co_rltakAr] 3x1

Yukaridaki denklem sonucunda elde edilen v,
vektorii normalize edilerek minimum  yakit
harcayarak c¢arpisma olasiligini minimize edecek
manevra yonii elde edilmis olur. Carpisma olasiliginin
1072 olmasi kovaryans matrislerinin normal dagilim
olmast ve sonsuz uzunlukta kuyruk yapisina sahip
olmast nedeniyle carpismanin gerceklesmeyecegi
kabul edilir. Bu yontem kisit olmadan yapilan
optimizasyondur (Deneve, 2014).

Maliyet fonksiyonuna kisitlar eklenerek Hamilton
denklemi olusturulur. Daha sonra Hamilton ydntemi
ile birinci derece yeterlilik kosulunu kontrol etmek
suretiyle extremum noktast bulunur. Bu ¢alismada iki
kisit hesaplamalara eklenmistir. ilk kisit kovaryans
matrislerinin birbiri i¢inden ge¢cmesini engelleyen
kisittir. Yakin gecis aninda birincil ve ikincil cisim
arasindaki rolatif hiz ve konum vektoriiniin birbirine
dik olmasidir (Deneve, 2014).

Ikinci kisit ise yoriingedeki enerji de@isimini 0’a
esitleyen kisittir. Burada ama¢ manevra yapilirken
carpisma ihtimalini minimize ederken uydunun irtifa
kaybetmesini engellemektir. Bu uydunun goérevine
kusursuz devam edebilmesi i¢in gerekli oldugu kadar
takimuydu i¢indeki uydularin rejimlerini korumalar1
i¢in de 6nemlidir (Deneve, 2014).

UZ
Ang(——ﬁ>:O
2 r

Denklem 11 lineer denklem olarak ifade edilir ve
manevra aninda konum degisikligi yapmak miimkiin
olmadig1 igin pozisyon degisimi kismi yukaridaki
denklemden ¢ikarilir (Deneve, 2014).

- e _
VmzOVmz = 0

(13)

(14)

Hamilton denklemi, maliyet denklemine, kisitlarin
Lagrange parametresi ile ¢arpilarak eklenmesi sonucu
asagidaki gibi olusturulur.

H=M+ 2’1 (ﬁfark(E: +]%mz)) + j'2 (ﬁngmz) (15)

Hamilton yaklasimi uygulanarak birinci derece

yeterlilik sartlar1 asagidaki gibi kontrol edilir.
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0H

950, = Z]TCo_rltakAr
+2)" Cortar] Vmz
+ ﬂ’lvfark] + ﬂ’Zsz
=0
oH . . (16)
Fy Brar(Ar + JSVmz) =0
1
oH .
6_12 = VUpy Oy = 0

Bu calisma GNU/Linux makina {izerinde Cython
programlama dilinde kodlanmustir. Cython
programlama dili Python ve C++ programlama
dillerinin birlesiminden olugur. Cython dilinde yazilan
kod oncelikle optimum sekilde C++ diline ¢evrilir ve
makina diline derlenir ve Python modiilii olarak
kullanilabilir. Matris ile ilgili tim hesaplamalarda
Python matris kiitiiphanesi olan Numpy kullanilmistir.

3. UYGULAMALAR

ilk olarak SOCRATES yazilimindan elde edilen 4
adet yakin gecis gelistirilen algoritma ile test
edilmistir. Burada amag gelistirilen yazilimin en etkin
kullanma yolunun tespit edilmesi ve carpisma analizi
ile ilgili farkli parametrelerin hesaplamalar tizerindeki
etkilerini incelemektir. Daha sonra GOKTURK-II
GPS konum verisi kullanarak olusturan garpisma
senaryosunda gelistirilen algoritma test edilmistir. Bu
garpisma senaryosu gercek durumda algoritmanin
kullanimi ve etkinligi iizerine bilgi vermektedir.

Spat 1 ve Indium 13
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Sekil 5: Spot 1 ve Iridium 13

Birinci test senaryosu Spot 1 ve iridium 13
uydularimin yakin gecisinden yaratilmigtir. Her ikisi
de aktif uydulardir. Carpigma zamani tarihi 10
Agustos 2016 saati 8:48:56.971 olarak hesaplanmustir.
Yakin gec¢is esnasindaki mesafe 15.36 metredir.
Carpigsma olasiligi 155 gibi ¢ok biyiik bir sayidir.
Kovaryans matrisleri olarak gercek hesaplamalarda
olabilecek sekilde rasgele segilmistir. Tim 9
senaryoda da uydular merkezde olacak sekilde
hesaplanan UVW koordinat sisteminde birincil
uydular i¢in 10 metre, ikincil uydular i¢in 100 metre.
Bu degerler her ne kadar rasgele segilse de 10 metre
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ve alt1 dogrulukta hesaplama uydu sahipleri igin gerek
GPS ¢oziimleri gerekse mesafe-mesafe farki yontemi
kullanilarak hesaplanabilmesi olagandir. Diger cisim
icin JSpOC radarlarindan elde edilen veriler
kullanildig1 varsayilmis ve bu radarlardan 100 metre
ve biraz ilizerinde dogrulugu oldugu bilinmektedir.
Eger her iki uydu da aktif uydu ise uydu sahipleri
kargilikli bilgi paylasiminda bulunarak ¢arpigma
senaryolarin1 gergege c¢ok yakin hesaplayabilirler.
Kisitsiz olarak geriye dogru 200 dakika, 1 dakikalik
araliklarla, 6telenerek yapilan ve 0,5 m/s’lik manevra
uygulanarak yapilan hesaplamamin sonuglari sekil V
’de goriildiigii  gibidir. Bu sekil incelendiginde
yoriinge iizerinde bazi noktalarda yapilan optimum
manevralarin daha iyi sonu¢ verdigi ve c¢arpigma
olasiligmi diisiik tuttugunu gorebiliriz. Spot 1
uydusunun periyodu 98 dakikadir. Bu hesaplama da
iki tam doniis esnasinda optimum manevralarin
durumu gosterilmigtir. Bu sekil ¢arpisma olasiligini
minimize edecek manevranin yoriinge tizerinde hangi
noktada yapilirsa daha etkin olacagina dair 6nemli
bilgiler ~veriyor. En uygun manevra araligi
carpismadan  62-68  dakika Once  araliginda
goziikmektedir. Bu nedenle uydu operatorleri ve
gorev milhendisleri sadece yapilan manevranin
biiyiikliigiinii azaltarak ¢arpisma olasiligint istedikleri
seviyeye indirebilir veya arttirabilir. Burada izlenecek
en iyi metot hesaplanan optimum manevranin
yoriinge iizerindeki uygulanacagi optimum noktay1
bularak carpisma olasiligint  istenen seviyeye
indirecek manevra biiyiikliigiinii se¢gmektir. Tiim bu
islemler operator girdisi olmadan yapilarak istenen
optimum manevra Onerisi algoritmadan ¢ikti olarak
alinabilir.

Ikinci test senaryosu Cosmos 158 ve Iridium 82
uydularinin yakin geg¢isinden yaratilmigtir. Her ikisi
de aktif uydulardir. Carpisma zamani tarihi 12
Agustos 2016 saati 9:35:15.91 olarak hesaplanmistir.
Yakin gegis esnasindaki mesafe 1.048 metredir.
Carpigma olasilig1 156.79 gibi ¢ok biiyiik bir sayidir.
Kovaryans matrisleri ilk testte uygulanan hesaplama
yontemi ile hesaplanmistir. Kisitsiz olarak geriye
dogru 200 dakika, 1 dakikalik araliklarla, 6telenerek
yapilan ve 0,5 m/s’lik manevra uygulanarak yapilan
hesaplamamin sonuglar1 sekil 6 *da goriildigi gibidir.
flk test senaryosuna benzerlikler olsa da iki uydunun
da farkli yoriingeye sahip olmasindan dolayi
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Sekil 6: Cosmos 158 ve Iridium 82

bazi degisiklikler mevcuttur. En uygun manevra
aralig1 carpismadan 160-188 dakika once araliginda
goziikmektedir. Ikinci en uygun manevra aralif
carpismadan  58-87  dakika Once  araliginda
goziikmektedir. Manevra karar1 verilirken yoriinge
tizerinde ¢arpisma olasiliginin ani degistigi noktalar
yerine gegisin yumusak oldugu noktalar tercih
edilmelidir ¢ilinkii yoriinge tahmininde olusabilecek
herhangi bir hata veya atesleyicilerdeki gecikme
carpisma olasiligi  iizerinde Dbiiyiik degisiklik
yaratmamalidir. Bu nokta bulunamiyorsa manevra
bliylikliigii arttirilarak manevra noktasi ve etrafindaki
noktalar i¢in arzu edilen ¢arpigma olasilik degerine
ulagilabilir.
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Sekil 7: Cosmos 158 ve Iridium 82
Gelistirilen algoritma kisitlar altinda optimum
manevra hesaplamasinda  yapabilmektedir. Bu
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kisitlardan biri rolatif hiz ve pozisyon vektori

arasindaki aginin dik olmasidir.
Cosmas 158 ve Fidium 82
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Sekil 8: Cosmos 158 ve Iridium 82
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Rolatif hiz ve pozisyon vektorii arasindaki aginin 900
olmast kovaryans matrislerinin birbiri i¢inden
gegmemesini garanti eder. Sekil 8’de dik ac1 kisith ve
kisitsiz olarak c¢arpigma anindaki zamana gore agi
degerleri verilmistir. Eklenen ekstra kisitin g¢arpigsma
olasihigi tizerindeki etkisi sekil 8 ’de goriilebilir.
Eklenen kisit garpisma olasiliklarinin artigina neden
olmustur ¢linkii yapilan manevra biiyiikligiiniin bir
kismu rolatif aciyr dik yapmaya harcanmistir. Ayni
zamanda kisit uygulandiktan sonra olusan rolatif

acidaki  kiigik dalgalanmalar tekil matrislerle
kargilagildiginda tersini almak ic¢in uygulanan Tekil
Deger Ayristirma (SVD) yonteminden
kaynaklanmaktadir.
wos Picosat 1 & 2 ve Cosmos 2251
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Sekil 9: Picosat 1&?2 ve Cosmos 2251

Uciincii test senaryosu Picosat 1-2 uydular1 ve
Cosmos 2251 uzay ¢opii arasindaki yakin gegisten
yaratilmigtir. Carpigma zamani tarihi 11 Agustos 2016
saati 8:7:55.396 olarak hesaplanmistir. Yakin gecis
esnasindaki mesafe 14.5 metredir. Carpisma olasilig1
155.18 gibi ¢ok biiyilk bir sayidir. Kovaryans
matrisleri ilk testte uygulanan hesaplama yontemi ile
hesaplanmistir. Bu senaryoda geriye dogru 1000
dakika oteleme yapilmistir ¢iinkii yapilan manevra
sonrasinda  yoriingenin  etkisinde  bulundugu
bozunmalara maruz kalacagi siirenin artmasinin
carpisma olasiligina olan etkisi incelenmistir. Sekil IX
’da goriildiigli gibi carpisma anindan uzaklasildikga
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carpisma olasiligt artmustir. Bu testte manevra
blylikligi 1 m/s se¢ilmistir ¢linkii 0,5 m/s garpisma
olasiligini yoriingedeki optimum noktada manevra
yapilsa dahi 1077 'nin altina diisiirememistir. Fakat
0,5 m/s’lik bir manevra ayni trendin tespit edilmesi
icin kullanilabilir. Sekil X ’da 0,5 m/s’lik bir
manevranin carpisma esnasindan geriye dogru
gidildiginde carpisma olasilif1 iizerindeki etkisini
gostermektedir.

Picosat 1 & 2 ve Cosmos 2251
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Sekil 10: Picosat 1&2 ve Cosmos 2251

Dordiincii test senaryosu Cosmos 158 ve Iridium 82
uydular1 arasindaki yakin gegisten yaratilmistir,
Carpisma zamani tarihi 12 Agustos 2016 saati
9:35:15.913 olarak hesaplanmistir. Yakin gegis
esnasindaki mesafe 3.3 metredir. Carpisma olasilig
156 gibi ¢ok biiylik bir sayidir. Kovaryans matrisleri
ilk testte uygulanan hesaplama ydntemi ile
hesaplanmistir. Bu senaryoda geriye dogru 1000
dakika oteleme yapilmistir ¢iinkii yapilan manevra
sonrasinda  yoriingenin  etkisinde  bulundugu
bozunmalara maruz kalacagi silirenin artmasinin
carpisma olasiligina olan etkisi incelenmistir. Sekil
10°’da 0,25 m/s’lik bir manevra biyiikligiiniin
carpisma esnasindan geriye dogru gidildiginde
carpisma olasiligi tizerindeki etkisini gostermektedir.
Sekilde  goriildiigli  lizere ¢arpisma  anindan
uzaklastikca, sekil 10 ’un aksine, ¢arpisma olasiligt
azalmustir.
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Yapilan testler sonucu, optimum manevra yonii ve
yoriinge tiizerindeki optimum manevra noktast
hesaplandiktan sonra arzu edilen ¢arpigsma olasili§ina
denk gelen manevra biyiikliginin kullaniciya
verilmesi en iyl metot olacagi degerlendirilmistir.
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Sekil 12: Goktiirk-1I Carpigma Olasilig

Ayn1 zamanda her yoriingenin kendine has farkl
ozellikleri oldugu i¢in algoritmanin her ¢arpigma igin
kosturulmasi gerekir. Unutulmamasi gereken bir diger
nokta algoritmanin sayisal yontemlere degil SGP4
gibi analitik bir yonteme dayanmasidir. Bu nedenle,
algoritmanin carpigsma anindan baglayarak manevra
zamanma kadar yoriinge lizerinde her nokta igin
hesaplanmasina gerek yoktur. Bunun yerine, en iyi
yontem manevra icin tam periyot ve katlar1 ve yarim
periyod ve katlarindan uzak zaman araliklarinin
verilmesi olacaktir. Kisith yapilacak hesaplama igin
de ayn1 yontem basarili olacaktir.
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Son test senaryosu Goktiirk-II ve parametreleri yakin
gecise uygun olacak sekilde belirlenen hayali bir uzay
cismi olacak. lkincil cismin gercek bir cismin
secilmemesinin nedeni kovaryasyon matrisleri ve
diger parametrelerinin degistirilerek uydu g¢arpigma
analizi ile ilgili 6nemli bazi tespitler yapmaktir.
Goktiirk-IT iizerinde GPS alici olmasi nedeniyle
carpisma anindaki kovaryans matrisi konum i¢in 10
metre kabul edilmistir. Son test ikincil cismin
yoriingesinin dogru tahmin edilmesinin de yapilacak

manevraya olan etkisinin incelenmesi agisindan
6nemlidir.
Goktirk-1l (Kisitsiz)
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Sekil 13: Goktiirk-1T Rolatif A¢i

Bu senaryoda kisitsiz, rolatif dik ac1 kisiti ile ve hem
rolatif dik ac1 kisitt hem de enerjinin korunmasi kisiti
ile optimum manevra hesaplanmigtir. Sekil 12 ’de
yapilan manevranin c¢arpigma olasilifi {izerindeki
etkisi verilmigtir. Sekil 13 ’de carpisma esnasindaki
rolatif acimin manevra sonrast gosterdigi degisim
verilmistir. ~ Sekil 14 ’de Goktirk-1l uydusunun
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yoriingesinin periyodunun manevra sonrasi gosterdigi

degisim  verilmistir. Kisitsiz manevranin
hesaplanamadigi her zaman araliginda kisith
manevrada  hesaplanamamaktadir. Bu  nedenle

sekillerde dalgalanmalar goriilmektedir. Dikkat ¢ceken
bir diger nokta her eklenen kisitin ¢arpigsma olasiligini
arttirmasi. Fakat sadece manevra biyiikligiini
arttirarak istenen carpigsma olasilif1 degerine ulasmak
miimkiindiir.

Gaktlrk-11 (Kisitsiz)
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Sekil 14: Goktirk-11 Enerjinin Korunumu

Ikincil cisim konum bilgisi hatasmin 100 metre
oldugu bu carpigma senaryosu sonucunda carpigma
olasihigmi 6.08x10"*%yapabilecek garpigmadan 68
dakika onceki yoriingedeki konumunda uygulanacak
manevra vektorii, manevra biyiikligi 0,5 m/s,
birincil uydu merkezli UVW koordinat sisteminde
[-0.4532; —0.0262; —02095]’dir. Eger ikincil cismin
konum belirsizligi TLE’lerden elde edilebilecek en iyi
deger olan 1 km olmus olsaydi, ¢arpigma olasiligini

6.07x1071% yapabilecek carpismadan 68 dakika
onceki  yoriingedeki  konumunda  uygulanacak
manevra vektori, manevra biyikligi 4,4 m/s,
birincil uydu merkezli UVW koordinat sisteminde
[-3.9883; —0.2305; —1.8439]°dir. Eger 4,4 m/s yerine
0,5 m/s’lik bir manevra biiyiikliigii se¢ilmis olsaydi,

carpisma olasigt  0.122 olacakti. Bu nedenle
JSpOC’un  yayinladigt ~ TLE’leri  kullanarak
carpismaya engel manevra yaptirmak gercekei

olmayacaktir. Burada izlenebilecek iki yontem vardir.
Birincisi  JSpOC ile anlagsma yoluna gidilerek,
kendilerinin istedikleri veri formatinda birincil
uydunun konum ve pozisyon verilerini kendileriyle
paylagmak ve yapilan manevra sonrasi
degerlendirmelerini almaktir. Eger sahip olunan
uydunun bu verilerini baska ilke ile paylagmak
miimkiin degilse, JSpOC ’un ikazlarin1 son gegise,
uydu ile irtibata gegilebilecek son an, kadar beklemek
ve eger ikazlar devam ediyorsa birincil uydunun GPS
yoriinge konum ve pozisyon verisi kullanarak TLE ve
bu TLE’nin kovaryans bilgisinin kestirimini yapmak
ve ¢arpisma zamanina bu TLE ve kovaryans bilgisini
tasimak ve bu kovaryans matrisi ile JSpOC
radarlarinin ~ saglayabildigi hata payina ekleme
yaparak birincil ve ikincil uydularin kovaryans
matrislerini birlestirerek gelistirilen algoritma ile
optimum manevra hesabi yapmaktir. ikincil cismin
kovaryans matrisinin hatasinin kilometre diizeyinde
oldugu bir durumda uydu sahiplerinin ¢arpigmadan
kaginma i¢in manevra yapmast mantik dist
goziikmektedir.

