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Arastirma Makalesi

oz
Makale Tarihgesi: Giintimiizde ¢ok miktarda arastirma yapilan ve para harcanan uzay ve
ggg&?;‘:ﬁ.%%gzzgi% havacilik alanindaki ¢aligmalar, uzay tasimaciligi ve roketler iizerinde
Online Yaymlanma: 05.07.2023 yogunlagmigtir. Fazlaca yiikselige gegen bu sektdriin vazgegilmez yapist

olan roketlerin, sadece giidiim (patlama) amagli degil, ayn1 zamanda
bir¢ok arastirma ve deneysel ¢alismalara da konu oldugu goériillmektedir.
Yiksek giiclii kiigikk roketler kategorisinde degerlendirilen model

Anahtar Kelimeler:
Yiiksek giiclii roket tasarimi

Model roket roketler ise hem ucuzdur, hem de baslamak i¢in yasal bir islem
OpenRocket gerektirmezler. Bu baglamda model roketler lizerine yapilan iyilestirme
Uzay ve havacilik ve gelistirme ¢aligmalari, aslinda temelde roket sistemlerine de katki

saglayabilmektedir. Model roket tasarimu iizerine yapilan bu ¢alismada;
Open Rocket programi iizerinden model roket tasarlanmis, uygun
verilere sahip olan roket CAD ortaminda 3 boyutlu olarak olusturulmus
ve sonlu elemanlar yontemiyle analizi gerceklestirilmistir. ANYS
programiyla roket akis analizlerinin kontroliiniin yapilarak tasarimin
tamamlanmasi saglanmigtir. Bu calisma, hobisel ve deneysel amagla
model roketler iizerinde ¢alisma yapmak isteyen 6zellikle miithendislik
6grencilerinin; belirtilen teorik adimlari, ydontemleri, programlamayi ve
akig analizlerini takip ederek, bir model roket tasarlamalarina yol
gOstermesi amaciyla hazirlanmistir.

High Altitude Model Rocket Design: Flow Analysis and Optimization to Reach 3000 Meters Aim
Research Article ABSTRACT

Avrticle History: Today, studies in the field of space and aviation, where a lot of research
i‘éﬁg;‘;ﬂ{ %3‘33582@ is done and money is spent, have focused on space transportation and
Published online: 05.07.2023 rockets. It is seen that rockets, which are the indispensable structure of

this sector, which has been on the rise, are not only for guidance

(explosion) but also the subject of many research and experimental

Keywords:

High owered rocket design studies. Model rockets, which are considered in the category of high-
Model rocket power small rockets, are both inexpensive and do not require a legal
OpenRocket action to start. In this context, improvement and development studies on

Space and aviation model rockets can actually contribute to rocket systems. In this study on

model rocket design; A model rocket was designed through the Open
Rocket program, the rocket with the appropriate data was created in 3D
in the CAD environment and analyzed with the finite element method.
Rocket flow analyzes were checked with the ANSY'S program, and the
design was completed. This study is aimed especially at engineering
students who want to work on model rockets for hobby and
experimental purposes; It has been prepared to guide them to design a
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model rocket by following the specified theoretical steps, methods,
programming and flow analysis.

To Cite: Simsek F., Babayigit SB. Yiiksek Irtifali Model Roket Tasarimi: 3000 Metre Hedefine Ulasmak igin Akis Analizi
ve Optimizasyonu. Osmaniye Korkut Ata Universitesi Fen Bilimleri Enstitiisii Dergisi 2023; 6(2): 1589-1610.

1.Giris

Hava ve uzay sanayisinin gelisimi ve yiikselisine paralel olarak, son yillarda sirketlerin uzay
maceralar1 da gbz oniine alindiginda, eskisinden daha kolay sekilde uzay arastirmalar1 yapilabildigi
gorlilmektedir. Bu durum ayni zamanda roket sektoriinii de gelistirmekte ve artik yapilan model
roketler ¢ok daha uzun menzilli olabilmektedir. Roketler genellikle harcanabilir sistemler olarak insa
edilirler, ama gilinlimiizde kismen veya tamamen, yeniden kullanilabilir roket sistemleri tasarlamaya
yonelik artan bir egilim vardir (Anonim1). Bu nedenle, ¢alismalar, uzay tasimaciligi ve uzay araglarina
takilan roketlerin tekrar kullanilabilecek sekilde nasil geri kazanilabilecegi iizerinde yogunlagmistir.
Uzay ve havacilik sektoriiniin uzaya ¢ikip geri donebilecek bir sistem tizerine yapilan ¢aligmalarinin
oztinde de aslinda model roketlerden esinlenildigini soyleyebiliriz. Ciinkii model roketler, temelde
ayn1 sistem lizerine tasarlanan araglardir. Model roketler genellikle roket meraklilarinin anlama ve
uygulamaya yonelik egitim amacli ¢aligmalarinda kullanilirlar. Bu nedenle model roketleri 6énemli
kilan sey, model roketlerin aslinda gercek roketlerden ¢ok farkli olmayisi ve model roketi kavrayan
arastirmacilar icin bu bilginin modern uzay teknolojisine ulasmak yolunda 6énemli bir adim olmasidir.
Yiksek giiclii kiigiik roketler kategorisinde degerlendirilen model roketlerin en 6nemli farki ise daha
yiiksek darbe araligina sahip motorlarin kullanilmasidir (Suresh, 2021).

Literatiirde model roket tasarimi iizerine pek c¢ok calisma mevcuttur. Rohini ve arkadaglar1 Open
Rocket yazilimimi kullanarak roket gdvdesinin hem tasarimini ve hem de ugus karakteristiklerini analiz
ettikleri simiilasyon g¢aligmasinda, zamana bagli olarak roketin irtifa, dikey hiz ve dikey ivmesini
hesaplamiglardir (Rohini, 2022). Abdul Hamid ve arkadaslari yaptiklari ¢alismada bir roketin
performansimt ve kararliligimi belirleyen kanatcik ve burun konilerinin en optimize tasarimini
arastirmiglardir. Calismada kullandiklar1 farkli burun konisi kombinasyonlarina ve kanat tasarimina
sahip dokuz model roketin tamami, diizgiin bir sekilde gokyiiziine dogru ugmayr basarmistir. En
kararli modelin eliptik bir burun konisi ve siipiiriilmiis kanatlara sahip olan model roket oldugu
goriilmistiir. En yiiksek performansi ise en yiliksek irtifaya ve gokyiiziindeki en uzun ugus siiresine
ulasan, konik bir burun konisi ve iiggen kanatlara sahip olan roket gostermistir (Abdul Hamid, 2022).
Cetin ve arkadaslarmin OpenRocket programi kullanarak yaptiklari ¢alismada, 3000 metre irtifaya
ulasabilecek, 2.13 metre uzunluga ve 0.156 metre capa sahip bir roket tasarlanmistir. Tasarimin yant
sira iiretimin de ugusa ve parametrelere etkisinin oldugunu belirttikleri ¢alismada, liretim hatalarinin
ve homojenligin kararlilik iizerinde etkileri oldugu dikkate alinarak, iiretim yapilmasi gerektigi
bildirilmistir. Kararlilikta, kanat geometrisinin yani sira agirlik merkezinin konumunun da etkili

oldugu belirtilen ¢aligmada, gévdede bulunan pargalarin ugus esnasinda sabit kalacak sekilde gévdeye
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monte edilmesi gerektigi belirtilmistir. Pargalarin konumlarinin statik marjin degeri 2 ile 2.50 arasinda
kalacak sekilde gévdeye monte edilmesi gerektigi de agiklanmustir (Cetin, 2022). Quin ve arkadas,
model roket calismalarinda roketin hizinin artmasina bagli olarak roketin etrafindaki havanin
davranisinin incelenmesi gereken bir husus oldugunu belirtmigtir. Yapilan ¢alismada, degisen roket
hizinin, roketin etrafindaki havanin farkli sekilde akmasina neden olarak farkl: siirikleme 6zelliklerine
neden oldugu bildirilmektedir. Sonucta, bir roket iizerindeki hiz ve hava siirtlinmesi arasinda negatif
bir iliski oldugunu tespit etmislerdir (Quin, 2022).