4. SONUC

Bu ¢alismada SGP4 yoriinge tahmin metodu ve onun
baslangi¢  degerleri olan TLE  parametreleri
kullanilarak c¢arpisma ihtimali olan uydular igin
optimum manevra yonii, yoOriinge lzerinde
manevranin yapilacagr optimum nokta ve yapilacak

manevranin istenilen c¢arpisma olasiligina gore
manevra  bilylikliiglini  hesaplayan  algoritma
gelistirilmis ve kapsamli analizleri yapilmistir.

Geligtirilen algoritmanin gorev ile ilgili kisitlar
disinda kullanici girdisi olmadan tiim hesaplamalari
yaparak carpisma olasiligi degerini minimize eden
optimum manevrayl, manevra biiyiikligii acisindan,
verebilmesi hedeflenmis ve basartya ulagilmstir.
Yapilan kapsamli  analizler hem  gelistirilen
algoritmanin isleyisi hem de uydu ¢arpisma manevra
hesaplamalar1 ile ilgili detayli bilgi vermistir.
Gelistirilen algoritmaya ek kisitlar eklemek suretiyle
farkli gorevler igin kullanilabilecek hale getirmek
miimkiindiir. ~ Gelistirilen  algoritma  hesaplanan
manevranin etkinligini degerlendirmek ig¢in SGP4
algoritmasit ve icinde hava siirtiinme parametresi
bulunmayan algoritma tarafindan kestirimi yapilmig
TLE kullanilmaktadir. Algoritmanin degerlendirme
kismi i¢in uydunun irtifasina gdére kapsaml
kuvvetlerin modellendigi dogrulugu yiiksek sayisal
yoriinge Oteleme yonteminin kullanilmasi
algoritmanin daha dogru hesaplama yapabilmesini
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miimkiin kilacaktir. Ayni zamanda algoritmanin
gelistirilmesi asamasinda kullanilan metot sayisal
oteleme yontemleri ve yari analitik yoriinge tahmin
metotlar1 icinde uygulanabilir. Dogrulugu SGP4 ve
TLE’ye gore daha hassas olan bahsi gegen metotlar
daha basarili c¢arpigmadan kaginma manevrasi
planlamasini miimkiin kilacaktir.
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OZET

Bu calisma, yiiksek hizli hedef THA tasarimini, HAD aerodinamik analizini ve en iyi aerodinamik performansi
veren yiiksek hizli IHA'in secilmesini icermektedir. Temel gereksinimler ge¢mis tasarimlardan elde edilen
tecriibelere dayanmaktadir. Gereksinimler sunlar1 icermektedir. 15000 ft yiikseklige ¢ikabilme, 450 knot hiza
cikabilme, en az 1 saat dayanim siiresine sahip olma. Hedef IHA pndmatik mancinik tarafindan firlatilip, parasiit
sistemi ile inecektir. Ileri derecede cevik olacak bu ucak, yiiksek manevra kabiliyetine sahip olacaktir. Devamli 6g
ve anlik 9g yiik faktorii kabiliyetine sahip olmasi amaglanmustir. Gerekli goriilen yiik kapasitesi 10 kg olarak
ayarlanmistir ve duman aticisi, pasif radar iz arttirici ve karst tedbir atim sistemi igerir. Bu ¢alismanin amaci
akranlari ile rekabet edebilecek diizeyde optimize edilmis bir yiiksek hizli IHA tasarlamak oldugu icin, yeni
jenerasyon hesaplamali akigskanlar dinamigi yazilimi kullanilacak ve en uygun aerodinamik performansi gosteren
yiiksek hizl1 hedef IHA konfigiirasyonu segilecektir. Ana tasarim ve diger konfigiirasyonlar farkli kanat ve kuyruk
geometrik sekillerinde olusturulmustur. Biitiin geometriler, bilgisayar destekli tasarim yaziliminda olusturulmus
ve farkli akis rejimlerinde analiz edilmistir. Son olarak, farkli dizayn ve performans kriterlerine gore konfigiirasyon
secimi yapilmustir.

Anahtar Kelimeler: Hedef, IHA, Tasarim, HAD, Optimizasyon

DESIGN OF A HIGH SPEED DECOY UAV

ABSTRACT

This study consists of design, CFD aerodynamic analysis and optimized selection of a high-speed decoy UAV.
The mission requirements for the high-speed decoy are based upon the previous experiences in literature. The
requirements are specified as: Maximum altitude of 15000 ft, maximum speed of 450 knots and an endurance of
at least 1 hour. The decoy UAV is launched from a pneumatic catapult and lands via a parachute system. It is a
highly agile aircraft having a very high maneuverability capability. The aircraft has a 6g sustained and 9g
instantaneous load factor. Required payload capacity is set to be as 22 Ibs, consisting of a smoke dispenser, a
passive radar cross section augmenter (luneberg lens), a chaff and IR dispenser and a miss distance indicator.
Since, the aim of this study is to design an optimized high-speed decoy that surpasses its predecessors, a new
generation CFD tool is used to achieve the high speed decoy configuration which gives the best aerodynamic
performance. Baseline design and other configurations were created according to their vertical wing and tail
geometry designs. All models were created in CAD environment and analyzed for different flow regimes and
envelopes. Finally, configuration is selected considering various design and performance criteria.

Keywords: Decoy, UAV, Design, CFD, Optimization
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1. GiRiS

IHA’lar boyut, menzil/irtifa ve fonksiyonlarina
gore siniflandirilirlar. THA fonksiyonlar1 kesif,
saldiri, lojistik, sahte hedef ve ar-ge olarak
bilinmektedir. Sahte hedef IHA’lar yeni silah
sistemlerinin test edilebilmesi i¢in diisman ucagini
simiilasyonunu yapar. Bu IHA ¢esidi, iz duman
aticis, karsi tedbir atim sistemi, luneberg lensleri
ve kagirma mesafe dlceri gibi kendine 6zel faydali
yiikler icerir. Sahte hedef IHA’lar da ii¢ formda
kategorize edilir, bunlar: Diisiik Hizl, Yiksek
Hizli ve insanli hava araglarinin g¢evrilmesi ile
olusturulan sahte hedeflerdir. Bu ¢alismanin
amaci, gecmis tecrilbelerden faydalanilarak
yiiksek hizli bir Sahte Hedef IHA tasarmm
yapmaktir. Gegmis tecriibelerden faydalanabilmek
icin Oncelikle literatiir aragtirmasi yapilmistir.
Literatiir arastirmasinda Simsek (TUSAS, 2016),
Meggit Banshee Twinjet (Meggit Defence, 2016),
Yperion (BSK Defence, 2016), Nemisis|[BSK
Defence,2016], Firejet (Composite Engineering,
2016), BQM-167A (Composite Engineering,
2016) gibi sahte hedef IHA’larin élgiileri, faydali
yiik kapasiteleri, motor gii¢leri ve ¢ikabildikleri
maksimum hiz ve irtifalar1 incelenmistir.

2. YONTEM

2.1. Gereksinimlerin Belirlenmesi ve Gorev
Profili

Ugak dizayni aerodinamik, yapisal, kontrol ve itki
gibi birgok alanin kombinasyonundan
olusmaktadir. Ucak dizayn siireci ucagin
gerekliliklerinin belirlenmesi ile baslar. Ugagin
gereksinimleri dizayn siireci boyunca degisebilir
(Raymer, 2012). Literatiir arastirmasi sonrasinda
tasarlanmak istenen ucagin gereksinimleri tablo 1
de verilmistir.

Tablo 1: Yiiksek Hizli Hedef THA Gereksinimleri

Faydal1 yiik kapasitesi | 22 lbs/ 10kg

Maksimum hiz 450 KTS/ 231 m/s

Dayanim siiresi 1 saat

Maksimum irtifa 15000 ft

Manevra Kabiliyeti 9g anlik 6g devaml
yiik faktorii

Kalkis ve Inis Pnoématik Mancimik /
Parasiit

Ucus Menzili 100 km

Dizayn adimlarinin dizayn sirasinda kolayca
izlenebilmesi igin dizayn metodu akis tablosu
hazirlanmastir.

56

Gereksinimler Dizayn
l:’> Parametrelerinin

Ortaya Cikariimast

CDOve L/D DeBerlerinin
varsayimi

ilkiterasyonigin T/W hesabi,
kisitlamalarile T/Wve W/S
hesaplan

ilk Agirlik hesaplar ve
yenilenmis aZirlikhesaplan

Ugagin kanat, gévde, kuyruk
ve kontrol yizey hesaplan

Iterasyonlar

ClLies, Clew, t/c, RE
Varsayimlan ve Airfoil
Segimi

Hava AliZive Parasiit

CADCizimi ve Toplam

L | <::|{a|anuancoonesab

tasanimi, motor
segimivefirlana
secimi

I

— (]
Sekil 1: Yiiksek Hizli Hedef IHA Dizayn
Metodolojisi

Hazirlanan  gereksinimlere = uygun  olarak
tasarlanacak Sahte Hedef IHA icin gdrev profili
olusturuldu. Gorev profilindeki her bir gorev
boliimiine uygun olarak ucagin agirlik hesaplari ve
boyutlandirilmast yapildi.

2 3 4 5

OO

15000 ft

1

Sekil 2: Yiiksek Hizli Hedef IHA gérev profili

Tasarlanacak Hedef IHA’min gérev profili
aciklamasi asagidadir;

0 - 1: Deniz seviyesinde pndomatik mancinikla
kalkis

1-2: 15.000 ft yiikseklige tirmanis

2 - 3: 15.000 ft ytikseklikte kalkis bolgesinden
hedef bolgesine 100 km seyir

3 - 4: 15.000 ft yiikseklikte hedef bolgesinde 50
dakika oyalanma

4 - 5. Hedef bolgesindel0 dakika manevra
gergeklestirme
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2.2. Hedef IHA Tasarimm

Ik asamada gorev boliimlerine uygun olarak
Hedef IHA’nin yaktigi yakit hesaplanmis ve
ucagin agirligr hesaplanmistir. Ugagin  agirlik
analizi tamamlandiktan sonra ucagin govde, kanat
ve kuyruk boyutlar1 ortaya g¢ikarilmistir. Ucagin
dikey kanat pozisyonu olarak orta-kanat
se¢ilmigtir. Orta kanat seklinin, hem yiiksek-kanat
hem algak-kanat sekil 6zelliklerine sahip olacagi
hem de govde ile olan etkilesiminin ve bunun
sagladig siiriikleme katsayisinin minimum olacagi
distiniilmiistiir. Ugagin yatay kuyruk pozisyonu
olarak T-kuyruk se¢ilmistir, T-kuyrugun tasarimi
basittir ve diiz ugus sirasinda yatay kuyrugun,
kanadin ve jet motorunun etkisinde kalmama
avantajina sahiptir.

Airfoil se¢imi agamasindan dnce, ucak i¢in gerekli
olan Mach Sayisi(M), Reynolds Sayisi(Re),
Dizayn kaldirma katsayisi(Cipesign), maksimum
kaldirma katsay1s1(CrLmax) hesaplanmustir.
Hesaplar1 takiben XFLRS yazilimi kullanilarak
farkli airfoil gesitleri karsilagtirtlmistir. Airfoiller
arasindan en diisiik siiriikleme katsayist Ce(min), en
yiiksek Cy/Cq, en yiiksek stall agist (Ostan), €N
yiiksek maksimum kaldirma katsayisi(Cpmax) |,
uygun dizayn kaldirma katsayisi(Cipesign) Ve
ucagin ugacagl mach sayisi i¢in uygun t/c orani
Ozelligine sahip olan airfoil segilmistir. Ucagin
yatay ve dikey kuyruklari igin simetrik airfoil
secilmesi uygun gorilmiistiir.

Ucagin hava aligi, govdenin altinda pitot tipi
olarak se¢ilmistir. Bu sayede yiiksek hiicum
acilarinda ucagin ugabilecek kadar hava almasi
amaglanmistir. Sinir katmani olusumunun ugaga
giren hava akisin1 engellememesi i¢in ugagin
govdesi ile hava aligi arasina bir miktar bosluk
birakilmistir. Ugagin hava alig1 asagidaki sekilde
gosterilmistir.

N g—
Sekil 3: Hedef u¢agin Hava Aligi

Ucgagin maksimum hizina ulasabilmesi i¢in yeterli
itis giicini  saglayabilen —motorun secimi
gerekmektedir. Diisiik agirlign ve akranlarina
oranla daha yiiksek itig giicii kapasitesi ve ucaga
gerekli itis giiciinii verebilecek bir motor olan
NIKE turbo jet motoru hedef ugak igin secilmistir.
NIKE turbo jet motoru alttaki sekilde verilmistir.
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Sekil 4: Nike Turbojet Motoru (AMT Nederlands,
2012)

Nike Turbojet motoru Catia-v5 yaziliminda teknik
resminden birebir ¢izilmis ve modele eklenmistir.

Sekil 5: Nike Turbo jet Motorunun CAD Cizimi ve
Modele Entegrasyonu

Tablo 2: Yiiksek Hizli Hedef THA Geometrik
Ozellikleri

Uzunluk 2,75m
Govde Capt 0,25m
Kanat Goriiniis orani 5
Kanat Ac¢iklig 1,94 m
Maksimum kalkis 85 kg
Agirligi

Tablo 3: Yiiksek Hizli Hedef IHA Ugus Hizlar

Vstan (ft/s)(m/s) 143,46 /| 43,5
Vioiter (ft/s)(m/s) 238,44 72,7
Venise (Ft/s)(m/s) 323,232 /98,5
V max(ft/s)(m/s) 759,5/231,5
V combar(Ft/S)(M/s) 45211378

Tasarlanan THA’nin temel tasariminin Catia-v5
yaziliminda ¢izimi asagidaki sekilde verilmistir.

Sekil 6: Yiiksek Hizli Hedef THA Temel Tasarim
CAD Cizimi
2.3. Hedef IHA Konfigiirasyonlar
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Hedef IHA igin orta-kanat ve T-kuyruk secilmisti.
Ancak, T-kuyruk dikey kuyrugun Kkendisini
tagimasini gerektirdigi icin dikey kuyrugun yapisal
olarak daha saglam ve agir olmasin1 gerektirir. T-
kuyrugun o6nemli bir dezavantaji daha vardir.
Derin stol adi verilen bu durum, yiiksek hiicum
acilarinda  kuyruktaki kontrol yiizeyi olan
elevatorun kanadin etkisinde kalmasi ile olusur.
Elevator kanadin etkisinde kaldigi icin ugak
yonlendirilemez ve bu durum ugagin diigmesine
bile neden olabilmektedir. Derin stall durumu
asagidaki sekilde gosterilmistir.

Vertical
tail in stall

Sekil 7: T-kuyruk Seklindeki Derin Stall Durumu
(Sadraey, 2013)

Ana tasarim bitirildikten sonra kanadin ve
kuyrugun dikey pozisyonlarmin degistirildigi
diger konfigiirasyonlarin da tasarimi yapildi. Bu
diger tasarimlar1 yapmanin amaci, farkli kanat ve
kuyruk dikey pozisyonlarinin degistirildiginde
ucagin verdigi aerodinamik performansinin nasil
degistigini gozlemlemektir. Ugagin kanadinin
kuyrugu nasil etkiledigini gozlemleyip optimum
kanat-kuyruk dikey pozisyonlarmi yakalamak.
Bunun i¢in Hesaplamali Akigkanlar Dinamigi
(HAD) analizleri kullanilmustir.

Sekil 8: Yiiksek Hizli Hedef Ugak Konfigiirasyon
Matrisi

3. UYGULAMALAR

Wing wake

3.1. Seyir Hiz1t HAD Analizleri ve
Konfigiirasyon Se¢imi

Hesaplamali Akiskanlar Dinamigi(HAD) araglari,
ucagin istenilen atmosfer kosullarinda ve istenilen
hizlarda simiile etmeye olanak tanir. Son giinlerde,
HAD simiilasyonlar1 ticari/askeri ugaklarmn ve
[HA’larin  optimum sekilde tasarlanmasinda
onemli rol oynamaktadir. FIoEFD, Mentor
Graphics tarafindan gelistirilen ve bir¢ok alanda
kendini kanitlamis modern HAD yazilimlarindan
biridir. Catia-v5, Solidworks, Creo ve Siemens NX
gibi modern CAD yazilimlarina gomiilii olarak
calisan FIoEFD, bu sayede zaman tasarrufu
saglamaktadir. Bu calismada Catia-v5 igerisine
gomiilii FloEFD-v14.2 kullanilmustir.

HAD analizinin metodolojisi sonraki sekilde
gosterilmektedir:

FIoEFD de proje
olusturulmasi ve
sinir sartlarinin
olusturulmasi

Hesaplama
|:> alaninin
alistiinilmasi

Hedeflerin
olusturulmasi

Lokal ¢6zim agi i¢in Catia-v5
de pargalarin olusturulmasi ve
lokal ¢6zUm agi ayarlarinin

yapilmasi

Projenin diger Céziim

modellere sirasinda ¢6zim
kopyalanmasi ve ad1 ivile ti?me
hicum agisi gt iylies

ayarlarinin

yapilmasi

Sekil 9: HAD Analizi Methodolojisi

Tablo 4: Olusturulan Proje Kosullari ve Sinir
Sartlari
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Hava Ozkiitlesi 0,771 kg/m? (15000 ft) Hesaplama Alani
X=0/10m Toplam 20m (simetri)
Dis Basing 57205 Pa (15000 ft) Y =23m/-10m Toplam 33m (Akinti
S yonii daha uzun)
Analiz Tipi Drs Z=10m/-10m Toplam 20m
Tiirbiilans. Yogunluk ve Uzunluk FlIoEFD yaziliminda istenen hedefi tanimlamak
Parametresi (%0'1). (0’00625@ gereklidir. FIoEFD de bes farkli hedef ¢esidi vardir
(Modelin boyutlarina gore bunlar, nokta hedefleri, diizlem hedefleri, hacim
FIoEFD tarafindan otomatik hedefleri, tiim alan1 kapsayan genel hedefler ve
hesapla?m1$t1'r) denklem hedefleri. Hedefler (Mentor Graphics,
Uzun}amasma XY Diizlemi 2010) a gore belirlenmistir. Hesaplama alaninda
Diizlem . bulunan (0, -9,8, 0) bélgesine bir nokta atanmustir,
Uzunlamasina Y Koordinatt bu noktaya akisin hizi, Y ve Z bilesen hizlari ve
Eksep . . yogunlugu tanimlanmistir. Hesaplama alaninin
Alas Tipi Laminar ve Turbulent - icine Y ve Z yoniine dogru toplam kuvvet genel
Opsiyonu (Akigtn tipi ve §1k1$t1r11ab111r hedefi tanimlanmustir. Genel ve nokta hedefleri
olup olmadigi FIoEFD tanimlandiktan sonra asagidaki denklem hedefleri
tarafindan otomatik yazilima tanimlanmustir. (Mentor Graphics, 2010)
hesaplanir)
. GG Force(Z)
Dikey Kuvvet Katsayisi= : : : (1)
5 (PG Density (fluid))*(PG Velocity)?*S
GG Force(Y)
Eksenel Kuvvet Katsayisi=- - : - 2)
5 (PG Density (fluid))*(PG Velocity)**S
GG Torque(Z)
Yunuslama Moment Katsayisi=+ " - - : - (3)
> ( PG Density (fluid) )*(PG Velocity)?*S*C
] PG Velocity (Y)
Kaldirma Katsayisi = /DIkey Kuvvet Katsayisi *m
g4 Velocity (Z) 4
ﬁksene] Kuvvet Katsayisi PG Velocity Jocity
L PG Velocity (Y)
Siirtikleme Katsayisi = [ Eksenel Kuvvet Katsayisi*——————
PG Velocity (5)

(kaey](uwet Katsayisi*

12L

PG Velocity (2)

PG Velocity )

v

Sekil 11: THA Hesaplama alani ilk ¢oziim ag1
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Hesaplama alani i¢in ilk ¢éziim ag1 kontrol diizlemleri
kullanilarak olusturulmustur. Ilk mesh“NASA Common
Research Model(CRM)” baz alinarak olusturulmustur
(Mentor Graphics, 2014). Kontrol diizlem yerleri
yiiksek hizli IHA model boyutlarma gore kalibre
edilmistir. 1k ¢oziim ag yapisi asagidaki sekilde
verilmistir. Sekilde siyah goriinen dikey ¢izgi, kanadin
bulundugu kontrol diizlem bdlgesidir.

Yiksek Hizli Hedef ugak geometrisine genel ¢éziim
aginin yani sira i¢ farkli bolgeye lokal ¢oziim agi
atilmistir. Bu bolgelerde ¢oziim agr atilmig ve bu
bolgeleri  yazilimin kati  olarak  algilamamasi
saglanmistir. Bu bolgeler:

1- Dis yart kiire lokal ¢6ziim ag1
2- Kanat lokal ¢6ziim ag1
3- Kuyruk lokal ¢6ziim ag
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Sekil 12: Kanat, kuyruk ve yarikiire lokal ilk ¢6ziim ag1
bolgeleri

Optimum ¢oziim agina ulasabilmek i¢in, kanat ve
kuyruk lokal ¢6zlim ag1 igin ¢dzlim ag: iyilestirme ayari
4. Seviye ve vyart kire i¢in 1. Seviye olarak
ayarlanmigtir. Kanatlardaki ilk ¢oziim agi Alttaki
sekilde gosterilmektedir.

Skll 13 Kanat ve Airfoil etrafindaki lokal ilk ¢Oziim
ag1

FIoEFD ¢6ziim sirasinda ¢oziim agii yenileyebilme
kapasitesine sahiptir. Coziim agi, akisin fiziksel ve

kimyasal parametrelerin degistigi alanlarda
siklastirilirken, akis parametrelerinin sabit kaldig1
yerlerde otomatik olarak seyreklestirilir. (Mentor

Graphics, 2010) daha iyi ¢6ziim elde edebilmek igin
hem lokal ¢6ziim agint hem de ¢6ziim sirasinda ¢6ziim
ag1 arttirict  sistemin(SAR) beraber kullanilmasini
Onermistir. SAR sistemi, ¢6ziim igerisinde 0,7, 1,5 ve
2,2 “travel” noktalarinda olmak iizere li¢ sefer harekete
geemek iizere programlanmistir.

SESEaREEY,

{fEaianezuazezsl

ag1 v
; EiiiEEiii{HH{Hiiﬂiiﬁliiﬁﬁ’diii

”l|lElHlll]lllllllllllllllllIIIIIIIIIIII i
LT AT TR LT TR

i IIIllIlllIlIIIIIIIlllIllIllIlllI"
LT

H!JIIIIIIIIIIlIlMlIlllI!III”
11 1
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Sekil 15: 16° hiicum agis1 ¢dziimii sirasinda Airfoil
hiicum kenarinda ¢6ziim adaptasyonlu c¢oziim agi
iyileme Ornegi

HAD analizlerin ilk asamasinda Kuyruk kismi sabit
tutularak yiiksek-kanat, orta-kanat ve algak-kanat
cesitleri karsilastirilmistir. Yani, Karsilastirilan ti¢
konfigiirasyon Yiiksek kanat-T kuyruk, Orta kanat-T
kuyruk ve Algak kanat-T kuyruk modelleridir.
Asagidaki sekillerde CL, CD ve L/D vs hiicum agis1
grafikleri verilmektedir.

1,2

=
.S

7

Viksekkanat-Tkuyruk

Ortakanat-Tkuyruk

Kaldirma Katsayisi

Algakkanat Tkuyruk

0,2

0,0

] 2 4 6 8 10 12 14 16

Hiicum Agisi Alpha

Sekil 16: Kaldirma katsayisinin hiicum agisina gore
degisimi Yiiksek kanat, orta kanat ve algak kanat

0,20
0,18
0,16 ////
g 014
§ 7
2 o012 //
2
o
g 0.10 / Yuksekkanat-Tkuyruk
S oo / Ortokanat Truyruk
3 006 / — Algakkanat Thuyruk
0,04 =
0,02
0,00
o 2 4 6 8 10 12 14 16
Hiicum Agisi Alpha

Sekil 17: Siiriikleme katsayisinin hiicum agisina goére
degisimi Yiiksek kanat, orta kanat ve algak kanat

14

a
= e sk KaNS ThuyrUk

6 AN or

e Al akkanat-Teuyruk

1] 2 4 ] 8 10 12 14 16
Hilcum Agisi Alpha

Sekil 18: L/D parametresinin hiicum agisina gore
degisimi Yiiksek kanat, orta kanat ve algak kanat

0,00

—— Yisksekkanat-Tkuyruk

Ortakanat-Tkuyruk

——— Algakkanat-Tkuyruk

Pitching Moment
=] o
5 R

Hiicum Agisi Alpha
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Sekil 19: Yunuslama Moment katsayismin hiicum
acisina gore degisimi Yilksek kanat, orta kanat ve algak
kanat

Kaldirma ve siiriikleme katsayilarn  ve L/D
parametrelerin hiicum agilarina gore degisim grafikleri
incelendiginde oOzellikle orta ve yiiksek hiicum
acilarinda yiiksek-kanat modeli en diisiik siiriikleme
katsayisini, en yiiksek L/D performansimi verdigi
gorillmiistir. Bu  sebeple  yiiksek-kanat  modeli
secilmistir.

Yiiksek kanat se¢imi yapildiktan sonra kanat pozisyonu
sabit tutulmus ve kuyruk dikey pozisyonu
degistirilmistir. Kaldirma ve stiriikleme katsayilar1 ve
yunuslama momenti katsayilarinin hiicum agis1 ile
degisimi ile, kaldirmanin siiriikklemeye orani grafikleri
asagidaki sekillerde verilmistir.

12

1.0

08

06

Kaldirma Katsayist

04

0,2

0,0

] 2 4 6 8 10 12 14 16 18

Hiicum Agisi Alpha

Sekil 20: Kaldirma katsayisinin hiicum acisina gore
degisimi T-kuyruk, ha¢ kuyruk ve konvansiyonel
kuyruk

0,20 /
0,15 /
0,10 /

0,05 /

=

—— Viksekkanat-Tkuyruk

—— Yisksekkanat-Hagkuyruk

surokleme Katsayisi

——— Yiiksekkanat-Konvansivone lkuyruk

0,00

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18

Hiicum Agist Alpha

Sekil 21: Siiriikleme katsayisinin hiicum agisina gore
degisimi T-kuyruk, hag-kuyruk ve Kkonvansiyonel-
kuyruk

a
= e Viiksekkanat-TRuyruk
6 am— viksekkanat- Hagkuyruk

s Vitksekkanat-Konvansiyonelkuyruk

o 2 4 6 8 10 12 14 16 18
Hicum Agisi Alpha

Sekil 22: L/D degerinin hiicum agisina gore degisimi
T-kuyruk, hag-kuyruk ve konvansiyonel-kuyruk
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0,15

0,10
E y /
g 0,05 /
[
2 g 0 —— viiksekkanat Tkuyruk
s § 005 g
E ® 010 —— Yiiksekkanat-Hag kuyruk
o2 0,
2 o015 _—__// -
H
s 020

-0,25

Hiieum Agisi Alpha

Sekil 23:
acisina gore degisimi
konvansiyonel-kuyruk

Yunuslama Moment katsayisinin hiicum
T-kuyruk, hag-kuyruk ve

Sekil 24: Kanat A¢ikligi yoniinde 0,231 m Dikey Kesit

Sekil 25: 16 derece hiicum agisinda Mach sayisinin
kontur kesitlerinin farkli kuyruk cesitleri i¢in gosterimi.
Yukaridan asagiya: T-kuyruk, Hag-kuyruk ve
konvansiyonel-kuyruk.

Kanadin kuyruga etkisini 6l¢gmek maksadi ile 16 derece
hiicum agisinda kanat stall durumunda iken dikey kesit
alinmistir.  Dikey kesit bolgesi Sekil 24’ de
gosterilmistir.

HAD analizleri sonucunda Yiksek kanat-T kuyruk
konfiglirasyonunun yiiksek hiicum agilarinda en diisiik
stiriikleme katsayisi iirettigi ve en yiiksek L/D degerini
verdigi tespit edilmistir. Kanat uclarindan bagslayan stall
durumunun 16 derece hiicum agisinda merkez hattindan
0,231 m agigina ulagsmadig gézlemlenmistir. Bununla
beraber 16 derece hiicum agisinda yiiksek kanattan en az
etkilenen kuyruk tipi T-kuyruk olarak belirlenmistir. Bir
sonraki tabloda THA’nin seyir kosullar1 icin teorik
degerleri ile HAD analizlerinin karsilagtirilmasini
icermektedir.
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Tablo 5: Yiiksek Hizli Sahte Hedef THA HAD Sonuglart

Parametre: Ana Yiiksek
Tasarim Kanat-
(Teorik) Tkuyruk
(HAD) 0,3M
Seyir
CLDesign(teori) 0,242 0,187
ClLseyir(HAD)
CD seyir 0,024 0,0239
CL Max 1,09 1,14
L/D seyir 9,86 7,84
L/D max 12,72 12,61

0,08

0,07
0.06

0,05 /
0,04 /
0,03 .—-——O—J/

—+— surukleme Katsayisi{HAD)

Siirilkleme Katsayisi

0,02

0,01

0,0 0,2 0,4 0,6 0,8 1,0

Mach Sayisi

Sekil 26: Siiriikkleme katsayisinin Mach sayisina gore
degisimi

Sekil 26 ya gore ugagm siiriikleme katsayis1 0,7 mach
sayisinda kayda deger bir yiikselme gostermemistir.
Siiriikleme katsayisinin 0,9 M da yiikselmesi, sok
dalgasinin bu hizda etkili oldugunu gosterir.

Ugagin cikabilecegi maksimum hiz, ugagin itki kuvveti
gereksinimi ile dogru orantilidir ve itki kuvveti
gereksinimi de ucagin lirettigi siiriikleme katsayisi ile
dogru orantihdir. Ugak igin gereken itki kuvveti
asagidaki denklemde verilmistir (Anderson, 1999).

Tr=q*S*Cp (6)

HAD analizleri sonrasinda ucagmn farkli hizlarda
ucarken Tiirettigi siirikleme katsayilar1i kullanilarak
asagidaki sekil elde edilmistir. Sekilde gosterilen
mevcut itki, ucaga motor takildigindaki itkidir.
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3.2 Maksimum Hiz HAD Analizleri

Tasarlanan THA’nin, 0,7 Mach sayisinda ugabilmesi
hedeflenmistir. Hedef IHA’nmn bu hizda ugabildigini
gorebilmek i¢in HAD simiilasyonu yapilmstir. 0,7
Mach sayist ugaklar icin transonik bir hizdir. Ugak, bu
hizda ugarken kanadin {ist yiizeylerinde akig hizinin 1
Mach’ 1n iizerine ¢ikarak kanatlarda sok dalgasi olugsma
tehlikesi bulunmaktadir. Ucgagin kanatlarim st
yiizeyinde olusan sok dalgalari, ucagin kanadinda
olusmus olan siir tabakasi ile etkilesime girerek akisin
kanatlardan kopmasina neden olmaktadir. Sok dalgasi
olustugu zaman, ugagin siiriikleme katsayisina sok
dalgasi siiriikleme katsayis1 bileseni eklenir ve ucagin
iirettigi siiriikleme katsayist katlanarak artar. Sekil 26
ucagin farkli hizlardaki tirettigi stiriikleme katsayilarini
gostermektedir.

140

120 ——

80 /
/ e Mevcut itki{Ib)(15000ft)
60

e Gereki itki(lb)(teorik)
/ Gerekli itki(lb)(HAD)

40 /

20 /

0 50 100 150 200 250 300 350 400 450 500 550
Hiz(Knots)

itki (I1b)

0

Sekil 27: Mevcut itki ve Gerekli itkinin hiza bagli grafigi

0,7 Mach hizinda, farkli hiicum agilarinda HAD
analizleri sonucunda IHA’min verdigi siiriikleme
katsayilarindan yola ¢ikilarak bulunan gerekli itki
egrilerine  bakildiginda, ugagin 450 knot hiza
ulasabildigi gorilmiistiir.

Ugagm 0,7 mach hizinda 0 derece hiicum agisinda
ucarken kanat yilizeyindeki hava akis hizin1 kontrol
edebilmek i¢in merkez hattindan kanat aciklig1 yoniinde
ti¢ farkli uzakliktan kesit alinmistir. Bu uzakliklar,
kuyruk aerodinamik merkez noktasinin bulundugu
0,231m, kanat aerodinamik merkez noktasinin
bulundugu 0,417m ve kanat ucuna yakin bir diizlem olan
0,8m olarak se¢ilmistir. Bu noktalar asagidaki sekilde
gosterilmistir.

Maksimum hiz i¢in yapilan HAD analizi sonucunda
tasarlanan THA 0 derece hiicum acisinda ucarken kanat
tizerindeki akis hizmin 1 Mach’t  agmadifi
gozlemlenmistir. Tespit edilen kanat iizeri akis hizlar
0,94 ile 0,96 Mach sayis1 dolaylarinda seyretmektedir.



Baykara U., Alemdaroglu N., Siirdiiriilebilir Havacilik Arastirmalar1 Dergisi (2016), C1-S2, 55-64

aciklig yoniindeki diizlemler

0,231 m kanat ag¢iklig1 yonii

p— =

0,417 m kanat aciklig1 yonii

- 055
- 050

Mach Number{]

Wach Number [}

Sekil 29: 0,7 M hizinda 0 Derece Hiicum Agisinda Seyir
Halinde IHA Kanat Uzeri Mach Sayis1 Kontur Cizimleri

4. SONUC

Bu cahigmada yiiksek hizli hedef IHA tasarim
yapilmistir. Tasarimin  gereksinimleri daha once
tasarimi  yapilmis  hedef IHA  tecriibelerinden
faydalanilarak hazirlanmistir. Bu dizayn igin 231 m/s
maksimum hiz, 1 saat dayanim siiresi ve 100 km menzil
hedeflenmistir. ~ Tasarlanan IHA  geometrik  ve
aerodinamik parametreleri, daha Once tasarlanmig
basarilh THA istatistikleri kullanilarak ve tekrarlanan
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ucak dizayn hesaplari ile ortaya konmustur. Hedef ucak
icin gereken jet motoru dikkatle se¢ilmis ve motorun
teknik resmi kullanilarak 3 boyutlu bilgisayar destekli
tasarim programi olan CATIA-v5 yaziliminda ¢izimi
yapilmis ve ucagin gdvdesine entegrasyonu yapilmistir.
Temel tasarimda kuyruk ve kanat dikey pozisyonu
olarak Orta-kanat ve T-kuyruk konfigiirasyonu
secilmistir. Bu konfigiirasyonlar arasindaki aecrodinamik
performans farklarini karsilastirabilmek ve en uygun
kanat ve kuyruk pozisyonlarini belirleyebilmek amaci
ile farkli kanat ve kuyruk dikey pozisyonlarinin oldugu
sekiz farkli konfigiirasyonun dizayni yapilmistir ve
konfigiirasyon matrisi olusturulmustur. Bu
konfigiirasyonlarin arasindaki farki odlgebilmek igin
CAD vyazilimlarina entegre calisan FloEFD HAD
yazilimi tercih edilmigtir. Aerodinamik performans
testleri 15000 ft irtifa sartlarinda 2, 6, 14 ve 16 derece
hiicum acilarinda  yapilmistir. HAD  analizleri
neticesinde YiiksekKanat-Tkuyruk dizaynimmin en iyi
aerodinamik performansi verdigi tespit edilmistir.