Bilgi¢ ve arkadaglar1 1500 metre irtifaya sahip, kati yakitli algak irtifali roket tasarimi yaptiklar
caligmada, roket biinyesinde parabolik tip burun konisi, delta tip kanatgik, daha kiigiik kapasiteli motor
se¢cimi saglayabilmek i¢in, karbon takviyeli kompozit malzemeden goévde ve iki farkli kurtarma
mekanizmasi tasarlamislardir. SolidWorks ortaminda tasarlanan ve iiretimi planlanan model roket;
burun konisi, faydali yiik, faydali yiikiin parasiitii ve roketin birinci parasiitiiniin roketten ayrilmasi
icin CO, tiip ile firlatma mekanizmas1 ve cam elyaf takviyeli kompozit boru gdvdesi gibi birtakim
ozelliklerle donatilmistir. Ozgiin bir aviyonik sistem tasarlanmis ve sisteme ticari ugus bilgisayari
dahil edilmistir. Kurtarma sistemi, roketin birbirinden ayrilan her bir parcasi i¢cin GPS modiili
tasarlanarak olusturulmustur. Calismanin devaminda ise tiim sistemin imal edilmesi ve govdenin
mekanik testlerinin yapilmasi saglanmistir. Ayrica konum, ylikseklik, sicaklik, nem gibi roket
bilgilerinin bilgisayar {izerinde hazirlanacak bir ara yiiz ile takip edilmesi de miimkiin olacak sekilde
caligma ylritiilmistiir. Yapilan statik analizlerin de olumlu neticelenmesi sonucunda, tasarimi
tamamlanan model roketin, roket yarigsmasina katilmasi planlanmistir. S6z konusu model roketin,
icerdigi parametreler agisindan bu alanda hazirlanan ¢aligmalara katki sagladigi goriilmiistiir (Bilgic,
2019).

Mistra ve arkadaglar1 yaptiklart ¢alismada, Fusion 360 yazilimi ve farkli analizler kullanarak iki
asamali bir model roket govdesini ve nozullarii boyutsal olarak tasarlamiglardir. Diinyanin gesitli
yoriingelerinde 100 km ila 2000 km zirveye ulasabilen 6zel roket modeli tasarlanan bu g¢aligmada,
maximum irtifaya ulagmak, bilimsel deneyler gergeklestirmek ve ¢alisma sonucunda geri doniisiim
gercgeklestirebilmek amaglanmustir. Roketin farkli asamalarinin aerodinamik 6zelliklerini analiz etmek
i¢in yapilan ¢alismada, siiriiklenme katsayisinin en biiyiik degeri kabul edilen Mach sayisinin 1 oldugu
durumda, elde edilen teorik ve analitik sonuglar CFD analiziyle dogrulanmistir (Mistra, 2021).

Varma ve arkadaslarinin yaptig1 calismada, mevcut geleneksel burun profillerine gore farkli burun
profillerinin performansi karsilastirilmistir. Calismada, burun profillerinin minimum basing katsayisi
ve kritik Mach sayisina gore kendilerine 6zgii aerodinamik karakteristiklerinin tespit edilmesi
amacglanmigtir. Bu c¢alismada, insaat projelerinde kullanilabilecek diisiik maliyetli ve gelismis
aerodinamik niteliklere sahip, hedef iizerinde etkili prototip profiller gelistirmek amaglanmistir. Roket
tasariminda kullanilabilecek, 6zellikli bazi burun konileri igin veri eksikligi problemi, ANSYS
yazilimi kullanilarak analiz edilmistir. Calismada segilen burun konileri igin 0,8 Mach sayisindaki akig

durumunda, kritik tasarim verileri ve secilen performans ozellikleri incelenmistir. Koni, parabol,
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ogive, von karman ogive tipi burun profillerinin incelendigi calismada, von karman ogive burun
profilinin, problem c¢ozlimiinde daha yiiksek kritik Mach sayisi ve ses alti akiglar i¢in istenen
minimum basing katsayisini sagladigi goriilmistiir (Varma, 2016).

Datye’nin yaptig1 c¢alismada, havacilik ve uzay miihendisligi lisans ogrencilerinin, kolayca temin
edilebilen malzemeler kullanarak probleme dayali 6grenme deneyimi kazanmalarinda yardimei
olacak, bir model roket tasarlamalari ve tasarimlarini test etmeleri amaglanmistir. Roket fizigi ve
akiskan dinamigi bilgilerini kullanarak yaptiklar ¢alismayla 6grencilere basit bir semay1 kullanarak
daha karmagik akislarin simiilasyonunu ¢6ziimleme imkéani sunulmustur. Bu ¢aligmada, bir roketin
ideal ugus performansina ulagmasi igin gerekli aecrodinamik uygulamalar incelenmistir. FASTRAN ve
OpenRocket programi Kullanarak tiirbiilansli kosullar i¢in roket kanatgiklarimin stiriklenme
katsayisinin, % 1,45 hata ile tespit edilebildigi goriilmistiir. Roket kanatgiklarini optimize etmenin,
genel roketin fiziksel ve ugus parametrelerini etkileyebilecegi belirtilen ¢alismada, hem fiberglas hem
de karbon fiber kullanilarak iretilecek daha yeni tasarimlarin ve hem de daha fazla ugus testinin
yapilmasinin planlandigi belirtilmistir (Datye, 2018).

Bir roketin ugusu sirasinda dengelenmesi, roket tasarimcilari i¢in her zaman temel bir sorun oldugu
icin Baloda ve arkadaslari; yamuk, dikdortgen, eliptik, egimli, kirpilmis delta, siipiiriilmiis, delta,
siipiiriilmiis delta ve etrafi saran kanatgiklar dahil ¢esitli kanat tasarimlar {izerinde calismislardir.
Shark-Caved ve sounder tipinde iki kanat modelini ANSYS Fluent kullanarak incelemislerdir. Mach
sayisinin 0.85 oldugu durumdaki simiilasyon sonuglari, kanat yiizeyi etrafindaki basing, sicaklik,
siriiklenme katsayilart ve Mach sayist dagilimlari yonlerinden analiz edilmistir. Kanat igin
gerceklestirilen simiilasyonlarla kanatin sekli ve alaninin kanat {izerindeki etkisini anlamanin, roketin
genel performansimi tahmin etmek icin genel tamimlayict faktér olarak kullanilamayacagini
belirtmislerdir (Baloda, 2020).

Roketler tasarlanirken (hiicum agisinin sifir derece oldugu dikey bir ugusta, roketler ateslendikten
sonra hesaplamalar1 basitlestirmek i¢in kaldirmay1 bir kuvvet olarak gz ardi edersek) tizerlerinde 3
ana kuvvet olusur. Bunlar sirasiyla yer ¢ekimi, motordan gelen itme (itki), aerodinamik siiriikleme
kuvvetidir. Yer¢ekimi, modeli dikey ugusunda yavaslatan kuvvettir. Bu kuvvet itici yakit tiiketimi
nedeniyle zaman icinde azalir. Motordan gelen itme kuvveti, modelin arkasma etki ederek
hizlanmasimi saglar. Aerodinamik siiriikleme kuvveti ise modeli yavaslatmaya da yarayan kuvvettir
(Sarper ve Vahala, 2015). Bir roketin siiriikklenmesi, hiza paralel kuvvet bileseni olarak tanimlanir. Bu
kuvvet, roketin hava yoluyla hareketine kars1 ¢ikan aerodinamik bir kuvvettir (Niskanen, 2009). Bir
roket motoru tasarlanirken motorun sagladigi kuvvetin hem siiriklenmeyi hem de amator roketgilikte
ucus boyunca sabit oldugu kabul edilen yercekimini yenmesi gerekir. Cilinkii havanin etkisiyle yliksek
hizlara ¢ikan roketin siiriiklenme kuvvetlerinin artmasi, siiriklenmeyi artirdigi gibi roketin hizinin
azalmasi da siiriiklenme kuvvetini azaltacaktir (Asilyazici, 2001; Niskanen, 2009).