Tasarlanan THA’nin, ¢ikmasi istenen 0,7 Mach
sayisinda da HAD analizleri yapilmistir. Bu analizlerde
ucagin farkli hizlarda iirettigi siiriikkleme katsayisi ve itki
gereksinimleri incelenmis, ugagin var olan Nike turbojet
motoru ile maksimum hizda ugusunu siirdiirebilecegi
ongoriilmiistiir. Ugagin maksimum hizda seyrederken
kanat ilizerindeki farkl kesitlerden hava akisi incelenmis
ve kanat iizeri akigin silipersonik hiza ¢ikmadigi

gbzlemlenmistir.
Sonug olarak, ucak dizayni siirecinde, ucagin verdigi
acrodinamik  performansin  anlasilabilmesi  igin

prototipler iiretilip bu prototiplerin riizgar tiinelinde test
edilmesi gerekmektedir. Riizgér tiineli testleri gercege
en yakin aerodinamik performansi verdigi i¢in sliphesiz
vazgecilmezdir. Fakat, her bir konfiglirasyon igin
prototip tiretip riizgar tiinelinde testini yapmak hem gok
fazla zaman tiiketimi hem de ¢ok maliyetlidir. Bu
calismada HAD yazilimi olan FIoEFD, hem farkli
konfigilirasyonlarin  karsilastirilmasinda rol oynamis
hem de ugagimn limit hizlarinda nasil tepki verdiginin
anlasilabilmesini saglamistir.
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OZET

Bu caligma, hibrit insansiz hava aracimin (HIHA) tasarimi, matematiksel olarak modellenmesi, denetimci tasarimini ve
dongiide donanim testlerinden olugmaktadir. Sabit kanatli hava araci olarak uzaktan kumandali E-Flite Apprentice
marka model ugak se¢ilmis ve saside yapilan degisikler ile dikey inis kalkis 6zelligi kazandirilmistir. Bu tarz hibrit bir
sistem, doner kanatli sistemlerde oldugu gibi herhangi bir piste ihtiyag duymadan dikey olarak inis kalkig
yapabilmekte ve sabit kanatli sistemler gibi sabit kanat ucus gergeklestirebilmektedir. Bu hibrit sistemi matematiksel
olarak modelleyebilmek icin HIHA nin sabit ve hareketli bilesenlerine yonelik sistem tanilama islemlerinin yapilmasi
gerekmektedir. Hava aracinda dikey kaldirma ve yatay itki kuvvetlerinin iiretimi i¢in fircasiz motorlar; kanatgik, yatay
diimen ve dikey diimen gibi kontrol yiizeylerinin denetimi i¢in ise servo motorlar kullanilmaktadir. Firgasiz motorlara
yonelik sistem tanilama ¢alismalari i¢in bir itki 6l¢iim sistemi, servo motorlarin sistem tanilama ¢aligmalari i¢in ise bir
ac1 dlciim sistemi kullanilmaktadir. HIHA nin kiitle eylemsizlik momentleri ise cift telli sarka¢ deneyi yapilarak
bulunmaktadir. HIHA, Matlab/Simulink ortaminda, deneysel olarak hesaplanan, sisteme &zgii parametreler
kullanilarak modellenmektedir. HIHA, dikey kalkis-inis, sabit kanat — déner kanat ugusu arasinda gegis ve sabit kanat
ucusu olmak iizere {i¢ ana ugus moduna sahiptir. HTHA otopilot algoritmas: olarak oransal-integral-tiirevsel (P1D) ve
dogrusal aktif bozucu s6niimleme (LADRC) tip denetimci algoritmalari gelistirilip, performanslari kiyaslanacaktir.

Anahtar kelimeler: Hibrit, PID, LADRC, VTOL, Sabit- Doner Kanat

HYBRID STABILIZATION OF ATTITUDE DYNAMICS OF A FIXED AND
ROTARY WING AIR VEHICLE

ABSTRACT

The aim of the current study is to introduce an overview about the design, manufacturing and testing of a Hybrid Air
Vehicle (HAV). The designed vehicle will have the ability to vertically takeoff and landing in addition to fly
horizontally as a fixed wing aircraft. A remotely piloted model aircraft (E-Flite Apprentice Model Plane) is selected
for the initial tests and it is modified for the current purpose. A thrust measurement setup is used to obtain the thrust
characteristics of the motors which are used in the model aircraft for system identification. Another test stand is also
designed and manufactured to test the servo motor responses at the control surfaces of the HAV. Inertia tensor of the
HAV is obtained experimentally by means of bifilar pendulum test method. The wing of the aircraft will be tested in
the Im x 1m test section wind tunnel of Aerospace Engineering Department of METU to obtain aerodynamic
characteristics. By means of experimentally identified system parameters, the HAV is modeled in Matlab/Simulink
environment mathematically. The HAV has three main operating modes such as vertical takeoff and landing, transition
to fixed wing flight or vice versa, and fixed wing flight. Combinations of a Linear Active Disturbance Rejection
Controller (LADRC) and a Proportional Integral Derivative (PID) based control topologies will be designed for
operating modes. To observe performance and enhance the developed system models and controllers, hardware in the
loop tests will be done by means of a Flight Motion Simulator (FMS) of ROKETSAN Missile Inc.

Keywords: Hybrid, PID, LADRC, VTOL, Fixed Wing, Rotary Wing
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1. GIRIS

Insansiz hava araclar1 giiniimiizde birgok sivil ve
askeri uygulama icin kullanilmaktadir (Kurtulus
vd., 2010; Kurtulus, 2011). Hava araclar1 genel
olarak doner kanathi (Dang, 2014; Altug, Dilshan,
2013; Bae, 2007; Tekinalp vd., 2015; Sahin vd.;
2015; Guclu vd. 2016; Kaya vd, 2016) ve sabit
kanatli (Ahmed, Kohno,2014; Baek, 2013; Dahsyat,
2012; Mutlu vd., 2012, 2013; Onen vd., 2014;
Yayla vd. 2013, 2014; Senipek vd., 2013) olmak
iizere iki ana grupta incelenebilmektedir. Hava
araglarinin kanat yapilarina gore avantajlart ve
dezavantajlart bulunmaktadir. Sabit kanatli hava
araclari, basit bir sasi ve uzun ugus siiresine
sahiplerdir. Ayrica, doner kanatli hava araglarina

Doner
kanatlar

kullanilarak

dikey kalkis sabit kanat

ucusa gegis

Sekil 1: HTHA nin Ugus Fazlar

‘+x

+Z%

Sekil 2: Sabit ve Doner Kanatli Hava Araglarinin Birlesimi

2. SISTEM TASARIMI

HIHA’nin yuvarlanma, yunuslama, istikamet ve
yiikselis durumlar1 doner kanat modunda doner
kanatlar ile sabit kanat modunda ugarken ise sabit
kanatlar ile kontrol edilmektedir. HTHA nin fiziksel
yapisi, Sekil 2°den de goriildiigii tizere, sabit ve
doner kanatli hava araglarimin birlesiminden
olusmaktadir.

HIHA’nin eyleyicileri ve kontrol yiizeyleri Sekil
3’te gosterilmektedir. 1, 2, 3 ve 4 numara ile

Sabit kanat

yatay ucus
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kiyasla, giic harcamadan (siiziilerek) daha fazla yiik
tastyabilmektedirler. Sabit kanatli hava araclarinin
dezavantaj1 ise inis ve kalkis i¢in bir piste ihtiyac
duymalaridir. Doner kanatli hava araglarinin
avantaji ise dikey inis — kalkis yapabilmeleri ve
havada asil1 kalabilmeleridir. Bunun yaninda, diisiik
ucus hizi, kisa menzil ve havada kalis siiresi gibi
dezavantajlart vardir. Bu g¢alismanin amaci, daha
karmagik bir yapi, agirlik ve daha fazla siirtiinme
gibi dezavantajlar olmasina ragmen (Green, 2006;
Osder, 1994), sabit ve doner kanath hava
araglarinin  avantajlarri tek  bir  sistemde
birlestirmektir. HIHAnin sahip oldugu ugus fazlari
Sekil 1°de verilmistir.

Sabit kanat
ucustan,
déner
kanat

ugusa gecis

o =

= | lanlarak
dikey inig

gosterilen eyleyiciler,
kullamlan, HIHA nin dikey inis kakis dzelligi icin
kullanacagi motor-pervane giftleridir (Altug, 2013).
5 numara ile gosterilen eyleyici, HIHA’nin sabit

doner kanat platformda

kanat ugusu sirasinda, itki olusturmak icin
kullanacagr motor-pervane ciftidir. 6, 7, 8 ve 9
numara ile gosterilen eyleyiciler kontrol yilizeylerini
hareket ettirmek i¢in kullanilmaktadir. Sistemin
yuvarlanma, yunuslama ve istikamet dinamiklerinin
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denetimi igin sirasiyla 10, 11 ve 12 numarali
kontrol ytizeyleri kullanilmaktadir.

Sekil 3: HIHA’min Eyleyicileri ve Kontrol
Yiizeyleri

3. SISTEM TANILAMA

Hava aracna yonelik denetimci  tasarimi
yapabilmek ve sistem davranigini

gozlemleyebilmek amaciyla, sistemin matematiksel
modeline  ihtiyag  vardir.  Sistem tamlama
asamasinda, kontrol tahrik sistemi karakteristigi,
kiitle momenti, tiirev sabitleri, yapilacak olan
deneysel c¢aligmalar sonucunda belirlenmektedir
(Mettler, 2013). Deneysel ve donamim ile
etkilesimli ¢aligmalarda, komut gonderme ve veri
toplama islemleri i¢in LabVIEW  yazilim
kullanilmaktadir (Huang, 2012). HIHA sistemi, alt
sistemlere ayrilmakta ve alt sistem bazinda tanilama
islemi  yapilmaktadir. Tim alt sistemlerin
tanilanmasinin ardindan sistem seviyesi tanilama
tamamlanmig olacaktir. Bu kapsamda, sistem
seviyesi HIHA parametre tanilama igin, itki iliskisi,
ac1 iligkisi, kiitle eylemsizlik momenti ve tiirev
sabitleri alt parametreleri tamlanmalidir. So6z
konusu parametreler deneysel olarak
tanilanmaktadir.

3.1. itki Mliskisi

Hibrit hava aracina itki ve kaldirma kuvveti
saglamak icin fir¢asiz motorlar kullanilmaktadir
(Li, 2008; Li, 2012). Fir¢asiz motorlara donii
hareketi saglamak icin elektronik hiz kontrolciileri
kullamilmaktadir. Elektronik hiz kontrolciileri,
kendisine referans olarak gonderilen darbe genislik
modiilasyon sinyalini {i¢ fazli siniis komiitasyonuna
cevirerek fircasiz motorlara referans hiz bilgisi
gondermektedir. Darbe genislik sinyali ile firgasiz
motorlar arasindaki itki iligkisini elde etmek igin
Orta Dogu Teknik Universitesi, Elektrik —
Elektronik Miihendisligi Boliimii’nde bulunan itki
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Olglim diizenegi kullanmilmigtir. Referans darbe
genislik sinyal bilgisi, iiretilen itki ve motor-
pervane ciftinin agisal doniis hiz bilgileri itki 6l¢tim
sistemi yardimi ile gercek ve es zamanli olarak
kayit edilebilmektedir. itki 6l¢iim sistemi

Sekil 4’te gosterilmektedir.

Sekil 4: Ttki Ol¢iim Sistemi

Daha o6nce de bahsedildigi gibi dikey kaldirma
kuvveti i¢in dort motor pervane ¢ifti, yatay itki
kuvveti  igin  bir motor pervane  gifti
kullanilmaktadir. itki kuvveti saplamak igin bir
firgasiz motor ve 11x8" bir pervane ¢ifti, kaldirma
kuvveti saglamak i¢in T-Motor U3 KV700 fir¢asiz
motor ve 13x4.4" pervane ¢ifti kullaniimaktadir.
Yatay motor pervane giftine ait ¢alisma dolulugu
oranina karsilik itki ve acisal hiz grafikleri sirasiyla
Sekil 5 ve

Sekil 6’da verilmektedir.

Cahsma Dolulugu - itki Kuvveti

1400

— 1200
1000
800
600
400
200

itki Kuvveti (G

8 12 19 25 30 39 51 60 70 78 88 100

Calisma Dolulugu (%)

Sekil 5: Calisma Dolulugu Oram — Itki Grafigi
(YYatay Pervane)
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Calisma Dolulugu - Agisal Hiz

Agisal Hiz (rpm)

— W s N
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cSd 333533

8 12 19 25 30 39 51 60 70 78 88 100

Caligma Dolulugu (%)

Sekil 6: Calisma Dolulugu Oram1 — Acisal Hiz
(atay Pervane)

Dikey motor pervane giftine ait ¢alisma dolulugu
oranina karsilik itki ve agisal hiz grafikleri sirasiyla
Sekil 7 ve Sekil 8°de verilmektedir.

Calisma Dolulugu - Kaldirma Kuvveti

. 1400
1200
1000
800
600
400
200

0

Kaldirma Kuvveti (G

8 12 19 25 30 39 51 60 70 78 88 100
Calisma Dolulugu (%)

Sekil 7: Calisma Dolulugu Oram1 — Kaldirma
Kuvveti (Dikey Pervaneler)

Calisma Dolulugu - Agisal Hiz

__ 8000
g

£ 6000
N 4000
T

= 2000
2 o
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— = nhn O~ 0

100

Calisma Dolulugu (%)

Sekil 8: Calisma Dolulugu Oram1 — Agisal Hiz
(Dikey Pervaneler)

Elde edilen veriler kullanilarak, yatay ve dikey
eksende acisal hiz, kaldirma ve itki kuvvet
formiilleri asagidaki gibi elde edilmistir(Bagint1 1-
4).

FE, = —0.0017.dt3 + 0.2993.dt? )
+ 0.6369.dt + 2.7543
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F, = —0.0008.d¢® + 0.1721. d¢t>
+ 4.4870.dt )
—10.6844

Q, = 0.0116.dt3 — 2.0605. dt?
+ 155.5409. dt ©)
—899.4160

Q, = 0.0029.dt3 — 1.0261. dt?
+161.2777.dt (4
—1100.3549

Pervanelerin aerodinamik yapisindan otiirii, doniis
yonlerinin ters istikametinde siiriiklenme momenti
olusmaktadir (Ravikiran, 2004). Bu moment degeri
pervanelerin siiriiklenme moment sabitleri ve agisal
hizlart kullanilarak hesaplanabilmektedir.
Siirtiklenme moment sabitinin bulunabilmesi igin
oncelikle, kaldirma kuvveti sabiti hesaplanmali ve
ikili arasindaki iliski kullanilmalidir (Giigld, 2012).

[SHIRS
|

58 Q)

b: kaldirma kuvveti sabiti

d: siiriiklenme moment sabiti
Kaldirma kuvveti sabiti pervaneler tarafindan
tretilen kaldirma kuvveti ve acisal hizlar
arasindaki baginti kullanilarak
hesaplanabilmektedir (Bagnti 6).

F1,2,3,4 = b1,2,3,4- Q%,2,3,4 (6)

Siirliklenme moment sabitinin de hesaplanmasinin

ardindan, siiriklenme momenti
hesaplanabilmektedir (Bagmnti 7).
Mys34 =d1234 Q%,2,3,4 (7

Tanilanan kaldirma kuvveti ve siiriiklenme moment
sabitleri, bilgisayar ortaminda, sistem tarafindan
tretilen kaldirma kuvvetinin ve siiriiklenme
momentinin hesaplanmasi i¢in kullanilmaktadir.
Fircasiz motorlar ile pervaneler arasinda herhangi
bir disli aktarimi bulunmamaktadir. Bu bagintilar

kullanilarak, sabit ve doner kanatli yapilarda
kullanilan  fircasiz  motorlar Matlab/Simulink
ortaminda modellenmektedir.

3.2. Aq lliskisi

Hibrit hava aracinin kontrol yiizeyleri servo

motorlar ile hareket ettirilmektedir. Servo motorlar
darbe geniglik modilasyonu (PWM) sinyali ile
siriilmektedir. PWM sinyali ile servo motorlarin
acisal pozisyonu arasinda dogru orantili bir iligki
vardir. Bu iliskinin ¢ikarilabilmesi igin ag1 6l¢lim
diizenegi tasarlanmis ve tiretilmistir (Sekil 9).
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Savdx SH-0255MG
Angle measurement Apparatus

Sekil 9: Servo Motor Agisal Pozisyon Olgiim
Aparati

Kontrol yiizeyleri ile PWM sinyali arasindaki
bagintilar Tablo 1°de verilmistir.

Tablo 1: Kontrol Yiizeyleri, Pozisyon Araliklar1 ve
Sinyal Bagintilar1

Kontrol Pozisyon dt aralig1 | Baginti
Yiizeyi Araligi (°) | (%)
p
Kanatgik +28 = 0.56dt
— 28
irtifa p
N . +22 0-100 = 0.43dt
Diimeni
—22
Istikamet p
N . +15 = 0.30dt
Diimeni
- 15
dt: ¢aligma dolulugu orani
p: agisal pozisyon
3.3. Kiitle Eylemsizlik Momenti
Kiitle eylemsizlik momentleri sistemin

modellenmesine biiyiik 6neme sahiptir. Hibrit hava
aracinin  kiitle eylemsizlik momentleri ¢ift telli
sarka¢ deneyi ile deneysel olarak hesaplanmaktadir
(Then, 1970; Jardin, 2009). Bu yontemde, sistem
astlmakta ve sallanmaktadir. Salinim eksenindeki
acisal hiz ve salinim periyodu, sistem iizerine
monteli bir ataletsel Ol¢lim birimi ile gergek
zamanli olarak oOl¢iilmektedir. Sistemin salinim
eksenindeki kiitle eylemsizlik momenti Bagint1 8
yardimu ile bulunabilmektedir.

[ e

J: Kiitle eylemsizlik momenti
T,,: Salinim periyodu

mg: Sistemin agirhig

R: Teller aras1 mesafe

L: Tellerin uzunlugu
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Deneyler sonucunda elde edilen kiitle eylemsizlik
moment degerleri Tablo 2°de verilmektedir.

Tablo 2: Kiitle Eylemsizlik Moment Degerleri

Eksen Kiitle Eylemsizlik Momenti(kgm?)
X 1.7096
y 1.4035
z 0.7207

3.4. Tiirev Sabitleri

Sistemin farkli ugus hizlarinda, hiicum agilarinda ve
kontrol ylizeyi pozisyonlarinda iirettigi acrodinamik
kuvvet ve momentleri hesaplayabilmek i¢in sisteme

O0zgli  tirev  sabitlerinin  deneysel  olarak
hesaplanmasi  gerekmektedir. ~ Bu  sabitleri
hesaplayabilmek icin Orta Dogu  Teknik
Universitesi Havacilik ve Uzay Miihendisligi
Boliimii’nde bulunan riizgar tiinelinin
kullanilacaktir (Bennett, 1978; Lessing, 1954).

Sistem kanadi,

Sekil 10°da gosterilen riizgdr tiinelinde farkli
serbest akig hizlarinda, hiicum agilarinda ve kontrol
yiizeyi pozisyonlarinda test edilecek ve ilgili tiirev
sabitleri deneysel olarak hesaplanacaktir.

Sekil 10: Riizgar Tiineli

4. MODELLEME VE BENZETIM

HIHA’y1r Simulink ortaminda modelleyebilmek
icin, Matlab/Simulink kiitiiphanesinde bulunan, altt
serbestlik dereceli hareket denklemlerinin igerildigi,
6DoF (Euler Angles) blogu kullanilmaktadir. Ugaga
sabit koordinat sisteminde +x ekseni ileri, +y ekseni
sag kanat, +z eckseni ise asagi yoni ifade
etmektedir. Pozisyon, ¢izgisel ve agisal hizlar, kiitle
eylemsizlik moment sabitleri, konum ve yonelim
gibi  baslangi¢  degerleri, 6DoF  bloguna
girilmektedir. Doner ve sabit kanatli yap1 tarafindan
iiretilen kuvvet ve moment degerleri bu blogun
girdileridir. Aerodinamik, yercekimsel ve itki
kuvvetlerinden olusan kuvvet ve moment girdileri
ile sistemin agisal hizlari, Euler agilar1 ve 3 boyutlu
uzayda konumu hesaplanabilmektedir.
Hesaplamalar i¢in gerekli olan agisal hiz ve ¢izgisel
ivme verileri, HIHA’ya monte edilmis AOB
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tarafindan 6lgiilmektedir. HIHA iizerindeki eksen
takimu ile eylemsiz referans eksen takimi arasindaki
doniisiim 6DoF blogu iginde yapilmaktadir.

5. DENETIMCI TASARIMI

HIHA’min yuvarlanma, yunuslama ve istikamet
dinamikleri, doner kanat modunda fir¢asiz motorlar
tarafindan siiriilen doner kanatlar ile sabit kanat
modunda ise servo motorlar tarafindan siiriilen
kanatgiklar, irtifa ve istikamet diimenleri ile kontrol
edilmektedir. Dikey ugus modunda, ilgili
dinamiklerin kontrolii, fir¢asiz motorlarin hiz
degisiminden &tiirii olusan kuvvet ve momentler ile
saglanmaktadir. Bu calismada, kontrol yiizeyinin
bozulmasi durumunda, kontrol yiizeyi tarafindan
iiretilmesi gereken moment degerinin, doner kanath
yapt ile iiretilmesine odaklanilmistir.
Senaryomuzda, HIHA, 60m. irtifada, 20m/s hizla
ucarken, pilot tarafindan 20 saniye periyodunda
+10° agisal biiyiikliikkte yuvarlanma ag¢i komutu
gonderilmektedir. Bu asamada  yuvarlanma
dinamigi, kanatciklar (aileron) tarafindan kontrol
edilmektedir. PID tip denetimcinin kullanildig:
sistem cevab1 ve kanatgik agisal pozisyon degerleri
Sekil 11 ve Sekil 12°de verilmistir.

Phi - Zaman

—PID

phi (deg)
o

% 10 20 30 40 50 50
zaman [s]

Sekil 11: Yuvarlanma Agisal Pozisyon (PID Tip
Denetimci)

Kanatgik Pozisyon - Zaman

—PID

kanatgik pozisyon (deg)
=)

] 10 20 30 40 50 60
zaman [s]

Sekil 12: Kanatgik Agisal Pozisyon

Sekil 11 ve Sekil 12°de gorildiugii tizere, yaklagik
0,3° kalict durum hatasi ile yuvarlanma ekseni
kontrol edilebilmektedir. Senaryomuzda, kanatcik
pozisyonu 21. saniyede Kkilitlenmektedir. Bu
durumda PID  denetimci ile  gdzlemlenen
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yuvarlanma durumu ve kanatgik agisal pozisyon
degerleri Sekil 13 ve Sekil 14°te verilmistir.

Phi - Zaman

—phi|

phi(deg)
o

15 10 20 30 4 50 0
zaman [s]

Sekil 13: Kanatgik Kilitli Yuvarlanma
Pozisyonu (PID Tip Denetimci)

Agisal

Kanatgik Pozisyon - Zaman

) kanatgik pozisyon (deg)

0 10 20 30 40 50 60
zaman [s]

Sekil 14: Kanatgik Kilitli Agisal Pozisyon (PID Tip
Denetimci)

Kanatgik  kilitlendigi  durumda,  yuvarlanma
dinamigini, herhangi bir kontrol yliizeyini
kullanarak kontrol etmek miimkiin degildir. Bu
durumda, kanatgiklarin hareketi ile iretilen
yuvarlanma momenti, doner kanatlar tarafindan
tiretilmektedir. Bu problemin ¢6ziimii i¢in LADRC
tipi denetimci kullanilmigtir. LADRC tip denetimei
matematiksel esitligi icin, denetimi yapilacak
durum Bagmti 9’da belirtildigi gibi ifade
edilmektedir.

¢ =f (6. dw(®) +bL ©)

Bagintt 9’da, f, bozucu etkileri ve dogrusal
olmayan terimleri igceren bir fonksiyon ve L’de
yuvarlanma momentidir. Yuvarlanma momenti (L),
sabit kanatli sistemin yuvarlanma momentine
katkisindan (L#g) ve doner kanathh sistemin
yuvarlanma  momentine  katkisindan = (Lrot)
olusmaktadir. Doner kanatlar tarafindan iiretilmesi
gereken yuvarlanma momenti, L., LADRC tip
denetimci kullanilarak hesaplanmaktadir. Olusmasi
muhtemel kalict durum hatasim1  6nlemek igin
Genisletilmis Durum Gozlemcisi (Extended State
Observer - ESO) kullanilmaktadir. Onerilen
denetimci yapisinin, kanatgiklar kilitlenmis HIHA
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modeline uygulanmasinin  ardindan asagidaki
ciktilar elde edilmistir. Sekil 15’te, PID tip
denetimci ile LADRC tip denetimci yapisinin
HIHA yuvarlanma dinamigi iizerindeki performansi
goriilebilmektedir.

Phi - Zaman

phi (deg)
(=]

PID
—ADRC

] 10 20 30 40 50 60
zaman [s]

Sekil 15: Yuvarlanma Agisal Pozisyonu (PID ve
LADRC Tip Denetimci)

LADRC tip denetimcide yiikselis zamani ve kalict
durum hata parametreleri, PID tip denetimciye
kiyasla daha kisa ve azdir. Bunun yaninda, yaklasik
0,4°’lik  maksimum asim  gozlemlenmistir.
Kanatciklarin calistigt ve kilitlendigi durumlarda
doner kanatlar tarafindan ftretilen moment (Lyot)
degerleri Sekil 16’da verilmistir.

Yuvarlanma Momenti (L) - Zaman
4k
2t

% 10 20 30 40 50 60
zaman [s]

Sekil 16: Doner Kanat Yuvarlanma Momenti (PID
ve LADRC Denetimci)

---PID
—LADRC

yuvarlanma momenti (L), [Nm]
N o
<5

PID tip denetimci ile gergeklestirilen Senaryoda,
doner kanatlar tarafindan {iretilen herhangi bir
yuvarlanma momenti iretilmedigi, LADRC tip
denetimci ile gergeklestirilen senaryoda ise,
kullanici tarafindan girilen referans yuvarlanma
durum komut takibi i¢cin doner kanatlar tarafindan
yuvarlanma momenti iiretildigi gdzlemlenmistir.

6. SONUCLAR

Tasarlanan HIHA modeli, gelistirilen denetimci
algoritmalar1 ve uygun olan aviyonikler (ataletsel
6l¢lim birimi, otopilot kart1, kontrol yiizeyleri,
doner kanatlar) kullanilarak donglide donanim
testleri yapilacaktir. Donglide donanim testleri,
HIHA’nin gergek ugus performansi hakkinda bilgi
sahibi olmamiza yardimci olmaktadir. Dongilide
donanim testlerinde, ataletsel Ol¢iim  birimi,
ROKETSAN A.S. Donglide Donanim Test
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Laboratuvarlari’'nda  bulunan  ugus  hareket
simiilatériine (flight motion simulator- FMS)
entegre edilecek ve HIHA’nin yuvarlanma,
yunuslama ve istikamet eksenlerindeki hareketleri
benzetilecektir. Hibrit Insansiz Hava Araci, HIHA,
Matlab/Simulink ortamimda matematiksel olarak
modellenmis ve farkli tip ugus durumlart igin farkli
tip  denetimciler tasarlanmistir.  Gelistirilen
denetimcilerin performanslari, ylizey kaybi olan
ornek bir senaryo olusturularak kiyaslanmstir.
LADRC ve ESO yapisi ile gelistirilen denetimeinin,
PID tip bir denetimciye gore yiikselis zamani, kalici
durum hatalar1 agisindan daha iyi sonug¢ verdigi
gozlemlenmistir.
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OZET

Bu ¢alismada hava arag zirhlarin balistik ¢arpmasi sayisal benzetim yoluyla gerceklestirilerek performans tayinleri
yapilmistir. Yiiksek performanshi elyaf kumaglardan iretilmis zirhlarin balistik ¢arpma cevabi ileri sonlu farklar
yontemi ile hesaplanmustir. Silindirik merminin biikiimlii ipliklerden dokunmus kompozit kumaga 90°’lik a¢1 ile
dik ¢arpmasi analiz edilmistir. Pim-eklem (pin-joints) modeli kullanilarak iplik pargalari ayrik kiitle-yay-
soniimleyici kullanilarak modellenmistir. Carpmadan sonra yer degistirmeler, hizlardaki degisim, malzemede
olusan gégme miktar1 hesaplanmis ve grafiksel olarak gosterilmistir. Biikiim etkisinin hava arag¢ zirhlarmin balistik
performansina olan etkisi incelenmistir.

Anahtar Kelimeler: Hava ara¢ zirhlar1, Elyaf takviyeli kompozit zirhlar, Silindirik mermi, ileri sonlu farklar
metodu

NUMERICAL INVESTIGATION OF THE BALISTICAL PERFORMANCE
CHARACTERISTICS OF THE AIRCRAFT ARMORS

ABSTRACT

The performance of ballistic impacts of airborne armor was determined by numerical simulation. The ballistic
impact response of armor made from high performance fiber fabrics was calculated by the advanced end difference
method. An analysis of the perpendicular bending of the cylindrical bullet with a 90 ° angle was performed on the
composite fabric woven from twisted yarns. Pin-joints (pin joints) are modeled for discrete mass-spring-damper.
Subsequent changes, rapid changes, are computed locally and graphically displayed. The effect of aircraft on
ballistic performance of armor has been examined.

Keywords: Air vehicle armor, Fiber reinforced composite armor, Cylindrical projectile, Advanced end difference
method

1. GIRIS o ) o . faktorlerdir. Glinlimiizde, bu tir 6zellikleri
Giintimiiz balistik koruma sistemleri ileri kompozit karsilayan Dyneema®, Kevlar®, Spectra® ve
teknolojisi kullanilarak iiretilmektedir. Bu zirhlar benzeri malzemelerden iiretilmis elyaf takviyeli
hem miirettebati hem de araci korumak iizerine kumaglar bu alanda yaygin olarak kullanilmaktadir
tasarlanmaktadir. S6z konusu hava ara¢ zirhlar ve disiik/orta/yiiksek hizli balistik carpmaya
olunca agirlik ciddi bir Onem arz etmeye baslar. dayanikli hava arag zirhlar1 gelistirilmektedir.

Hava aracinin korunmast igin sisteme eklenecek her Ote yandan, kompozit malzemelerden iiretilmis
bir kilogram ag.l.rhk aracin. p?rformans kaybina zirhlara balistik ¢arpma islemi, hem makro- hem de
veyahut paral yiikten belli dlgiilerde feragate yol mikro-yapisal yonlerini sebebiyle ele almasi zor bir
aar. Ayrica hava aract, muhabere esnasinda problemdir. Buna bagli olarak problemi dogru
atikligini ve manevra kabiliyeti koruyarak yiiksek tahmin eden modellerin iiretilmesi epey yavas ve
balistik dayanim gdstermelidir. Hafiflik ve yiiksek zahmetli olmustur. Bu siirecte balistik performans

balistik dayanim hava ara¢ zith tasarimlarinda tahminleri yapabilmek i¢in deneysel galigmalarin
malzeme se¢iminde rol oynayan  Onemli
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yaninda daha az maliyetli sayisal ¢aligmalar da
oldukca yaygin olarak kullanilmustir.

Katmanli kompozit malzemelerden yapilmis
zirhlarin balistik ¢arpisma problemi, (Rakhmatulin,
1947) yari-analitik c¢aligmalar ile 1940°l1 yillarda
baglamistir. Problemin sayisal modelleme ve
simiilasyonlarinin gerceklestirilebilmesi 1970’lerin
ortasina kadar siirmiig, giiniimiizde de halen yogun
bir sekilde galisilmaktadir. Dokunmus kumaslardan
yapilmis yapilara balistik carpma probleminin
sayisal modellemesi Roylance ve arkadaglarinin
oncli caligmalart ile 1970’li yillarda baslamigtir
(Roylance vd., 1973; Roylance ve Wang, 1980).
Burada diizlemsel kare latislerden olugmus pim-
eklem (pin-joint) modelleri kullanilmigtir. Latis,
iplik pargalarini temsil eden elastik gubuklar ile
digiim (cross-over) noktalarinda baglanmistir,
ayrica iplik kiitlesini temsilen diigiim noktalarinda
noktasal kiitle yerlestirilmistir. 1990’larin basinda

bu modeller evirilerek, dokunmus kumas icin atki ve
¢0Ozgii yoniinde biikiimlii ipliklerden olugmus, ayrica
digiim noktalarindaki kontak basma kuvvetini
dogrusal olmayan yaylar kullanilarak temsil eden
modeller tretilmeye baslamilmistir (Ting vd.,1998;
Roylance vd., 1995). Benzer modeller Shim ve
arkadaslar1 tarafindan 2005 yilinda Onerilmistir
(Zeng vd., 2006; Tan vd., 2005). Bu modeller iplik
biikiimleri, siirtinme ve hem diiglim noktalarinda
hem de kumas ile mermi arasindaki kayma etkilerini
hesaba katmistir. Dikkate deger bir baska caba ise
gergin  bir ipteki  viskoelastik  davranisin
modellenmesi {izerine olmustur. Yine Shim (Lim
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vd., 2003) membran eleman kullanarak DYNA3D
programinda kumasa balistik ¢arpma analizleri
yapmig ve sonug¢ olarak hesaplamalarin masrafli
oldugunu raporlamistir. Ayrica, giincel olarak
Shimek ve Fahrentfold (Shimek vd., 2015; Shimek
ve Fahrenthold, 2012) tarafindan gelistirilen hibrit
parcacik metodu ile kompozit kumaslarin balistik
performans analizleri yapilarak dokuma tipinin
etkisini incelenmistir.

Elyaf takviyeli kompozit zirhlarin balistik ¢carpma
cevabini irdelemek {izerine sayisal ve deneysel
calismalarin  yaninda analitik ¢aligmalar da
yapilmustir. Son yillarda, Phoenix ve ekibi tarafindan

(Phoenix ve Porwal, 2003; Zhou, 2014)
gerceklestirilen analitik ve sayisal ¢alismalar
mevcuttur. Bu ekibin gergeklestirdigi analitik

caligmalarda diiz uglu bir ¢arpanin 2-boyutlu
membrana ¢arpmasint incelenerek, membranin
balistik cevabi elde edilmistir.

Bu caligmanin amaci ise gergek malzemelerle
yapilan pahali fiziksel testler ile kiyaslandiginda
daha etkili ve diigiik maliyetli bir ara¢ gelistirmek
olup, elyaf takviyeli kompozit hava ara¢ zirhlarinin
balistik performansini sayisal olarak tayin edebilen
bir model ortaya koymaktir. Bunun i¢in tek-katmanli
kumasa silindirik bir merminin balistik ¢arpma
benzetimini  gergeklestirerek,  ipliklerin  yer
degistirmelerini, hizlarini, birim uzamalar1 ve kuvvet
biiylikliklerini  ongoriilen  zaman  diliminde
hesaplanmuistir. Iplikler blikiimlii olarak
modellenerek, bu faktdriin  kumasin  balistik
performansina olan etkisi incelenmistir.

(b)

Sekil 1: (a) Hesaplama alani, (b) Panelini gosteren pim-eklem (pin-joint) agi modelinde ayrik kiitle-yay-

soniimleyici sistemi
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2. PROBLEMIN TANIMI

Kullanacagimiz say1sal model Cornell
Universitesi’nde gelistirmis “Dokunmus Biikiimlii
Kumag” (Woven Crimp Model) modeline
dayanmaktadir (Yavuz vd., 2016; Zhou, 2014).
Sayisal hesaplamalar i¢in sonlu farklar yontemi
kullanilmustir.  Sekil la’da goriilen hesaplama
bolgesinde gergeklestirilmistir. x- ve y- yonlerinde
cksenel simetri kabulii altinda analizler ve
simiilasyon 1. dortte bir bolgede yapilmistir. Sekil
la’deki geyrek daire alani altinda kalan kirmizi ile
gosterilmis  atlama noktalarina  momentumun
korunumu kullanilarak mermiden gelen hiz ve kiitle
degerleri atanmig ve ¢arpigma siireci baslatilmustir.

Elyaflar Sekil 1b’de gosterildigi gibi kiitle-yay-
sonlimleyici sistem kullanilarak modellenmistir.
Kullanilan ayrik kiitleler iplerin kiitlesini, yaylar
iplerin elastik  ozelliklerini, soniimleyici ise
viskoelastik dzelliklerini temsil etmektedir.