Yapilan ¢aligmada, ugus igin gerekli temel prensipler belirtilmig, Open Rocket programu iizerinden

tasarlanan ve verileri kontrol edilen roket tasarimi, CAD ortaminda 3 boyutlu olarak ¢izilmis, sonlu
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elemanlar yontemiyle analizi yapilmistir. Burun konisi, kanatgik, gévde yapisal destekleri gibi montaj
temel elemanlarinin tasarimi ve montaji gerceklestirildikten sonra, ANSYS programiyla elde edilen
basing ve statik akis analizleriyle de model roket tasariminin uygunlugu tespit edilmistir. Tasarimda
kullanilan programda (Open Rocket) maksimum irtifa, hiz ve gerekli verilerin ¢ogu matematiksel
olarak desteklenen sonuglar1 igermektedir. Open Rocket programinin kullanimi ve CFD akis analizleri
sonucunda, 3000 metre irtifaya ¢ikabilecek, toplam roket boyu uzunlugu yaklagik 2 metre, motorla

birlikte kiitlesi 30 kg’dan az olan bir model roket tasarimi gergeklestirilmistir.

2. Materyal ve Metot

Ugusu esnasinda bir rokete, kuvvetlerin bir nokta {izerinde etki ettigi diisiiniilmektedir. Bu noktaya
agirlik merkezi (C.G.) denmektedir. Roketin kiitle dagilimi tiniform oldugundan, agirlik merkezi
(C.G.) tam olarak ortadadir (Malyuta ve ark., 2015). Bir roketin ugus sirasinda agirlik merkezine,
roketin hizindan kaynakli olarak etki eden farkli kuvvetlerin hesaplanmasi ¢ok zor olmamakla birlikte,
bazi dogru hesaplamalarin dogru yerde kullanilmasiyla tespit edilebilmeleri miimkiindiir. Bu
hesaplamalardan bazilari; aerodinamik siiriikklenme, motordan gelen itki ve yergekimidir. Motora ait
olan veya hesaplanan itki/zaman grafiginden motordan gelen itki; yer ¢ekimi ivmesi ile roketin
belirtilen andaki kiitle ¢arpimindan yergekimi, roketin belirtilen andaki hizindan ise aerodinamik
stiriiklenme hesaplanabilir. Burada dikkat edilmesi gereken husus, roketin ugusu esnasinda, yakitin
bitmesiyle kiitlesinin azalmasi ve agirlik merkezinin kaymasidir. Aerodinamik siiriiklenme
hesaplanirken bu unutulmamalidir. Roketin hizinin karesiyle orantili olan, aerodinamik siiriiklenme
kuvveti (Fq), havanin yogunlugu (dpa.) asagidaki formiillerden hesaplanir. Roketin sekline goére
degisen siiriiklenme katsayisi C4 ise asagidaki formiilden ya da siiriiklenme katsayisi-roket hizi

grafiginden faydalanilarak elde edilebilir (Asilyazici, 2001; Wickman, 2003).

Fd: (015)(dhava)-(Cd)-(Aijn)-(Vrzoket) (1)
_ D

Cd - %onzAref (2)

Ahava=(1,2){EXPI(-7,4).(107°).(R"**)]} ©)

Roketlerde kararlilik, ugus diizenini etkileyen faktorlerden biri olup CP ve CG’nin durumuna baglidir.
Sayet agirlik merkezi CG, basing merkezinin Oniindeyse roket kararhidir. Agirlik merkezi basing
merkezinden ne kadar uzaklagirsa, roket o kadar kararli olacaktir (Azevedo, 2013; Nanditta ve ark.,
2021; Suresh, 2021). Yeni bir roket tasarlarken, bu ¢ok énemlidir. Kiigiik bir riizgar veya karigiklik
roketin mevcut yoneliminden hafif bir egime sebebiyet verebilir. Bu gerceklestiginde, roket merkez
hatt1, artik roketin hizina paralel degildir. Bu duruma a hiicum agisinda u¢gma denir. Roket sabit bir
hiicum agisiyla ugtugunda, kanatgiklari, roketin ugusunu diizeltmek igin bir moment iiretir. Roketin
her bir bileseni, Sekil 1’de gosterildigi gibi bilesenin CP'sinden kaynaklanan ayri bir normal kuvvet

bileseni iiretiyor olarak goriilebilir. Roketin ugusunun diizeltildigi anlik girisimler; yalnizca CP,
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CG'nin arkasinda bulunuyorsa (Sekil 1) sozkonusu olabilir. Bu kosul saglaniyorsa roket kararli
demektir. Bir roketin kararlilik marjini, CP ile CG arasindaki mesafe olarak tamimlanir. Agirlik
merkezi (CG) ile basing merkezinin (CP) farkinin roketin dis ¢apima (D) boliinmesi ile ortaya ¢ikan
degere statik marjin (stabilite, kararlilik) adi verilir. Burada kalibre roketin gdvde ¢apidir. Ancak, bir
roketin CP'si tipik olarak hiicum agis1 arttik¢a, yukart dogru hareket eder (Newlands ve ark., 2016;
Solomon ve Abreham, 2020; Nanditta ve ark., 2021). Firlatma sirasinda agirlik merkezi (CG) yanma
stiresine baglidir. Agirlik merkezi (CG) roketin arka ucuna yerlestirilen oksitleyici ve yakita bagh
olarak, roketin yukarisina dogru hareket edecektir (Fischbach ve ark., 2005; Nanditta ve ark., 2021).

Roket eksenine
dik olarak hareket
eden toplam
havanm basme
kuvveti \ —Cm
Hareket Yonu

Sekil 1. Kararli bir roketin CP ve CG noktalarinin konumu

Model roketlerde en saglikli ugus i¢in gerekli sart olan kararliigin (stabilite), statik olarak belli
araliklarda olmas1 gerekir. Statik olarak buldugumuz kararliliga statik marjin (SM), ucus esnasindaki

kararliliga da dinamik marjin (DM) denir (Mandell ve ark., 1973; Candidato ve ark., 2013; Heywood
ve ark., 2016). Roket ateslendigi andan itibaren istenilen dogrultuda ilerlemesi istenir. Fakat bazi
istenmeyen durumlardan veya yanlis hesaplamalardan dolay1 roket istenilen dogrultu boyunca stabil
ucmaz. Statik marjinin en dnemli detayi, rampaya takilan roketin ugusa gegerken ve ugus aninda nasil
tepki verecegini bize gostermesidir. Statik marjin degerinin hangi araliklarda olmasi gerektigi ve
bunun nedeni arastirildiginda, 3 farkli araligi ve sonuglar1 gériilmiistiir. Statik marjinin 1’den kiigiik
oldugu durumda (SM <1); roket rampada ateslendikten sonra hareket eder ve rampanin rayindan
ciktiktan sonra kendi ekseni etrafinda donmeye baslar (spin atar). Bu durum roketlerde istenmeyen bir
durumdur. Statik marjinin 1 ile 2,2 arasinda olmasi durumunda (1 < SM < 2,2); roket ne ¢ok kararli,
ne de kararsiz bir tutum sergiler. Teoride statik marjinin {ist degeri 2 olarak kabul edilse de (Heywood
ve ark., 2016), uygulamada kararlilik sartlarinda bu deger 1,90 civarlarim gegmemekle birlikte, hiz
oranina gore artabilmekte ve 2,2’ye kadar deger alabilmektedir. Rampa raylarindan ayrildiktan sonra
ortalama bir sekilde dogru hesaplamalar yapilmus ise istenilen yoriingede ilerler. Roket eger bir riizgar
etkisiyle karsilagip, dogrultusundan uzaklagirsa tekrar ayn1 dogrultuya donebilir. Model roketlerde
statik marjin degeri bu araliklarda olacak sekilde tasarimi gergeklestirilir. Statik marjinin 2,2 den
biiyiik olmas1 durumunda (2,2 < SM); roketin kararlilig1 fazla olur, yani roket ¢ok kararli bir durum
sergiler. Rampada ateslendikten sonra rampa rayindan ¢ikan roket ¢ok kararli ise, hava sartlarindan
etkilenebilir, yani riizgar etkisi bile roketin istenilen dogrultuda ilerlemesine engel olabilir. Bu ise

roketlerde istenmeyen bir durumdur (Anonim 2).
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2.1. Open Rocket programi