2.1 Sonlu Farklar Yontemi

Newton’un hareket denklemleri atlama (cross-over)
noktalarindaki hizlar i¢in ¢6ziiliir. Bu denklemlerden
X-yoniinde olan1 impuls-momentum formunda
yazilarak asagidaki sekilde gosterilebilir (Zhou,
2014):
m t-At t-At

E(Wx)“’(x) J=21, @)
Denklemler ve degiskenler sadece X-yoni igin
verilmistir, y- ve z-yonleri i¢in de benzeri
kullanilmigtir. Burada vi' t-anindaki X-ydniindeki
hiz bilegenidir.  f'4 ise t-At anindaki ¢ekme
kuvvetinin x-yoniindeki iz diigimiidiir ve asagidaki
ifade elde edilir.

t-At _ t-At t-At (2)
S =2 (T Ry
Hiz alani elde edildikten sonra bunlar kullanilarak
atlama noktalarinin pozisyonlar: hesaplanir. X-yonii
i¢in asagidaki sekilde yapilir:
] 3)

Yay eleman uzunluklar1 hesaplanip, asagidaki
formulasyon ile birim uzamalar giincellenir:

LE A (4)

Ltht

gt — gt—At

2.2 Giris parametreleri ve degiskenleri

Sayisal modelimiz MATLAB platformunda
gelistirilmis bir yazilimdir. Kodun calistiritlmasi i¢in
gerekli fiziksel biiytikliikler ve parametreleri
asagidaki verilen Tablo 1’de verilmistir.

Tablo 1: Kodda kullanilan fiziksel biyiikliikler ve
simiilasyon parametreleri

Semboller Tanimlar
E.E X- ve y-yoniindeki Young
'Y Modiilii
Kumas malzemesinin
Prumas yogunlugu
Viermi Carpmadan 6nceki mermi hizi
M crmi Mermi kiitlesi
Rmermi Mermi ¢ap1
a Biikiim faktorii
Rt
T= % Boyutsuz zaman
3 =+E;/Pumss  Gerilme dalga iz
n, Zaman adim1 sayis1
Kare kumastaki toplam
n <
¢ eleman boslugu
dL C6ziim ag1 boyutu
dt Zaman adimi1

3. SIMULASYONLAR

Sekil 2°den Sekil 5’¢ 0.5mx0.5m’lik Dyneema®
iplerinden dokunmus kumasa ¢arpan merminin
balistik performans1 gosterilmistir. Bu malzemenin
ozellikleri Tablo 2’te verilmistir.

Tablo 2: Dyneema® malzemesinin 6zellikleri

E, Young modiilii (x yonii) 117 GPa

E, Young modiilii (y yonii) 117 GPa
p Yogunluk 980 kg/m3
Emaks  Kopma birim uzamasi %2,81

Balistik ¢arpma analizleri i¢in kullanilan silindirik
mermi ise 8 gr agirliginda olup 9 mm’lik ¢apa
sahiptir. Merminin ilk hizt 406 m/s olarak
belirlenmistir. 0=0.1 biikiimlii ipliklerden dokunmusg
bir kumasa c¢arpan merminin =20 boyutsuz
zamaninda balistik garpma simiilasyonu
gerceklestirilmistir. Balistik performansin
belirlenmesi i¢in gerekli biiyiiklikkler grafiksel
olarak gosterilmistir. Sekil 2 silindirik merminin
carpmastyla zirhta meydana gelen yer degistirmeleri
gostermektedir. Sekil 3, Sekil 4 ve Sekil 5te
sirastyla dikey hizlardaki degisim, yatay hizlardaki
degisim ve birim uzamalardaki degisim hem yandan
hem de 3-Boyutlu goriiniis olarak verilmistir.
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ipliklerin birim uzama oranlari tizerindeki etkisinin
zamanla degisimini gdsterilmistir. Oncelikle tim
biikiim faktorleri i¢in birim uzama orani €yatay/E€maks
degerinin 1’e ulagmadig1 gozlenerek kopma birim
uzamasina erigilmedigi gozlenmistir (Dyneema®
iplikleri i¢in emas=0.0281, bakiniz Tablo 2). Ayrica
biikiim faktoriiniin artmasi ile elde edilen birim
uzama degerlerinde diisiis gozlenmistir. En diisiik
birim uzama oranlar1 en yiiksek biikiim etkisi olan
0=0.3’te okunmustur. Bu sonug biikiim faktoriiniin
ipliklerin dayanimmi olumlu yonde etkiledigi
seklinde de yorumlanabilir. Literatiirde bu etkinin
incelendigi bircok calisma mevcuttur, bunlarda da
benzer sonuglar kaydedilmistir (Yavuz vd., 2016;
Phoenix vd. 2016; Lim vd., 2012; Sadegh ve
Cavallaro, 2012).

4. SONUCLAR VE TARTISMA

Bu ¢aligmada sunulan sayisal model ile silindirik bir
merminin carptifi elyaf takviyeli dokunmus
kompozit kumasin balistik performans
karakteristikleri elde edilmistir. Sayisal
hesaplamalar; ileri sonlu farklar  yOntemi
kullanilarak ~ yapilmis olup, kumas yapisim
olusturulan iplikler kiitle-yay-soniimleyici elemanlar
yardimiyla modellenmistir. Biikiim faktoriiniin
balistik performans lizerinde dnemli bir etkisi oldugu
gozlenmistir. Biikimli  ipliklerden dokunmus
kumasin biikiimsiiz ipliklerden dokunmus kumasga
gore daha diisik birim uzamalar verdigi
gozlenmistir. Bu etkinin kumasin  balistik
performansina katki sagladigi sdylenebilir.

Sonug olarak, eldeki sayisal model hava araci zirh

tasarimu i¢in kullanilabilecek 6nemli bir aragtir. Son
derece karmasik olan balistik ¢arpma problemi

-0.03 002 -0.01 o] 001 002 003

x-ekseni

(b)

analiz edilirken, bu sayisal ¢aligma sayesinde birgok
mekanik ~ parametrenin  performansa  etkisi
incelenerek iiriin gelistirme esnasinda tasarimciya
yardimci olacaktir.

Sekil 5: Iplerin yatay birim uzamalar1 (a) yandan

gOriiniim, (b) tistten goriiniim, 0=0.1, =20

a=0.0
o=0.1
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o=0.3
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e

Sekil 6: Birim uzamalarin zamanla degisimlerinin
biikiim faktoriine gore kiyaslanmasi

Biikiim  etkisini incelemek {izere Sekil 6
cizdirilmistir. Bu sekilde, farkli biikiim faktorlerinin
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OZET

Bu ¢aligmada saha ve arazi gorevlerine yonelik, modiiler ve yiiksek faydali yiik oranli mikro simifi elektrik motorlu
bir insansiz hava araci tasarimu, tiretimi ve testleri konu edinilmistir. S6z konusu insansiz hava aracinin bog agirhigt
600 gram olup, 1,4 kilogram faydal: yiik tasima kapasitesine sahiptir. Ozgiin tasarima sahip ve mikro simfa dahil
olan insansiz hava araci; kanadi dort, kuyrugu iki ve govdesi tek olmak {izere yedi alt pargaya ayrilip kiigiik
boyutlardaki 6zel kutusuna sigdirilabilmektedir. Yiiksek modiiler yapisi sayesinde ii¢ dakika igerisinde montaj ve
de montaj imkani ile bir pist gerekmeksizin elden atilarak ugurulabilmesi insansiz hava aracinin 6ne ¢ikan diger
ozellikleridir. Govde iistii inis ve diger zorlu saha sartlarina direnebilen, darbe emici 6zellige sahip, ileri teknoloji
iic boyutlu baski yontemi kullanilarak iiretilen 6zgiin tasarim bilesenler, hava araci yapisinin %70’ini
olusturmaktadir. Calismada tasarimi, iiretimi ve ugus performans testleri gergeklestirilen IHA, Society of
Automotive Engineers Aero Design West 2016 yarigmasinda tilkemizi temsil eden tek Tiirk insansiz hava araci
olmustur.

Anahtar Kelimeler: Mikro, IHA, Modiilarite, Faydal1 Yiik, Tasarim, SAE

DESIGN, MANUFACTURE AND TESTS OF A MICRO CLASS UAV with
ELECTRIC MOTOR AND HIGH -PAYLOAD FRACTION

ABSTRACT

In this study, it is aimed to design, manufacture and test a modular micro class electric powered unmanned aerial
vehicle with high payload fraction for field duties. The unmanned aerial vehicle has an empty weight of 600 grams
and a payload carrying capacity of 1.4 kilograms. Unmanned aerial vehicle with original design; can be divided
into a total seven sub-parts. Four parts of wing, two parts of tail and with a single body that can fit in a special box
with small dimensions. Thanks to its high modular structure, it is also possible to install the aircraft in three minutes
and to be able to fly by hand without a runway, which is another outstanding feature of the unmanned aerial
vehicle. The unique design components produced by using high-tech three-dimensional printing method with
impact absorbing feature which resists the on-body landing and other difficult field conditions constitutes 70% of
the air vehicle structure. The unmanned aerial vehicle that designed, produced and tested in this project was
participated the competition of Aero Design West 2016 as the only competitor from our country.

Keywords: Micro, UAV, Modularity, Payload, Design, SAE

1. GIRIS kolay kurulum gibi gereksinimler ile katilimcilara
Amerika Birlesik Devletleri’'nde yer alan SAE essiz bir tasarim tecriibesi sunmaktadir. Bildiride
(Society of Automotive Engineers) organizasyonu konu edilen mikro siifi {HA (insansiz hava aract)
ogrencilerin her yil yenilenen gereksinimlere ATLAS, bu yil 30.’su diizenlenen SAE Aero Design
yonelik tasarimlar yaparak tecriilbe kazanmalarini West yarigmast isterlerine uygun olarak tasarlanmus,
hedefleyen  yarigmalar  diizenlemektedir. Bu tiretilmis ve test edilmistir.

kapsamda, ilki 1986 yilinda diizenlenen SAE Aero Atlas  mikro IHA  platformunun  tasarim
Design yarigsmasi; yiiksek tasima orani, modiilarite, gereksinimlerini ve bu gereksinimlerin karsilanmasi
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icin gergeklestirilen tasarim, iretim ve test
asamalarinin daha iyi aktarilabilmesi igin 6ncelikle
ilgili kavramlarin tanimlanmasi gerekmektedir.
1.1 Mikro Smmfi insansiz Hava Araci ve
Gereksinimleri
Insansiz hava araci sistemlerini, gorevi sirasinda
tizerinde veya igerisinde insan bulundurmayan hava
araclari olarak tanimlamak miimkiindiir. IHAlar zor
kosullar altinda higbir personelin hayati riske
edilmeden  gorevlerini  yerine  getirebilme
istlinliigline sahiptir. Bu gorevler giiniimiizde,
uzaktan algilama, tagima, bilimsel arastirma, hassas
saldirilar, arama ve kurtarma iizerine yogunlassa da
her gecen gilin bu platformlar icin yeni gorev
tanimlar1 olusturulmaktadir. (Austin, 2010)
A. Ekaterinaris ve Kontogiannis (2013) yilinda
yaptiklart calismada, tasarladiklari miHA igin
kullandiklar1 tasarim basamaklarii ag¢iklamis ve
gerceklestirilebilecek olan  tasarimlarda agirlik
tahminlerinin ne kadar 6nemli oldugunu ortaya
koymuslardir.
Insansiz hava araclar1 icin menzil, irtifa, iz ve
havada kalig siiresi {izerinden yapilan pek ¢ok farkli
smiflandirma mevcuttur. Mikro IHA siniflandirmasi
i¢in kesin bir siniflandirma bulunmamasina karsilik,
10 kilogram altindaki insansiz hava araglari
genellikle mikro sinifi insansiz hava araci olarak
tanimlanmaktadir.
Mikro THA sistemlerinin IHAlar karsisinda avantaj
ve dezavantajlart mevcuttur. Mikro THA’lar icin
sistem gereksinimleri, modiilarite, diisiik sistem
agirhigl, yiiksek tasima orani, kumanda kontrolii,
goreve yonelik basit sistemler barmmdirma olarak
Ozetlenebilmektedir.
Goraj, Frydrychiewicz ve Winiecki (1999) yaptiklar
calismada yiiksek irtifalarda ugusunu
gerceklestirebilecek olan THA larin tasariminda ¢ok
0zel aerodinamik yapinin olmasi, ¢ok hafif yapiya
sahip olmasi, uygun itki teknoloji ve ugus kontrol
sistemine sahip olmas: gerektigini vurgulamiglardir.
Fenelon ve Furukawa (2010) miHA’larda flaplar
lizerine ¢alismiglardir.
Mikro IHA tasarim gereksinimleri:
Modiiler bir sistem, bir kisinin kolaylikla sirtinda
veya omzunda tasiyabilecegi bir c¢antanin igine
sigabilmeli ve en fazla 2 kisi tarafindan 5 dakikadan

kisa  bir slirede operasyona hazir hale
getirilebilmelidir.
Diisiik sistem agirhg, miHAnin  kolaylhikla

taginabilmesi, giivenle elden atilabilmesi ve yine
giivenle govde lizerine veya parasiit yardimi ile
inebilmesi i¢in gerekmektedir.

Yiiksek tasima oram, miHA iizerinde yer alan
faydali yiikiin sistemin bos agirligina olan oranini
ifade eder. Tasima oram yiiksek bir tasarim daha
fazla faydali yik barindiracagi i¢in, hava araci
platformu iizerine daha fazla gorevsel sistem
taginmasina olanak tanir. SAE Aero Design yarisma
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komitesi, yiliksek tagima oranini en onemli tasarim
gereksinimi olarak tamimlamigtir. (Alvarado, 2016)
Kumanda kontrolii, mIHAlar i¢in kesin bir kural
olmamakla birlikte, ¢esitli telemetri sistemleri ve
kararlilik destekleyici yazilimlarin  kullanildig:
sistemler de mevcuttur. Cetinsoy ve ark. (2012)

kendilerinin  tasarladigt  yeni bir IHA’nin
aerodinamik ve mekanik tasarimini, prototip
dretimini ve wugus kontrol sistem tasarimini

gerceklestirmistir. Yaptiklar: bu ¢calismada dikey inis
kalkis gergeklestirebilen ve uzun siireli yatay ugus
gerceklestirebilen elektrik motorlu ve dortli tilt-
kanatli bir IHA gelistirmisleridir. Yapilan bu
[HA’min 6nceden belirlenmis bir gorevi referans
sartlara  uygun derecesinde  gerceklestirmesi
yaptiklari calismanin olumlu oldugunu
gostermektedir. Calismada islenen tasarim yarigsma
komitesinin belirledigi gereksinimlere bagli olarak
gerceklestirildigi icin, kumanda kontrolii bir
gereksinim olarak kabul edilmistir.

Goreve yonelik basit sistemler barindirma
gereksinimi ise, temel olarak diisiik agirlik prensibi
ile ilgilidir ve beraberinde avantaj ve dezavantajlar
barmdirir. miHA sistemlerinin IHA sistemlerinden
basit olmasi, belirli gorevler ilizerine 6zel olarak
tasarim yapilmasi zaruretini beraberinde getirir.
Ornegin; bir miHA sistemine hem giindiiz goriintiisii
alan bir kamera, hem de kizildtesi bantta goriintii
alan ikinci bir kamera takilmasi agirlik sebebiyle
miimkiin olmayabilir. Ancak yine bu sistemlerin
basit olmasi, olasi bir kirimda veya ele gecirilmede,
miHA iizerindeki teknolojinin diisman eline
gecmesini THA’lar oranla dnemsiz kilmaktadir. Bu
yiizden algak irtifa gerektiren 6zel gorevler igin
miHA lar aktif olarak kullanilmaktadir.

1.1. Tasarim Asamalari

Ugak tasarimu, itki, aerodinamik, kontrol, yap1 gibi
farkli disiplinler kullanilarak olusturulan alt
sistemlerin birleserek bir ana sistem olusturdugu,
disiplinler arast bir ¢aligmadir. Ugak tasarimi igin
izlenebilecek bir¢ok farkli metot ve ydontem Onerilse
de, kesinlesmis bir baglangic adimi yoktur. Belirli
istek ve gereksinimleri karsilamak {izere tasarlanan
bir ugak igin, bu gereksinimlerin degerlendirilmesi
ve karsilanmasi i¢in yapilacak tasarim hamlelerinin
planlanmasi baslangi¢ adimi olarak goriilmektedir.
(Raymer, 1992)

Atlas miHA sisteminin tasarimi da yarisma komitesi
tarafindan hazirlanarak yarismadan dnce duyurulan
kurallar ~ kilavuzunun  degerlendirilmesi  ve
yorumlanmasi adimi ile baglamistir. Kurallar
kilavuzu degerlenmesi 15181nda ortaya ¢ikan, “temel
tasarim gereklilikleri nedir?” sorusunun cevabi
tasarimin bir sonraki adimi olan kavramsal tasarim
asamasinda yanitlanmistir. Tasarim agamasi i¢in
Sekil 1’de gosterilen ii¢ asamali tasarim planlamasi
izlenmistir.
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Sekil 1: Tasarim Asamalari

Kavramsal tasarim asamasinda, tasarim oncelikleri
dogrultusunda ucagin konfiglirasyon segimleri
gerceklestirilmis, 6n agirlik ve performans hedefleri
belirlenmis ve detayli tasarim asamasina geg¢ilmistir.
Detayli tasarim asamasinda, kavramsal tasarim
asamasinda ortaya konulan 6n agirlik ve performans
hedeflerine ulasilmasi i¢in gerekli boyutlandirma
islemi, tasarim hesaplamalar1 ve IHA literatiiriinden
faydalanilarak gergeklestirilmistir. Boyutlandirma
sistemi, kanat, kuyruk, gévde ve tasima kabi basta
olmak {izere tiim alt sistemlere ayr1 ayr1 ve birbirine
iligkileri gozetilerek uygulanmistir. Bir sonraki
asama olan {retim asamasmin planlamasi ve
malzeme secimleri yine bu agsamada
gerceklestirilecek, asamalar arasit bagi
kuvvetlendirilmistir. (Sadraey, 2008)

1.2. Uretim

Detayli tasarim asamasinda boyutlandirilan alt
sistemlerin iretilmesi ve montaji bu asamada
gerceklestirilmigtir. Pargalarin ilk 6rnek olarak
iretilmesi ve Tlzerinde derhal yapisal testler
gerceklestirilmesi yontemiyle Sekil 2°de gosterilen
akis semasi ile saglamali bir sekilde ilerleyen iiretim
basamagi, pargalarin en iyilestirilmesine imkan
tanimis ve ugagin yapisal agirliklarinin azaltilarak en
Onemli tasarim parametresi olan tagima oraninin
yiikselmesini saglamustir.
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[k Ornek 5 Mekanik Testlerin
Uretilmesi Uygulanmasi
I
v
Dayanim-Agirlik
Testlerin S Oranina Gore
Yorumlanmasi Yeniden Parga
Tasarlanmasi
I
v

Asil Parganin
Uretilmesi

Sekil 2: Uretim Akis Semast

1.3. Testler

Gergeklestirilen testler, itki sistemi testleri ve ugus
testleri olarak iki ana baslik altinda incelenebilir. itki
sistemi testleri, sistemin elemanlar1 olan elektrik
motoru, pervanesi, bataryasi, elektronik hiz kontrol
devresi ve alicist arasindaki uyumun saglanmasi ve
en iyl performansin  alinmasina  yonelik
gerceklestirilen, sistem elemanlarinin degistirilerek
testlerin tekrarlanmasi ile farkli konfigiirasyonlarin
denenmesi ile eniyilenmeye calisildig: testlerdir.