Model roketcilikte kullanilmak tizere birgok program gelistirilmistir. Ama tercih edilen en yaygin
program, ampirik aerodinamigi kullanarak ve roketin gesitli geometrik 6zelliklerini girerek model
roket tasarlamak ve tiim ugusu simiile etmek i¢in, kolay bir kullanici ara yiizii igeren, agik kaynakl

yazilim paketi olan (Brown ve ark., 2018) ve Sekil 2’de arayiizii gériilen Open Rocket programudir.

Sekil 2. Open Rocket arayiizii

Tasarim sistematik olarak yiiriitiilmesi gereken bir siirectir. Tasarimlar, genellikle bir ihtiyag
dogrultusunda istenilen Ozelliklere uygun olacak sekilde betimlenmelidir. Roket tasarlanirken de
ihtiyag odakli tasarimlar yapilmalidir. Ancak roketlerdeki malzemeler diger iirlinler gibi
diisiiniilmemelidir. Roket malzemeleri yiiksek kaliteli ve enerjik malzemeler oldugundan, deneme
yanilma yoluyla tasarim yiiksek maliyetler ile sonuglanacagi i¢in belirli bir tasarim sistemi kurulmali
ve bu dogrultu da ilerlenmelidir. Bu nedenler dikkate alindig1 zaman, tasarim sirasindaki hatalarin ilk
asamada elenmesi, ancak tasarim baslangicinda eldeki bilgileri dogru kullanmak ve tasarima yarayan
her bilgiyi degerlendirmekle miimkiin olur. Bu bilgiler tasarim ihtiyaglari, geometrik simrlar,
akiskanlar mekanigi vb. gibi pek ¢ok konuyu kapsar.

Tasarim siirecinde alt sistem tasarimlarini diizenli bir sekilde yapmak gerekir. Ciinkii tasarlanan bir alt
sistem, digerinin hareket kapasitesini azaltabilir veya engelleyebilir. Bu sebeple tasarim, siirekli sabit
kalamayacag1 i¢in elde olan verilere gore glincellenmeli ve gelistirilmelidir. Tasarim uzun bir siireg
oldugundan gelismelere de agiktir. Daha iyi bir sistem bulundugunda, tasarim giincellenmeli ve
gelistirilmelidir. Roketlerdeki deneme yanilma yolu, bilgisayar lizerindeki paket programlardan
yararlamlarak yapilabilir. Ornegin bir roket parcasi sekli secilirken, parcalarin analizlerine gore
degerlendirme yapilmalidir. Veya analizleri yapilmissa bu pargalar kiyaslanmali ve ona gore sekil
tayin edilmelidir. Siirec ilerledik¢e bazi parametrelerin sistemler iizerinde dikkate alinmadig1 ortaya
¢ikabilir. Bdyle zamanlarda parametreler asla askiya almmamali, gerektigi zaman degisiklikler
yapilmalidir. Fakat her parametre i¢in sekil lizerinde tasarim degisiklige ihtiya¢ duyulmaz. Ciinki

tasarim aslinda yalin diisiinebilmeyi gerektirir.
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Tasarim yaparken en 6nemli faktorlerden birisi, tasarimin olumsuzluklarini diigiinmektir. Nasil sorun
¢ikaracaginm diisiinerek hareket etmek, tasarimin milkemmel ¢izgisine bir adim daha yaklagmasini

saglar. Tasarimin agsamalari 6n tasarim ve detayli tasarim olarak iki grupta incelenebilir (Anonim 2).

2.2. On tasarim:

Bu asamada tasarim temel hatlarla belirlenir. Tasarimdaki kritik esaslar kararlastirilir ve literatiir
taramas1 yapilir. Benzer sistemler ve benzer sistemlerin verimliligi goz oniine alinir. Ik olarak siirecin
iyl yonetilebilmesi i¢in tasarima ayrilacak olan siire belirlenmelidir. Sonrasinda ise geometrik sinirlar
tayin edilmeli ve eldeki imkanlar belirlenmelidir. Kesin olarak kullanilacak pargalar var ise, bu
parcalara gore tasarim yapilarak baglanabilir (6rnegin roket motoru). Bu sekilde tasarimin baslangig
noktast belirlenmis olur. Benzer sistem arastirmasi bu asama i¢in 6nemlidir. Benzer gorevler igin
tasarlanmis ve {iretilmis olan roketler ve bu roketlerin temel bilesenleri iyi irdelenirse, siireg daha iyi
yonetilebilir. Boylelikle daha az deneme yapilmis olur ve zamandan kazang saglanir. Benzer
tasarimlarin arastirilmasi tasarimcinin nasil bir tasarim ortaya koyacagini belirlemesi igin iyi bir hedef
olusturur. Fakat literatiirdeki calismalarin tekrarlanmasi, yeni sistemlerin tasarlanmasi ve gelistirilmesi
stirecini olumsuz yonde etkiler. Bu nedenle sistemleri kopyalamak degil, amaca uygun olarak
gelistirmek ya da yeni tasarimlar ortaya koymak gerekir. Temel amaci taginan faydali yiikiin, istenilen
konuma gonderilmesi olan roketlerde, s6z konusu yiikiin roketten ayrilacak olan ilk eleman olmasi s6z
konusudur. Bu nedenle roketin 6n tasariminda ayrilma sisteminin koyulacagi alan, roketin ayrilacagi

kisimlar ve faydal yiik i¢in gereken alan iizerine tasarim yapilir.

2.3. Detayh tasarim:

Bu asamada 6n tasarimda belirlenen tasarimlar arasinda kiyaslama yapilir ve en uygun olan tasarim
secilir. Secilen tasarim detaylandirilir. Bu kisimda akis analizleri alinir ve roket tizerindeki akis etkileri
gbzlemlenir. Yapisal analizler alinarak malzemelerin dayanikliligi hesaplanir. Toleranslar belirlenerek
maliyet ¢ikartilir. Ayni zamanda iiretim yontemleri de belirlenmis olur. Bu siirec, aslinda malzemenin
tam olarak kesin hatlariyla belirlendigi siirectir. Ayrica bu asama, iiretilen bazi pargalarin malzemeye

montajlama denemelerinin yapildig1 asamadir.

2.3.1 Burun konisi serisi secimi:

Burun konisi, havayla ilk karsilasacak olan parca olmasi nedeniyle, sekli sayesinde roketin 6n ucuna
daha aerodinamik bir 6n kisim saglayarak, roketin karsilagacag siiriiklenmeyi azaltacaktir (Foster ve
ark., 2020). Bu yiizden burun konisi, roketin hiz profili esas alinarak tasarlanmalidir. Hava akisini
diizgiin basing oramiyla bolebilmek icin geometri, ¢ok Onemli bir kistastir. Burun konisinin
exponansiyel kisminin kiiresel oldugu ve govde ile aynit merkez iizerinde oldugu diistiniiliirse, roket
capindaki degisimlerin hem burun konisi hem de ugus sirasindaki dinamik kuvvetlerin etkisini dogru

kullanabilmek i¢in uygun tasarlanmasi gerektigi gozlemlenir. Roketin ugtugu hiz alani subsonik
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oldugundan, burun konisi serisi se¢imi Tablo 1’deki veriler ele alinarak parabolik seri olarak

secilmistir.

Tablo 1. Burun konisi serileri ve Mach hizi (Transonik ve siipersonik ses bolgelerindeki degisik burun konisi
sekillerine ait stiriiklenme 6zelliklerinin karsilastirilmasi. Siralama degeri: (1) tist, (2) iyi, (3) orta, (4) alt
(Anonim 3)

ojiv >
konik €33
Hack |—13—+H3>
Von Karman —€13 23—+ 23—+
Parabolik |13+3H
3/4 Parabolik |-G 234 €13 23—
1/2 Parabolik l—@ @
x"3/4 Kuvveth 3 B o £23
x~1/2 Kuvvet
os o s TS e TE %)
Mach Hizi

2.3.2. Roket kanatcik sekil tasarimi

Model roket iizerinde kullanilan kanatgiklar, roketin havadaki aerodinamik etkenlerden dolay:
dogrultusunun degismesini engelleyen ve roket iizerine gelen moment etkilerini azaltmaya yarayan en
onemli elemanlardandir. Roket eger istenilen dogrultudan ¢ikarsa bu kanatciklar sayesinde
dogrultusunu korumalidir. Roket kanatgiklari roket iizerine gelen hava akisindan dogan kuvvetleri, bir
anlamda béler ve boylelikle roket iizerinde olusacak moment etkilerini azaltmis olur. Ornegin bir
roket, kanat¢iksiz olarak tasarlanacak olursa, roket firlatma rampasindan sonra takla atmasi beklenen
bir durumdur. Buradaki asil etken, kararlilik ilkesinde bahsedilen, basing ve agirlik merkezlerinin
konumudur. Yani kanat¢iklar, basing merkezinin agirlik merkezinin arkasinda olmasini ve basing

noktasini dengeleyebilmek i¢in kullanilan ana bilesenlerdendir. Sekil 3’de model roketlerde kullanilan

4 4

kanatgik sekilleri goriilmektedir.

L P 4

Dikdartgen Bigimli Ok Bigimli Konik Ok Bigimli Delta
Kesik Uglu Delta ikizkenar Yamuk Bigimli Ok Bigimli Delta Tarak Bigimli

Sekil 3. Kanatcik sekilleri (Anonim 4)

Roket, havada seyir halinde iken siiriikleme kuvvetine maruz kalacaktir. Bu nedenle sec¢ilen kanatgik
sekilleri olduk¢ca Onem arz etmektedir. Roketin ugus hizi, boyutu gibi &zellikler goz Oniinde
bulundurarak kanatgik secilmelidir. Sekil 4’de goriildiigii gibi roketlerde minimum kanatgik sayisi
iictlir, ancak bazi modellerde dort kanatgikta kullanilmaktadir. Bes veya alti kanatgikta kullanilabilir,
ancak dortten fazla kanatgik sayist hava siiriiklenmesini artirdigi igin performanst diigiiriir ve bu

ylizden pek tercih edilmez.
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Ug Kanatciki Dort Kanatgikh

Sekil 4. Ug kanatgikli ve dért kanatcikli gdsterim (Anonim 4)
Roket gorev sirasinda ucusu bozacak bircok etkenle karsilasmaktadir. Boylesi durumda ugmasi
gereken hiicum agisina donmesi, kendini tekrar toplayabilmesi gerekmektedir. Aksi halde ugus
kararsizlasir ve istenmeyen rotaya sapar. Bu nedenle roketin kararliligini saglamak i¢in kanatgik
kullanilmas1 gerekir. Kanatcik ugus sirasinda aerodinamik kuvvetler olusturur. Tasarima uygun
tiretilip konumlandirilmig bir kanat¢ik, ucus diizeni bozulan bir roketin tekrar kararli hale gelmesine
katki saglayacaktir.
Roket tasariminda karar verdigimiz kanat bi¢imi kesik u¢lu deltadir. Kanat profili ise yuvarlatilmig
profildir. Siiriiklenme kuvveti ve roket iizerindeki moment etkilerinin en dengeli oldugu kanat sayisi
dort oldugundan, roket tizerindeki kanatgik sayisi dort olarak belirlenmistir. Roket gorev sirasinda
ucusu bozacak bircok etkenle karsilagsmaktadir. Boyle bir durumda ugmasi gereken hiicum agisina
donmesi ve kendini tekrar toplayabilmesi gerekmektedir. Aksi halde ucus kararsizlasarak istenmeyen
bir rotaya sapacaktir. Bu baglamda, roketin kararliligini saglamak i¢in kanatgik kullanilmaktadir.
Kanatgik, roket gdvdesinin arka kismina acilan kanallardan goévdeye siki gegme olarak
yerlestirilecektir. Kanat¢ik govdeye entegre edildikten sonra, her iki kanat¢ik arasina agilan vida
deliklerine M4 vida takilacaktir.
Kanatgiklar1 govdeye montajlamak icin yapilan tasarimin asil pargalari 4 adet kanat ve kanatlarin Sekil
6’daki gibi gegecek olduklar1 3 adet pargadir. Ortadaki radyuslanmis kare profilin digerlerinden farki
et kalinligimin 10 mm olmasi ve motor blogunu tutacak sekilde ortasinin dairesel olmasidir. Kanatlar
govdeye sabitlendikten sonra, iceride kalan uzunluklar da hesaba katildiginda kanadin yiiksekligi
92.98 mm, uzunlugu 250 mm ve et kalinlig1 3 mm olacak sekilde tasarlanmistir. Kanatta kullanilacak
olan malzeme Al 5754, kare profillerin malzemesi ise Al 6061 olarak se¢ilmistir. Aliiminyum 5754
serisi; korozyona olduk¢a dayanikli, iyi derecede kaynak kabiliyeti olan, endiistriyel atmosfer
dayanimu yiiksek 6zelliklere sahip olmasi ve stok kolayligi nedeniyle tercih edilmistir. Son olarak,
kanatg¢igin birlesme islemi ve montajlanma asamasina gegilmistir.
Sekil 5’deki gorseli olusturabilmek amaciyla, Al 6061 serili aliminyum plaka, torna tezgahinda
islendikten sonra sekildeki radyuslanmis kare profil olusturulmustur. Sekil 5°deki gorselde belirtilen
parca, kanatlarin arka ve on platformu olup kanatlarin ilk takilacagi kisimdir. Sekil 5’deki parganin
kanal boyutu diger pargamiza goére 10 mm daha kisa, et kalinligi ise 10 mm daha ince olarak
tasarlanmistir. Bu sekilde bu parganin hem kanatgiklar, hem de motor blogunu tutmasi ayrica
agirliktan kazang saglanmasi amaglanmustir.
Sekil 6°da goriilen kanatgiklarin alt kismina kanallarin igine gececek ve montajlanacak sekilde,

kanatlarin yukar1 ve geri yonlii hareketini engellemek i¢in, M4 civata delikleri agilmistir. Bylece
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kanatciklarin x, y ve z yoniindeki hareketleri engellenerek tamamen emniyetli hale getirilmistir.
Montaj asamasi 4 adimda tanimlanacak olursa;

l.adimda; kanatgiklar, Oniinde ve arkasinda bulunan kanal vasitasiyla Sekil 5’de gosterilen
radyuslanmig kare profile yerlestirilmis ve M4 civata—somun baglantisi ile baglanmugtir.

2. adimda; Sekil 6’daki ortada bulunan parca, kanat ve radyuslanmis profillerin arasina koyularak M4
civata-somun ile baglanmasi saglanmistir. Bu iglemin sonunda Sekil 6’daki parga olusturulmustur.