Bu testler sonucu elde edilen performans verileri,
parca iireticisi firmalarin kataloglarinda sundugu
bilgilerin dogrulugunun sinanmasi agisindan da
olduk¢a degerlidir. Ugus testleri ise, hava
yogunlugu, hava sicakligi, riizgar siddeti ve nem
miktar1 basta olmak tlizere ¢evre parametreleri bir
form araciligr kayit altina alinarak ve yarigma ugus
parkuruna uygunluk goézetilerek yapilan uguslar
kapsar. Ugus testleri sirasinda derlenen veriler,
yarigma giinlerindeki hava tahminleriyle
birlestirilerek en iyi ugus zamani gozetilmis ve
sonucunda elde edilen basari ile ugus testlerinin
gerceklestirilmesi ve verilerin derlenmesinin dnemi
ortaya tekrar ortaya konulmustur.

2. TASARIM

2.1. Tasarim Gereksinimleri

Tasarmmin ilk adimi olarak belirlenen, yarigma
komitesi tarafindan yayinlanan kurallar kilavuzunun
incelenmesi ve yorumlanmasi sonucu ortaya ¢ikan
tasarim gereklilikleri Tablo 1°de gosterilmistir.
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Tablo 1: Tasarim Gereksinimleri

— Elden Atig

*Ucak mutlaka elden atilmalidir.

— Ucus Skorlarinin Hesaplanmasi

*Ucus skorlarmin hesaplanmasinda en
yiiksek parametre tagima oranina aittir.

* Tagima kabmin hacmi ve montaj siiresi de
belli oranlarda etki etmektedir.

— Giivenilirlik

* Yarigmaya katilan ugaktan, ucus gorevi
sirasinda parc¢a diismemelidir.

*Ugak iizerinde yiik olmadan da ugabilir
halde olmalidir. Yani yiikler ucagin
agirlik merkezi dengelemesinde
kullanilmamalidir.

— Tasima Cantasi

*Ucagin modiiler yapida olmasi igin 6 ing
¢apinda bir tagima kabina sigdirilabilmesi
gerekmektedir.

» Kutunun boy uzunlugunun artmasi, puani
negatif yonde etkilemektedir.

— Yik Kutusu

*Yiik kutusunun hacmi, yarisma
kurallartyla, 1,5x1,5x5 in¢ olarak
belirtilmistir.

+Yiikler i¢cine homojen bir sekilde
yerlestirilmeli ve emniyet agisindan yiik
kutusunun yaninda govdeye de
baglanmalidir.

Tasarim gereklilikleri degerlendirildiginde,

e  Miimkiin olan en yiiksek tasima oraninin
hedeflenmesi,

e  Hacmi belli olan yiik kutusu i¢in en yliksek
agirhigin hangi maddeden yiik plakalari
iiretilerek elde edilebileceginin
incelenmesi,

e Tagima cantast hacminin disiik tutulmasi
i¢cin modiiler bir tasarim hedeflenmesi,

e Literatiirdeki kargo ugaklarmin ve kargo
amacli insansiz hava araglarinin giic ve
kanat yogunluklarinin incelenmesi,

e FElden atis yontemiyle kalkisin en iyi
sekilde gerceklestirilmesi icin
gerekliliklerin incelenmesi,

e  Govde lizerine inis yapildiginda bir sorunla
karsilagilmamasi  i¢in  govde  yapisal
gerekliliklerinin incelenmesine,

karar verilmistir.

Agirlik ve performans 6ngoriileri tasarimin
baslangic1 igin énemli bir adimdir. Ongdrii, kelime
anlamu olarak isabet derecesi kesin olmayan, tahmin
anlamma gelir. Bu adimi adlandirmak igin 6ngori
kelimesi bilingli olarak se¢ilmistir. Ciinkii bu
asamada ortaya koyulan hedefler, her ne kadar
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veriler 1s18inda ortaya koyulmus da olsa, yaklagik
%20’lik  bir yanilma payma sahip olabilir.
Boyutlandirma analizleri, malzeme se¢imleri, iretim
yontemleri, birlestirme yontemleri gibi pek c¢ok
degiskenin oldugu diisiiniildiigiinde, bu hedeflerin;
calismanin son ¢iktisina esit olmasinin imkansizligi
oziimsenebilecektir. Ancak bu hedefleri
belirlemeden bir tasarima baglamak da tasarimin
oldukga spontane gelisecektir. (Sadraey, 2008)

Onceki  yillarda benzer kurallar ile
diizenlenmis SAE Aero Design yarismalarinda
derece almis takimlarin sahip oldugu tasima oran1 ve
toplam agirlik verilerinin yayinlanmasi, agirlik
tahminlerinin gerg¢eke¢i bir sekilde yapilabilmesine
olanak tanimustir. Degerlendirmeler sonucu, tasima
orani i¢in %75 ve ucak kalkis agirligi 1,8 kilogram
hedefleri belirlenmistir.

2.2. Konsept Tasarim

Konsept tasarim agamasinda, ugak alt elemanlarinin
konfigiirasyonlari, farkli konfigiirasyonlarin tasarim
gereksinimlerine uygunluk bakimindan
degerlendirilmesi ile segilmistir. Bu ¢alismanin
gerceklesmesi igin, gereksinimlerin yarigma skoruna
etkisi tizerinden degerlendirmesi yapilmig ve
gereksinimlere farkli 6nem agirliklar
tanmimlanmistir. S6z konusu agirliklar Sekil 3’deki
gibidir.

— %35

-

*Yiiksek Tasima Kuvveti

— %25

*Diisiik Bos Agirlik

— %25

A

« Modiilarite ve Uretilebilirlik

— %10

\

*Sistem Giivenilirligi

Sekil 3: Tasarim Onem Agirliklari

Y ontemin izlenmesi sonucu:

e  Ana Ugak Konfigiirasyonu: Monoplane
Monoplane ugak yapilandirmasi, giivenilirligi ve
basitligi sebebiyle 6ne ¢ikmustir.

e Kanat Konfigiirasyonu: Ustten Monte,

Dikdortgen Kanat
Ustten kanat yapilmasi, gévde iizerine iniste kanatlar
ile yer arasindaki mesafenin artis1 ve yatig kararlilig
saglamasi sebebiyle, dikdortgen kanat
yapilandirmas1 ise stall yani tasima kaybi
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baglangicinin kanat kokiinde olusmasi sebebiyle
tercih edilmistir.

e Kuyruk Konfiglirasyonu: Konvansiyonel

Kuyruk
Konvansiyonel kuyruk, basit yapisi sebebiyle ¢ok
diistik yapisal agirliklar ile imal edilebildigi ve
yeterli kontrol hareketini kiigiik ylizey alanlartyla
saglayabildigi i¢in tercih edilmistir.

e  Govde Yapisi: Karbon Boru Gévde
Karbon boru etrafina yerlestirilen elemanlar ile
olusturulan govde, tasima kabi boyutu dikkate
almarak tasarlanmigtir. 3 farkli ¢apta karbon boru
kullanilarak tiretilen teleskobik sistem ile 1 metrelik
govde, 35, 30 ve 35 santimetrelik birbirinin igine
gecebilen 3 parca halinde iiretilerek, tagima kabinda
oldukgea kiiciik bir hacme sigdirtlmustir.

e  Yiik Kompartimani: Gévde Alt1 Pod
Govde alt1 pod, hem iizerine inildiginde pervane ile
yer arasindaki boslugu korumasi, hem de govdeye
bagli sistemleri darbeden korumasi ile 6ne ¢ikan
tercih olmustur.

e Inig Takim: Yok
Yarismada elden atig ile kalkisin tek secenek ile
sunulmasi ve ¢im zemine inis yapilabilmesi, govde
lizerine inis secenegini cazip kilmaktadir. Bu se¢im
ile inig takiminin getirecegi ekstra yapisal agirlik ve
hava siiriiklemesi elimine edilmistir.

e  [tki Sistemi: Tek, Cekici Motor
Batarya agirliklart gozetildiginde tek bir motor
kullanilmasinin gerekliligi ortaya ¢ikmaktadir. itici
motorun uc¢agin arka kismina koyulmasi, elden atigta
atict i¢in risk dogurmakta ve atig performansini

distirmektedir. Bu  yiizden ¢ekici  motor
yapilandirmasi tercih edilmistir.
Konfigiirasyon se¢imlerinin belirlenmesinin

ardindan kanat profili belirlenmistir.

Kanat profilinin seg¢iminde incelenen en 6nemli
parametre tasima katsayist olmustur. Elden atig
metoduyla kalkisin en énemli problemi olan, kanat
iizerindeki akisin enerjilenme siiresi gdz Oniinde
bulundurularak; diisiik Reynold’s sayilarinda
diizgiin bir akis karakteristigi ortaya koyan profiller
incelenmistir.  Dusiik  Reynold’s  sayilarinda
gerceklestirilen riizgar tiineli verilerinin 1s181nda,
Sekil 4- Eppler 423, Sekil 5 - FX 63-137 ve Sekil 6-
S1223 profilleri incelenmistir. (Broeren vd., 1995)

[T T T —
e S e
L L =
Sekil 4: Eppler 423
s T B

Sekil 5: FX 63-137
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Sekil 6: S1223

Profillere ait tasima ve striikleme katsayilar
incelendiginde, Sekil 6’da geometrisi verilen S1223
profilinin tagima katsayisindaki stiinliigii ortaya
cikmistir. Sekil 7 de gosterilen 100.000 Reynolds
sayisinda kanat profillerinin performans grafikleri
incelendiginde degerlendirme sonucu, tasarim
hedeflerinde belirlenen tagima oranini, diigiikk bir
kanat alani ile elde etmek igin en ideal kanat
profilinin S1223 olduguna karar verilmistir.

Cl/Cd Cl/alpha

Cd/alpha

Eppler 423 - S1223 - FX63-137
Sekil 7: Kanat Profil Parametreleri

2.3. Detayh Tasarim
Detayli tasarim asamasina, boyutlandirma islemi ile
baglanmuistir.

2.3.1. Kanatlarin boyutlandirilmasi

Kanatlarin boyutlandirilmasi igin, ugagin ihtiyag
duydugu tasima kuvveti denklem (1) ile
hesaplanmugtir. Thtiyag duyulan tasima kuvveti
hesaplanirken, u¢agin elden atis aninda yapabilecegi
yatis hareketi goz Oniinde bulundurularak, 45
derecelik yatis acisina uygun bir yiik faktori
hesaplara dahil edilmistir. Konsept tasarim
oncesinde gergeklestirilen agirlik tahmini  de
kullanilarak, ugagin sahip olmasi gereken en diisiik
tagima kuvveti miktar1 hesaplanmigtir. (Brandt vd.
2004)

Ugagin silindirik bir tasima c¢antas1 igerisine
sigdirilacagi goz oniinde bulundurularak, bir 6n
¢izim yapilmis ve kanat veterinin en fazla 0,135
metre olabilecegi goriilmiistiir.
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Sekil 8: Tagima Cantasi Yerlesimi

Yarigsma alaninda 6lgiilen hava yogunlugu denkleme
katilarak

1
L=Cp5.p.V2S (1)

Tasima denklemi (1) olusturulmus, denklemin kalan
iki bilinmeyeni, kanat agiklig1 ve tasima katsayisi
icin bir deger elde edilmistir. Tablo 2’deki grafikte
gosterilen tagima ¢antast uzunlugunun, ugus skoruna
etkisi ve secilen S1223 kanat profilinin farklt hiicum
agilarindaki tasima katsayilari birlikte
degerlendirildiginde, 1,2 metrelik toplam kanat
uzunlugunun gerekli tasima kuvvetini saglayacagi
goriilmiistiir. Kanat 0,3 metrelik 4 parca halinde
tasarlanmustir.

Tablo 2: Tasima Cantast Boyunun Ugus Skoruna
Etkisi
100

90
80
70
60
50 »
40
30
20

Ucus Skoru

Tasima Cantasi Uzunlugu
10 15 20 25 3035

1015 20 25

3035 90 82,5 75 67,5 60 52,5

2.3.2. Itki sistemi optimizasyonu

Itki sistemi wucagmn ihtiyac1 itki yogunlugu
gbzetilerek belirlenmistir. Literatiirdeki miHA’lar
ve kargo ugaklari igin itki yogunluklar1 incelenmis
ve %35 ile %40 arasindaki itki yogunluklarinin
yeterli olacag: goriilmiistiir. (Sadraey, 2008)

Bir gesit yelpazesi saglamak igin 3 farkli iireticiye ait
5 farkli motorun verimi Tablo 3’de gosterilen
verilerden faydalanarak degerlendirmeye alinmigtir:
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Tablo 3: Motor Verim Degerlendirmesi

Uretici Motor Agirhk  Limit T/W
Model (Ib.) AKim

oS OMA- 0,136 20A 133

Motors 2810

0S OMA- 0,172 25A 125

Motors 3805

Scorpion S-2212- 0,134 18A 111

Motors 960KV

Scorpion  S$-2208- 0,099 14A 137

Motors 1280KV

E-Max BL-2215 0,141 18A 117
Degerlendirme  sonucu, Itki/Agirthk  orani

bakimindan en yiiksek verim Scorpion Motors’a ait
S2208 motoruna aittir. Ancak sdz konusu motor
ucak i¢in yeterli itki kuvvetini saglayamadig: i¢in

OS Motors’a ait OMA-3805 motoru tercih
edilmistir.
2.3.3. Batarya kapasite optimizasyonu

Batarya kapasiteleri degerlendirilirken, yarisma
kurallar uyarinca  Lityum-Polimer piller
incelenmistir. 2 hiicreli ve 3 hiicreli piller OMA-
3805 motoru ile test edilmis, 2 hiicreli pillerin voltajt
yetersiz bulunmustur. 3 hiicreli bataryalar igin;
o 800 mAh kapasiteli batarya ile 3 dakika 20
saniyelik ugus siiresi elde edilmistir.
e 1300 mAh kapasiteli batarya ile 4 dakika 50
saniyelik ugus siiresi elde edilmistir.
Yarisma ugus parkuru dikkate alindiginda,
800 mAh kapasiteli batarya ile saglanabilen ugus
stiresinin yeterli oldugu goriilmistir. Motor ve
batarya konfigiirasyonu kesinlestirildikten sonra,
elektronik hiz kontrol devresi ve pervane igin farkli
secenekler ile statik itki testleri gergeklestirilerek ana
sistem olusturulmustur.

2.3.4.  Boom uzunlugu optimizasyonu

Boom uzunlugu, kanadin olusturdugu yunuslama
momentinin kuyruk ile dengelenecegini ve kuyruk
yiizeylerinin alan1 ile kuyrugun wucak agirlik
merkezine uzaklig1 arasindaki ters orant1 g6z 6niinde
bulundurularak, tasima kutusunun limitlerinde
tutulmustur. 1 metrelik gévde, 35, 30 ve 35
santimetrelik 3 parca halinde teleskobik olarak
tasarlanmugtir.

2.3.5. Kuyruk yiizeylerinin boyutlandirilmasi
Dikey ve yatay kuyruk yiizeyleri, ugagin kontroliinii
ve kararliligini saglayan elemanlardir. Bu ylizeylerin
verimli bir sekilde boyutlandirilmasi, kararliligin ve
kontroliin de daha kolay bir sekilde elde edilmesini
saglar.

Kuyruk yiizeylerinin profili i¢in, disiik kalinliga
sahip simetrik NACA 0012 profili tercih edilmistir.
Kuyruk yiizeylerinin boyutlandirilmasinda, Esitlik 2
ve 3’de belirtilen kuyruk hacim Kkatsayilar
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kullanilmis ve bu katsayilar literatiire uygun olarak
belirlenmistir. (Raymer, 1992) (Sadraey, 2008)

_ Cwing.Swing
VH - CHT' Lyt (2)
bwing.Swi
Vv = CVT- wing.2wing (3)
Lyt

Kuyruk  yiizeyinin  Tablo 4’deki  gibi
boyutlandirilmasi ile birlikte, tiim boyutlar1 bilinen
ucagin  tim  taslak  c¢izimleri rahatlikla
tamamlanabilir.

Tablo 4: Kuyruk Yiizeyleri
Yiizey Veter Ackhh  Acikhik  Yiizey
(ft.) k (ft.) Orani alam
(ft*)
Stabilator 0,262 0,984 3,750 0,258

Dikey 0,393 0,410 1,04 0,161
Stabilize

Sekil 9: Taslak Cizim

Detayli tasarim asamasiin boyutlandirma islemi
tamamlandiktan Sekil 9°da verilen taslak ¢izim
ortaya koyulmustur. Cizimin ortaya koyulmasindan
sonra detayli tasarim gereksinimleri géz Oniinde
bulundurularak Tablo 5°de gosterilen malzemelerin
degerlendirme ve seg¢imi  gergeklestirilmistir.
Tasarim gereksinimlerine ek olarak, {iretim stirecini
hizlandirmak icin, “Uretim kolaylig1 saglamak”
maddesi, hedefler arasina eklenmistir. Uretim
kolaylig1, yarigma takviminin yaklagmasi sebebiyle
bu stirecte birincil parametre olarak
degerlendirilmistir.