3. adimda ise Sekil 7°deki govdede daha 6nce agilmis olan kanatcik genigligindeki kanallar vasitasiyla
parca yerlestirilmis ve vida delikleriyle hizalanmistir.

4. adimda; daha 6nceden acilmis olan kilavuz yerlerinden M4 civatalar ile parca tamamiyla gévdeye

sabitlenmistir.

Sekil 5. Radyuslanmig kare profil montaji ~ Sekil 6.Kanatciklarin birlesimi  Sekil 7.Roket govdesine kanat

montaji

Bu tip bir montajin avantajlari; pratik olmasi, dayanikli olmasi ayrica kaynak gibi birlestirme
materyallerinin kanatgik yapisini bozma ihtimalinin olmamasidir. Ayrica en dnemli avantaji ise govde

iizerinde daha az civata gerektirmesi nedeniyle, roketin akigini daha verimli hale getirmesidir.

2.3.3 Roket yapisal desteklerinin tasarimi
Roket iginde kullanilan yapisal destekler, roketin rijit olmasimi ve motorun baglanabilmesini
saglamanin yaninda, roket iizerinde olusacak olan burulma etkilerini azaltir. Her bir par¢anin ayr1 ayri

gorevleri vardir. Sekil 8’de 15 mm kalinhiginda gosterilen kisim ve Sekil 9°de gosterilen parga
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tanimlanir.

bulkhead olarak
M6 Bombe Ray Butonu
Basgh Civata Kanat Montaj Elemani
_ Motor blogu: 900 mm 4 4 —

|
= [l il | 1
15mm | 3/8 10 mm
cn.v.at.a M4 Bombe
4 girisi Motor Bagh Civata

Motor Kolu

Kelepge

Kanat Ve Motor Blogu Montaj Elemam

Sekil 8. SolidWorks’de tasarlanan yapisal desteklerin montaji

Sekil 9’da goriilen Bulkhead pargasi, roketin motorunun itkisini roket govdesine aktaran ara

elemandir, ayn1 zamanda roketin rijitligini ve roket motorunun sabitlenmesini saglar. Sekil 10’daki

merkezleme yiiziigli; motor blogu denilen parcanin dengelenmesine ve govdenin rijit kalmasina

yardimci olan ara elemandir. Motor blogu, motorun rokete eksenel olarak takilmasi i¢in tasarlanan

pargadir. Motor kolu ise motorun rokete montajlanmasi icin tasarlanan parcadir. En onemli etkisi,

roket motorunun itki kuvvetini rokete iletmesidir. Bu sebeple rijit olmas: gereken pargalardan birisidir.

Motor Blogu

Motor Merkezleme YuzUgl

Sekil 9.Bulkhead Sekil 10. Montajlanmis destek pargalari

2.3.4. Motor montaj stratejisi

Motorun teknik resmi incelenerek gergek boyutlardaki CAD ¢izim yapilmistir. Bu sayede motor

montaj stratejisi olusturulmustur. Kullanilacak olan motor montaj stratejisinin sayesinde motorun rijit

bir sekilde sabitlendigi sayisal yontemler yardimi ile goriilmiistiir. Motor montajinda kullanilan

merkezleme yiiziikleri motor blogunu, ortada tutma ve sabitleme gorevi gérmektedir. Motor kolu

motoru sabitleyip, itki kuvvetini rokete iletirken, motor blogu, motoru iginde bulundurarak

sabitlemeye yardimci olmaktadir. Kelep¢e motor blogunu sikarak motorun ¢ikmasini engellemek icin

kullanilmaktadir. Motor montajinin son hali Sekil 11°de verilmistir.

1600



Sekil 11.SolidWorks motor montajt

2.4. Open Rocket programinda roket tasarimi

Open Rocket programi roket tasarlamak ve verileri dogru sekilde yorumlayabilmek i¢in yapilmig olan
bir programdir. Bu programda roketin stabilitesi, agirlik merkezi, basing merkezi, ugus verileri gibi
bir¢ok deger matematiksel hesaplarla yapilarak, kullaniciya sunulur. Bu programda ugus verileri grafik
halinde alinabilir ve yorumlanmasi kolayca gerceklestirilir. Sekil 12°de Open Rocket’te tasarlanan

roket cizimi goriilmektedir.

Rocket Subdty 171 ¢
Length 205 cm, max. diameter 14 cm @ C0NBen
Mass with motors 27894 g ® P 1Tem

Apogee NI
Max, velocky: 268m/s (Mach 0.80)
Max, acceleration: 86.9 mvs®

Sekil 12. Open Rocket’te tasarlanan roket
Bu verilere gore roketin ugusunda bir problem gozlemlenmemektedir. Ciinkii yiikseklik 3000 metre
olarak belirlenmistir ve verilere gore 3000 metrenin Ustinde bir yiikseklige ¢ikabilecegi
dogrulanmaktadir. Ayrica hiz alanimiz belirlendigi gibi subsonic alan icerisinde kaldigindan, bu
sayede akis etkileri daha kolay gbzlemlenebilmektedir. Statik marjin degerimiz de istedigimiz aralikta,
yani istenilen yoriingede ucacagimizi ifade etmektedir. Fakat akis etkilerini gozlemlemek gerekir ve

onun i¢in de sonlu elemanlar yontemi ile analiz yapilmalidir.

2.5. SolidWorks tasarimi

Open Rocket programinda tasarimi biten ve verilerinde bir sikint1 gdzlemlenmeyen roket 3 boyutlu
CAD programlarina aktarilir boylelikle biitiinlesme icin gerekli ara eleman unsurlar1 ve bunun yaninda
baglant1 noktalarmin olgiileri gozlemlenir. Ayrica kiitleler ve agirlik merkezi kiyaslamasi yapilir.
Bunlarin yaninda CAD programina aktarmanin temel amaci ise sonlu elemanlar yontemiyle roketin
biitiiniinii ve alt ara elemanlar1 analiz ederek olasi sorunlar1 gézlemlemektir. Roket iizerine gelen
kuvvetleri yorumlayabilmek ve roketin giivenilirligini denetleyebilmek i¢in bu asama ¢ok onemlidir.
Tasarimda kararlastirilan unsurlar diizenli bir sekilde 3 boyuta gegirilmelidir. 3 boyuta gegirme iglemi

icin SolidWorks programi kullanilacaktir.
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Parabolik seri olarak belirlenen burun konisi yapisini SolidWorks’e aktarmak i¢in parabolik serinin
formiilii ile exponansiyel kisminin egrisi program iizerinden hesaplattirilarak, 3 boyuta aktarilmistir.
Burun konisi, kanatgiklar, govde yapisal destekleri Sekil 13,14’de verilmistir. Secilen kanatcik sekli ve
kanatcik profiline gbre kanatgiklar ve kanatgiklarin ara elemanlariyla montajlanmis hali, 3 boyutlu

olarak SolidWorks’e aktarilarak Sekil 15’de verilmistir.

Sekil 13. Burun konisi Sekil 14. Radyuslanmus kare profil

fE—

Sekil 15. Govde yapisal destekleri
(Motor blogu, Merkezleme Yyiiziigii motor kolu ve Bulkhead montaji)

Govde i¢i yapisal destekleri olan merkezleme yiiziigii, motor blogu, bulkhead ve motor kolu 3 boyutlu

olarak SolidWorks programina aktarilarak, Sekil 16 olusturulmustur.

=g

Sekil 16. SolidWorks’te montajlanmis roket

3. Bulgular ve Tartisma

Bu c¢alismadaki roket tasarimi Open Rocket programu lizerinden yapilmis ve verileri kontrol edilmistir.
Daha sonrasinda uygun verilere sahip olan roket, CAD ortaminda 3 boyutlu olarak tasarlanmis ve
sonlu elemanlar yontemiyle analizi yapilmistir. Universite dgrencileriyle matematiksel ve pratik
roketciligi tesvik etmek, bazi miihendislik ilke ve uygulamalarini 6gretmek amaciyla yapilan tek
kademeli roket yapimimin ele alindigi bir ¢alismada, model roket tecriibesi olan Ogrencilerin bile
deneyimi ilging, eglenceli, egitici ve hatta ilham verici olarak degerlendirdikleri ve ileride
karsilasacaklar1 birgok miihendislik kavramina pratik bir tecrilbe kazandiklarini belirttikleri
bildirilmistir (Sarper ve Vahala, 2015). Yapilan bir ¢alismada ise, 1000 m'lik bir zirveye veya daha
yiiksege ulagsmasi hedeflenen, toplam uzunlugu 1 m'den az ve agirligi 600 gramdan daha hafif olarak
tasarlanan, 50 gramlik yiik tagiyabilen Open Rocket programiyla yiiksek gii¢lii bir model roket
tasarlanmigtir. Yapilan bu ¢alismada da, ¢ikilan maximum yiikseklik 1636 m, roketin kiitlesi 484g ve
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roket uzunlugu 73cm, maksimum hizlanmasi 502 m/s®, dikey hiz 432 m/s olarak elde edilmistir. Sonug
olarak yiiksek giiclii model roketi i¢in elde edilen maximum hizlanma ve dikey hiz degerleri tipki bu
caligmada oldugu gibi, Open Roket programiyla dogrulanmistir. Gergek zamanli bir roket sistemi
tasariminin, tipki bu g¢aligmada da belirtilen adim ve kavramlari izlenerek gerceklestirilebilecegi
belirtilmistir (Nanditta ve ark., 2021). Bu c¢alismanin incelenmesiyle elde edilecek kazanimla

amaglanan egitime katkida, tam olarak bu sekilde 6zetlenebilir.

3.1. Rokette akis analizi

Analiz roket igin, liretime gegmeden Onceki son ve en 6nemli siirectir. Dogru sekilde alinan analizler,
roketin giivenilirligini ve mitkemmele yaklasma ¢izgisini arttirir. Verileri dogru girebilmek ve dogru
etkileri gozlemlemek amaci ile Open Roket programi iizerinden alinan veriler ile degerlendirme

yapmak en mantikli olan degerlendirme seklidir.

3.2. ANSYS burun konisi basing¢ analizleri

Burun konisinin malzeme sec¢imi yapilirken karbon fiber ve aliiminyum arasinda karsilastirma
yapilarak, tasarima uygun olan avantajlar1 yoniiyle de aliminyum 7075 (T6) seri secilmistir.
Aliiminyum 7075 mukavemet ve iiretim kolayligi, ¢cok verimli bir malzeme olmasi ve birden fazla
iiretim metodu kullanilarak iiretilebilmesi agisindan tercih edilmistir. Sekil 17°de parabolik burun
konisi basing analizleri, Sekil 18’de ise kuvvet burun konisi basing analiz veri sonuglari

goriilmektedir.

Pressure
Contour 1

4.778e+003

-1.082e+004
-1.255e+004
-1.429e+004

Sekil 17. Parabolik burun konisi analizleri
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Kullanilmasi planlanan burun konisi serisini belirlerken bir¢ok burun konisi modeli arasinda
degerlendirme yapilmis ve ugulan hiz alani aralifina uygun 2 burun konisi serisi arasinda kiyaslama
yapilmustir. Bu seriler parabolik ve kuvvet serileridir. Parabolik ve X"? Kuvvet serisi arasinda roketin
hiziyla beraber olusan hava basincina gore, ANSYS programindan yapilmis olan basing analizleri
alinmistir. Sekillerden de goriildiigli gibi parabolik seri segmenin en énemli nedeni, siiriikklenmeyi en
aza indirmek ve boylelikle roket dinamigini iyilestirmektir. Kuvvet serisinin tercih edilmeme sebebi
ise; soz konusu serinin siiriiklenmesinin, daha yiiksek olmasi ve basinci iyi dagitamamasi oldugu
gOrilmiistir.
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Sekil 18. X*2 Kuvvet burun konisi analizleri

Candidato ve arkadaslarinin yaptig1 calismada ise, burun konisi i¢in secilen sekil ogivaldir, ¢iinkii
iretimi kolay ve beklenen ses alti hizda diislik siirtinme saglamasi (Candidato ve ark., 2013)

nedenleriyle tercih edilmistir.

3.3. ANSYS roket kanatg¢iklarin basing ve statik analizleri

Analizin ilk asamasinda kanat¢ik malzemesi kiyaslamasi yapilmistir. Bu kiyaslama aliiminyum ile
ABS arasinda gerceklestirilmistir. Kanatcik malzemesine yapilan basing analizi sonucunda,
aliminyumun ABS’ye oranla daha rijit oldugu ve ugus dinamigine pozitif yonde katki saglayacag
goriilmiistlir. Ayrica alliminyumun yiizey kalitesi daha iyi oldugundan, akisin daha diizgiin olacag1 ve
ucus aerodinamigine katkida bulunulacagi 6n goériilmiistiir. Bu sebeplerden dolay1 yiiksek maliyetine
ragmen aliiminyum malzemesi tercih edilmistir. Analiz alinirken akig analizindeki kanat iizerine gelen
kuvvetler gozlemlenerek kuvvet etkileri diger analize yansitilmistir. Bu analizler sonucunda
aliminyumun bu degerleri karsiladigi goriilmistiir. Fakat malzeme se¢imi sadece bu degerlere gore
yapilmamistir. Ayrica roketin yere c¢arpma hizi goz Oniine alindiginda, maksimum 9 m/s hizla
carptigimiz zaman en az hasar alindigi bilinmektedir. Maksimum bu hiz ile yere carpacak olan
roketimizin, bos agirhigr 20 kg olarak ele alinirsa; ortalama 150 N civar1 bir kuvvet meydana
geleceginden, segilen malzeme bu kuvveti karsilayabilecek niteliktedir. Kanat yapist olarak
yuvarlatilmis kanat profili ve airfoil kanat profili arasinda se¢im yapilirken tiirbiilansta olusabilecek
akis, maliyet ve iiretimi gibi parametreler dikkate alinmigtir. Sonug olarak yiiksek iiretim zorlugu ve

maliyeti goz Oniinde bulundurularak, airfoil kanat profili yerine daha az maliyetli ve kolay tiretim
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yapilabilen yuvarlatilmis kanat profili tercihi 6n plana ¢ikmistir. Sekil 19°da kanatgiklarin basing ve

statik analizleri sonuglar1 verilmistir.
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Sekil 19.Kanatcik analizleri

Pektas ve arkadaslari tarafindan, 7 km irtifaya 8 kg yiikii tasiyacak sekilde Open rocket programinda
tasarlanmis genel bir model rokette; kirpilmis delta, kivrimli, yamuk ve iiggen seklinde farkli dort
kanatcik tipi icin roket kararlilig1 arastirilmistir. 17 cm capinda ve 320 cm uzunlugunda ve kanatlarin
agirligi hari¢ toplam kalkis agirligi 59.344 kg olan model roket ¢aligmasinda tasarlanan kanat tipine
karar vermede; farkli parametrelerin etkisi aragtirllmistir. Cilinkii ¢ok daha verimli bir kanat tipinin
tasarlanmasinda, kanat aciklik uzunlugu ve kalinhiginin tiim farkli kanat tiirleri igin sistemin
kontroliinde nasil etkili oldugu dikkate alinarak, bu calismadaki kanat tipine karar verilmistir (Pektas

ve ark., 2019)