3. URETIM VE YONTEM

Boyutlandirma ve malzeme secimlerinin
gerceklestirildigi detayl tasarim asamasindan sonra,
ucak komponentlerinin iiretimine gegilmistir. Bu
bdliimde, ugak komponentleri ayr1 ayri ele alinacak,
iiretimi ve kullanilan yontem degerlendirilecektir.

Tablo 5: Malzeme Segimleri
Parca Materyal Ozellik Uretim
Yolu

Kanat ABS Giivenilir, 3B
Ribleri Polimer Uretim Bask1
Kolaylig,
Agir
Govde Karbon Modiiler, Hazir
Boru Siiriikleme
Fazla
Baglanti ABS Giivenilir, 3B
Parcalari Polimer Uretim Baski
Kolayligi,
Agir
Kuyruk Kopiik Hafif, CNC
Yiizeyleri Strafor Yekpare, Sicak
Agir Tel

3.1. Kanatlarin Uretimi

IHA sistemlerinin kanatlari da tipki ugaklarimn
kanatlar1 gibi birkag farkli yapi unsurundan olugur.
Atlas miHA igin yapisal unsurlarin baslicalari: kanat
ribleri, kanat sparlari, kanat destekleri ve kanat
kaplamasidir.

Kanat ribleri, kanadin profil seklini veren,
kaplamanin tutunmasini saglayan, sekil ve destek
elemanlaridir. Riblerin herhangi bir yapisal dayanim
saglamasi beklenmez. (Megson, 2013) Atlas miHA
sistemi i¢in ribler, detayli tasarim asamasinda se¢im
metodolojisi  verilen kanat profili S1223’d
uygulayacak sekilde tasarlanmustir.

Geleneksel olarak balsa ve hus gibi kontrplaklar
kullanilarak olusturulan kanat ribleri, S1223
profilinin firar kenari inceliginden dolayr bu
malzemelerle  olusturulamamistir.  Bu  durum
lizerine, kanat ribleri ABS polimer malzemesi ile 3
Boyutlu Baski yontemi kullanilarak imal edilmistir.
(Sekil 10)

Sekil 10: 3B Baski ile Uretilen Kanat Ribleri

Kanadin temel yap1 unsuru olan kanat sparlari i¢in
IHA sistemlerinde yaygin olarak kullanilan, hazir
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olarak alinmig farkli ¢aplarda karbon borulardan
yararlanilmgtir.

Kanat kaplamasinin kanat {izerine daha rahat
yapismasi ve profilin dogru olarak verilebilmesi i¢in
kullanilan kanat destekleri, hafif bir malzeme oldugu
icin balsa kontrplaklarin bilgisayar niimerik
kontrollii lazer kesici ile kesilmesi ile imal edilmistir.
Atlas miHA ’nin kanat kaplamalarinda ise, mikrolite
ad1 verilen ultra hafif kaplama gesidi tercih edilmis,
kaplamanin yapisal agirhga etkisi en aza
indirilmistir.

Titizlikle bir araya getirilen kanat pargalarinin
yapistirma islemlerinde epoksi temelli ve bes dakika
islem siireli yapistiricilarin kullanilmasi ile kanadin
montaj1 gerceklestirilmistir.

Sonucta elde edilen Sekil 11’de gdsterilen kanadin
toplam agirlig1 160 gram olarak 6l¢iilmiistiir.

|
Sekil 11: Kanat Montaj1

3.2. Kuyruk Yiizeylerinin Uretimi

Teleskobik  olarak tasarlanan ana govdeye
baglanabilen kuyruk yiizeyleri, hafif ve yekpare bir
iirin sunan sicak tel ile kopiik kesim metodu ile imal
edilmistir.

Gii¢ kaynag1 vasitasiyla elektrik verilen sicak telin,
onceden tanimlanan profil yolunu izleyerek kopiik
blogun igerisinde dolagmasi sonucu, kuyruk
yiizeyleri elde edilmistir. Servo motor ve tutucu
yekeler yerlerine yerlestirildikten sonra yiizeyler
kaplama kagidi ile kaplanarak Sekil 12°de gdsterilen
haline getirilmistir.

Sekil 12: Kuyruk Parcalari

3.3. Ozel Baglant1 Parcalar

Modiiler kanat ve kuyruk yapilarinin gévde tizerine
baglanmasi i¢in bazi 6zel tasarim baglanti pargalari
tasarlanmig ve {iretilmistir.

Sekil 13’de bilgisayar destekli teknik c¢izimi ve
iretimi gosterilen kanat baglanti pargasi olarak
tasarlanan ve 3B baski yontemiyle ABS Polimer
malzemesi kullanilarak iiretilen komponent ile

e Kanadn 3° pozitif dihedral agis1 biiyiik bir
kesinlik ile uygulanmustir.

e Modiler kanat pargalarinin 6n ve arka
sparlart ile igine girebildigi bir disi yap1
olusturarak kanat biitiinligii saglanmis,
yapisal dayanim elde edilmistir.

e Yarisma ucug gorevlerinde yiik olarak
tasinacak  piring plakalarin  govdeye
sabitlenmesi saglanmustir.

e Kullanllan ABS malzeme ile polimer
malzemelerin sahip oldugu enerji emebilme
Ozelligi kanatlara kazandirilmigtir. Bu
ozellik ile govde lizerine yapilan inisler
sirasinda kanatlar yere ¢arpsa dahi darbe
etkisinin azaltilmasi saglanmustir.

N .
| \j\‘\f “

Sekil 13: Kanat Baglant1 Parcalar1

Kuyruk baglanti parcalari ise, tamami hareketli
kuyruk yiizeylerinin ugak govdesine baglanmasi ve
bu yapilara hareketi veren servo motorlar igin
yataklar olusturulmasi igin tasarlanmustir. Sekil 14°te
kuyruk iizerinde montaji yapilan bu parcalar
bilgisayar destekli teknik tasarimi
gercgeklestirildikten sonra kesinligin ve {retim
hizinin arttirilmasi i¢in 3B baski yontemi ile ABS
filaman kullanilarak tiretilmistir.

Sekil 14: Kuyruk Baglant1 Pargalari

Atlas miHA platformunun motor mesneti Ve
oncesinde tasarlanan test mesneti de 6zel tasarim
baglanti pargalaridir. Bu pargalar da bilgisayar
destekli teknik tasarimi gergeklestirildikten sonra
kesinligin ve iiretim hizinin arttirilmast igin Sekil
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15’te gosterilen motor mesneti gibi, 3B baski
yontemi ile ABS filaman kullanilarak iretilmistir.

Sekil 15: Motor Baglant1 Pargalari

3.4. Yiik Kutusu ve Yiik Plakalari

Yarigsma komitesi tarafindan kesin olarak 5 ing, 1,5
ing, 1,5 in¢ belirlenen yik kutusu boyutlari
kullanilarak, bilgisayar niimerik kontrollii lazer
kesim metoduyla  kesilen balsa  kontrplak
parcalardan bir yiik kutusu olusturulmustur.

On tanimh yiik kutusu igerisine sigabilecek yeterli
agirlik, piring bloklar kullanilarak ekonomik bir
sekilde elde edilmistir. Yik cesitliligi saglamak
adma, 5mm, 4mm, 3mm ve 2mm’lik farkli
kalinliklarda piring plakalar spiral taglama makinesi
yardimiyla istenilen boyutlara getirilmistir. Sekil
16°da  goriilebildigi gibi yiik desteklerinin
takilabilecegi deliklerin de agilmasinin ardindan
kullanima hazir hale gelen yiik bloklari, ucus testleri
ve  yarigma  siiresince  sorunsuz  bigimde
kullanilmustir.
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Sekil 16: Yiik Kutusu ve Yiik Bloklari

3.5. Tasima Cantasi

Yarisma komitesi tarafindan ¢apt 6 ing olarak
limitlenen ve gelistirilen modiilerligi 6n planda tutan
tasarim yaklagimi ile boyunu oldukca kisa tutulan
tasima cantasi, bilgisayar destekli teknik c¢izim
programi araciligiyla tasarlanip ve i¢ yerlesimi
simiile edilmistir. Yeterli i¢c hacmin saglandig: ispat
edildikten sonra, 3 eksenli CNC torna kullanilarak
strafor kopiikten bir  kalip  olusturulmustur.
Olusturulan kalip etrafina regine kullanilarak karbon
fiber elyaf uygulanmugtir. Islem tamamlandiktan
sonra reginenin kiirlenmesi siiresince pargaya vakum
uygulanmistir. Bu islem sonucunda ortaya ¢ikan
tasima cantasi1 aksesuarlar1 yerlestirildiginde Sekil
17°deki goriiniimii almistir.

Sekil 17: Tagima Cantasi

4. TESTLER

Atlas mIHA sistemi iizerinde gergeklestirilen testler,
yapisal testler, itki sistem testleri ve ugus testleri
olarak ti¢ farkli baslik altinda incelenebilir.

Yapilan mekanik testler, kanat ve yiik blogu
destekleri lizerinde gerceklestirilmistir.

Kanatlar u¢ noktalarindan sabitlenerek agirlik
merkezine yiik koyulmus ve bu suretle yiik altindaki
burulma incelenmistir. Sekil 18’de
gerceklestirilmesi gosterilen bu test ile kanadin farkli
yik miktarlarinda davranist goézlemlenebilmistir.
2,267 kilogram yiik miktari, kanatlar i¢in kritik yiik
miktar1 olarak belirlenmistir.
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Sekil 18: Kanat Yiikleme Testleri

Yik blogu destek pargalar1 iizerinde yapilan
inceleme ile baglant1 pargasi olarak kullanilan 4 mm
capli civata ve somun sistemi {izerinde ¢ekme testi
uygulanmistir.  Yapilan test sonucu, ugak yiik
kutusuna koyulacak agirlik ile baglanti pargalarinin
hicbir sekilde zorlanmayacagi anlagilmustir.

Itki sistem testleri, Sekil 19°de incelenebilecegi gibi
bir kaldirag seklinde tasarlanan 6zel test blogu
iizerinde gerceklestirilmistir. Bu siiregte farkli
komponent kombinasyonlari ile gergeklestirilen 82
test sonucu en yiksek itki performansi elde
edilebilmistir. Elden atis metodu ile kalkisin en
biiyiik zorlugu olan enerjilenme sorunu en uygun itki
kuvvetinin yakalanmasiyla en aza indirilmistir.

Sekil 19: Statik Motor Testleri

Ugus testleri, 2016 yilmin ocak ay1 igerisinde
iiretilen 2 prototip Atlas ve Mart ayinda yarisma igin
iiretilen 2 son iiriin Atlas kullanilarak yarigmanin
gerceklestigi 22 Nisan tarihine kadar Tiirkiye ve
ABD’de gerceklestirilmistir.

Tiirkiye’de gergeklestirilen ugus testlerinde, farkli
yiikler altinda ugagin performans: goézlemlenmis

1475 gramhik yik ile basarih  uguslar
gerceklestirilmistir. Yapilan testler ile:
e Pilotun ucagin kontroline asinalig
saglanmustir.

e Elden atis1 gergeklestiren atici, en yiiksek
performansla atis i¢in denemeler yapmistir.

e Dikey kuyruk yiizeyi baglantt pargasi,
titresimin azaltilmasi amaciyla
degistirilerek yeniden tasarlanmistir.

e Dikey kuyruk ylizeyi tlizerindeki akimin

diisik  hizlarda  yasadigi  ayrilmay1
geciktirmek amaciyla 45 derece ok agisi
uygulanmistir.
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e  Yapisal agidan kuvvetli karbon pervaneler
lizerine iniy yapildiginda pervanenin
kirilmayarak motor saftina zarar verdigi
gozlemlendi. Bu sorunun ¢doziilebilmesi
icin daha hafif ve esnek bir pervane
modeline gegis yapilmistir.

e Ucagin kurulum siiresinin azaltilmasi i¢in
baglantilar kolaylastirilmistir.

ABD’de gergeklestirilen ugus testleri ile:

e  Yarigma alanina asinalik saglanmustir.

e Saatlere bagli olarak hava kosullarinin
degisimi incelendi, en uygun ugus saatleri
belirlendi.

e Riizgar
edinildi.

e Yarisma alaninin  yiksek yogunlugu
sayesinde giindiiz saatlerinde, Tiirkiye’de
icra edilen ugus testlerinden daha fazla yiik
taginabilecegi goriilmiistiir.

karakteristigine dair Dbilgiler

5. SONUCLAR

Calisma sonucu, bos agirligit 600 gram olup, 1,4
kilogram faydal yiik tasima kapasitesine sahip, 6zel
tasima c¢antasinda kolayca tagmabilen, yiiksek
modiiler yapist sayesinde ii¢ dakika igerisinde
montaj imkani1 sunan, bir pist gerekmeksizin elden
atilarak ucurulabilen, saha gorevlerine uygun mikro
sinifi bir IHA olan Atlas ortaya ¢ikmustir. (Sekil 20)

Sekil 20: ATLAS ve Tasima Cantasi

Atlas, 22-24 Nisan 2016 tarihlerinde SAE Aero
Design West 2016 yarismasinda iilkemizi temsil
eden tek Tiirk IHA’s1 olmus ve ii¢ farkli kategoride
odiil elde etmistir. Bu kategori ve dereceler:
e En Yiksek Tagima Oram kategorisinde
1.’lik.
e Tasmman En Yiksek Yilk kategorisinde
2.71ik.
e  Genel Klasmanda 3. liiktiir.

Yarigma kurallarinin en dogru bigimde
yorumlanmasi ve bu kurallar tizerine kurulan bir
tasarim metodolojisinin bu tiir tasarla, yap, ucur
temal1 yarigmalarda basar1 saglanmasi i¢in ne denli
onemli oldugu, calismanin ilerleyisi ve sonuglart ile
ortaya konulmustur.
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Tiirkiye’de ve ABD’de gergeklestirilen ugus testleri
sonucu elde edilen verilerin derlenmesi sonucu, 2
giin siiren yarismanin en riizgarli saati tespit
edilebilmis ve wucus agurligi yine bu verilerle
kararlastirilmistir. Bu tespit ve tecriibenin bir eseri
olarak 23 Nisan sabahi saat 7’de yarigmadaki ilk
uguslardan biri Atlas tarafindan gergeklestirilmis ve
taginan 1600 gramlik yiik ile en yiiksek tagima oran
basarisi elde edilmistir. Bu sonug, ugus testlerine ait
verilerin degerlendirilmesi ve etkin bir bigimde
kullanilmasinin 6nemini gostermektedir.

Ugagin ilk prototipinin iretilmesi ile baglayan ve
yarigmaya hazirlik siiresince gerceklestirilen ugus
testlerinde, ugak iizerindeki yiik miktar1 arttirilarak
ilerlenmistir.
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Sekil 21: Ugus Testleri Yiik Miktarlar

Ugak bos agirligmin artmasi, motor giiciiniin
arttirtlmasi igin gerceklestirilen motor degisimi ve
buna uygun kapasiteli bataryanin kullanimi sonucu
meydana gelmistir. Sekil 21°de gdzlemlenebilen bu
stirecte ugak yapisal agirliklar azaltilarak ugak bos
agirhiginin artis1 kontrol altinda tutulmustur. Uretilen
itkinin artmast sonucu ugagin elden atilmasi

kolaylagmig,  hizinin  artmasi  sonucu  da
tagiyabilecegi en yiiksek faydali yiikk miktar
artmistir.

Motor testleri gergeklestirilirken, iiretici firmanin
onerdigi “en iyi” konfiglirasyonun yani sira farkli
konfigiirasyonlar eldeki uygun komponentlerin
kullanimu ile bir araya getirilerek uygulanmistir. Bu
testler sonucu, tiretici firma Onerilerinin en iyi
performansi isaret etmedigi, farkli konfigiirasyon
testleri ile daha iyi seceneklerin olusturulabilecegi
ortaya ¢ikmustir.

Sekil 22°de gosterilen iireticinin 6nerdigi sistem olan
“Sistem 1”in pervane ve elektronik hiz kontrol
devresi komponentlerinin degistirilmesi ile Sistem 2
ve Sistem 3 olusturulmustur. Sistem 2 ve Sistem 3,
iizerinde gerceklestirilen testler sonucu, elde edilen
itki performanslarinin dnerilen sistem olan “Sistem
1”’den daha yiiksek oldugu goriilmiistiir.
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Sekil 22: Motor Testleri

Calismada tasarim ve iiretimi anlatilan 3B baski
yontemi ile iiretilen ABS polimer kanat ribi ve
baglant1 parcalarinin, klasik malzeme ve iretim
yontemlerine olan istiinliigi caligmanin
sonuglarindan biridir.

Akrilonitril biitadien stiren veya kisaltilmis ismi ile
ABS, (kimyasal formiilii (C8H8+ C4H6°C3H3N)x)
kalip yolu ile iiretilen iiriinlerde ¢cok yaygin olarak
kullanilan hafif ve sert bir polimerdir. Komsu
zincirlerden nitril gruplari, kutupsal olarak diger
zincirleri ¢ekip baglayarak, saf polistirenden daha
dayanikli olan, ABS olusturular. Stiren plastige
parlaklik ve iyi yiizey verir. Biitadien, kaucguk
ozelliklerini, diigiik sicaklikta esnek olabilmeyi
saglamaktadir.

ABS polimerler bu 6zellikler ile geleneksel kanat ve
kuyruk iretim malzemeleri olarak kullanilan balsa
ve hus kontrplaklara iistiinliik saglamaktadir. ABS
polimer malzemesinden iiretilen kanat ribleri, balsa
ve hus kanat riblerine kiyasla ¢ok daha fazla darbe
enerjisi emebilmektedir. Govde flizerine inigler
sirasinda olusabilecek kanat carpmalarinda darbe
enerjisini  emen ribler, kirilmayarak kanat
biitiinliigiini ve seklini korumaktadir.

Calisma iilkemizde yayginlagsmakta olan tasarla,
yap, ugur temal1 yarigmalarin organizatorlerine ve bu
yarigmalara katilm  gosterecek ekiplere yol
gostermekte,  uluslararasi  arenada  edinilen
deneyimlerin paylasilmasini saglamaktadir. Ayrica
mikro IHA konusunda calisacak  ekiplere
gerceklestirdikleri arastirmalart bilimsel yaymlara
doniistiirme yolunda 6rnek teskil etmektedir.
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