3.4. ANSYS govde basing analizi

Govde malzemesi i¢in model roketgilikte kullanilan 2 temel malzeme (aliiminyum ile karbon fiber)
kiyaslamast yapilmistir. Bu kiyaslamalarda aerodinamik 6zellikler ele alinmis ve govde rijitligine
dikkat edilmistir. Govde malzemesi i¢in basing ve kuvvet analizleri alinmistir. Bu analizler
dogrultusunda roketin motorunun toplam itme kuvveti de gbz Oniine alinarak roketin ugus esnasinda
yiiksek ivmelere maruz kaldig1 goriilmiistiir (87,3 m/s®). Bu ivmelere kars1 rijit bir sekilde kalmas1 ve
ayn1 zamanda stabil bir ucus gergeklestirebilmesi i¢in aliiminyum malzeme tercih edilmistir. Analizler
almarak yapilan degerlendirmeler sonucu Sekil.20’de goriildiigii gibi, rokette maksimum basing
kuvvetinin 11390 Pa oldugu tespit edilmistir. Bu deger ve maksimum ivme goz Oniine alindiginda
alliminyum gdvdenin dayanikli oldugu ve bu degerleri karsiladigi goriilmiistiir. Sonug olarak diisiik

dayaniklilik ve agirligina ragmen maliyet diisiiniilerek aliiminyum malzeme tercih edilmistir.
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Sekil 20. Roket gévde basing analizi

3.5. Ansys govde i¢i yapisal desteklerin statik analizi

Sekil 21°de goriilen, merkezleme yiiziigi icin kolay islenebilir ve maliyeti diisiik bir malzeme olan
alliminyum se¢ilmistir. Aliiminyum malzemesi i¢in merkezleme yiiziigii iizerinde statik analiz alinmig
ve aliiminyumun merkezleme yiiziigii iizerine gelen kuvvetleri karsiladigi goriilmiistiir. Merkezleme

yiiziigiiniin et kalinlig1 10 mm’dir. Gérevi motor blogu ile govde baglantisini saglamaktir.
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Sekil 21. Merkezleme yiiziigii statik analizi

Sekil 22’de goriilen motor kolunun ve bulkhead’in malzeme se¢iminde de; kolay islenebilirlik, maliyet
ve statik analiz sonuglari gz Oniine alinarak aliiminyum malzeme se¢ilmistir. Analiz sonucunda
aliminyum malzemeli motor kolunun, motorun itki giiciine dayandigi gozlemlenmistir. Bu alanda
sabitleme kismi i¢in, civata hesabi yapilmis ve uygunlugu gézlemlenmistir. Bu parcalarin gévdeye
baglanmasi ¢ok onemli etkenlerden birisidir. Ciinkii roket motorunun giiciinii govdeye aktaran ara

eleman pargalari olduklarindan, baglanti noktalari iyi irdelenerek belirlenmelidir.
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Sekil 22. Motor kolu ve bulkhead analizi

3.6. ANSYS roket biitiiniine akis analizi

Roketin motorun yanma olay bittikten sonraki akiginda olusan tiirbiilanslar1 gérebilmek icin akisin
roket iizerindeki etkileri incelenmistir. Rokette olusacak olan siiriiklenme kuvvetinin sadece motorun
yanmast (itki siiresi) bittikten sonra kanatlarin arka tarafinda olustugu ve roketin dinamigini ¢ok
etkilemedigi gézlemlenmistir.

Foster ve arkadaglan tarafindan yapilan bir calismada, ANSYS Fluent kullanarak, basitlestirilmis bir
ince HPMR (yiiksek gii¢lii model roket) govdesinin CFD analizi, (modelin siiriiklenme katsayisina
onemli bir etkisi olmayacagi diisiiniilen kanatciklar ve harici kamera muhafaza birimleri hari¢ olacak
sekilde) roket biitiiniine uygulanacak sekilde simiile edilmistir. Tipki bu ¢alismada oldugu gibi, Sekil
23’deki gibi hiz kontiirlerinin, HPMR ’nin iizerindeki statik basincin ¢evredeki dinamik basing ve hava
hizi ne kadar artarsa, (HPMR 'nin hem 6n ve hem arka uglarinda) o kadar arttigin1 gostermektedir
(Foster ve ark., 2020). Tasarimi1 ve simiilasyonu dogru olarak tamamlanmis bir model roket
caligmasiin son kontrolii ise roketin biitiiniine uygulanan akis analiziyle kontrol edilerek Sekil.23’de

goriildiigi gibi tamamlanmaistir.

Sekil 23. ANSYSS akig analizi

Sonuglar
Model roket tasarimi yapabilmek igin bilinmesi gereken temel hususlar vardir ve bu hususlar goz

Oniline alinarak roket tasarimi yapilabilir. Ayrica tasarim, diizgiin ytriitiilmesi ve yonetilmesi gereken
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bir siire¢ oldugundan, tasarim siirecinde kullanilan programlarin etkisinin de goz ardi edilmemesi
gerekir.

Roket tizerindeki CP ve CG noktalar iyi irdelenmeli ve ugusa etkileri iyice incelenmelidir. Bu
noktalar aslinda roketcilikte temel hususlardir. Dogru analiz teknikleri ve dogru arastirma ydntemiyle
bir model roket kolayca iiretilebilir. Ancak daha ileri seviyedeki bir roket i¢in veya daha hizli hiz
alanlarinda ugacak roketler i¢in hava aerodinamigi iyi irdelenmelidir.

Bu ¢alismada roket akig analizi; burun konisi basing analizleri, roket kanatciklarinin basing ve statik
analizleri, govde basing analizi, govde ici yapisal desteklerin statik analizlerini igerecek sekilde akis
analizleri irdelenmistir. Bu analizlerle tasarim ve simiilasyonun dogrulugu kontrol edildikten sonra,
roket biitiiniine yonelik akig analizi ile motordaki yanma tamamlandiktan sonraki rokette olusabilecek
siiriklenme kuvvetinin roketin dinamigine etkisinin kontrolii saglanmistir. Yapilan calismayla, dogru
tasarim adimlarinin takip edilmesi sonucunda roketin biitiiniine yonelik akis analizinin de olumlu
sonug verecegi tespit edilmistir.

Roket malzeme sec¢imi yapilirken roket {izerindeki kuvvetler goz ardi edilmemelidir. Her ne kadar bu
caligmada, govde malzemesi i¢in aliiminyum secilmis olsa da gelisen malzeme teknolojisi ile ayn1 yol
izlenerek daha dayanikli ve hafif malzemelerin kullaniminin arastirilmasinin, bu alanda yapilacak
caligmalara ivme kazandiracagi kesindir. Bu nedenle malzeme se¢iminin, hem roketin irtifasinin
artmasina hem de ugus esnasindaki dinamik yiiklere daha dayanikli olmasina yardimci olacagim
belirtmek gerekir.

Roketi olusturan elemanlarin malzeme segimlerinin degistirilerek, farkli malzeme kullanilmasi
durumunda elde edilen analiz sonuglarinin, bu calismadaki analiz sonuglartyla karsilastirilmasi
saglanabilir,

Bu ¢aligmada kullanilan tasarim parametrelerinden farkli tip burun konisi, kanatgik, gévde igi yapisal
destek elemanlar1 tasarimlari kullanilarak, uygulanan parametrelerin roketin siiriklenmesine ve
dinamigine etkisi incelenebilir.

Akis analizleriyle simiilasyonu yapilan bu calisma, deneysel veya hobisel olarak yapilan roket
caligsmalarinda farkli irtifalara uygun roket modellerine uygulanabilir.

Bu ¢aligmayla, model roket tasarimi ¢aligsmalarinda yapilmasi gereken islemler adim adim sunularak,

bu konuda yapilacak yeni ¢aligmalara 151k tutmasi amaglanmaistir.

Cikar catismasi beyam

Makale yazarlari herhangi bir ¢ikar ¢atismasi olmadigini beyan eder.

Arastirmacilarin katki orani beyan o6zeti

Yazarlar makaleye %50 oraninda katki saglamis oldugunu beyan eder.
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