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OZET

Bu ¢aligma, 1 Mach alt1 seyir hizlarina sahip flizelerde kullanilan kontrol kanatgiklari igin
metalik (Aliminyum 5754) ve kompozit (Epoksi/CFRP) malzemelerin yapisal
performanslarint  karsilagtirmali olarak analiz etmeyi amaglamaktadir. Havacilik
yapilarinda hafiflik ve dayanim optimizasyonu temel problemi iizerine kurgulanan
calismada, akigkan-yap1 etkilesimini simiile eden tek yonlii bir analiz ydntemi
kullanilmustir.

Yontem olarak; CFD analizlerinden elde edilen aerodinamik basing yiikleri, sonlu
elemanlar modeline (FEA) entegre edilerek malzemelerin gerilme, deformasyon ve
titresim karakteristikleri incelenmistir. Sayisal sonuglar, acrodinamik yiiklerin kanatgik
kok ve on kenar hattinda maksimum seviyeye ulastigini dogrulamustir. Karbon fiber
takviyeli yapilarin, yiiksek 0zgiil mukavemet Ozellikleri sayesinde deformasyonu
tespit edilmistir. Ancak aliiminyum malzemenin, soniimleme 6zellikleri ve imalat/bakim
streglerindeki maliyet avantajlar1 nedeniyle halen gecerli bir alternatif oldugu
goriilmiistiir. Calisma sonucunda, goérev profilinin gerektirdigi "performans/maliyet”
dengesine bagli olarak malzeme se¢im kriterleri ortaya konulmustur.
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Comparison of Structural Responses of Aluminum
5754 and Carbon Fiber in Subsonic Missile Wings
Using CFD-FEA Integration

Dr. Sami PEKDEMIR!, Burhanettin TUZCU'

! Department of Aeronautical Engineering, Erciyes University, 38030, Kayseri, Turkey

ABSTRACT

This study aims to comparatively analyze the structural performance of metallic
(Aluminum 5754) and composite (Epoxy/CFRP) materials used for control flaps in
missiles with subsonic flight speeds below Mach 1. Based on the fundamental problem of
weight and strength optimization in aerospace structures, a unidirectional analysis method
simulating fluid-structure interaction was used.



As a method, aerodynamic pressure loads obtained from CFD analyses were integrated
into a finite element model (FEA) to examine the stress, deformation, and vibration
characteristics of the materials. Numerical results confirmed that aerodynamic loads
reached their maximum level at the root and leading edge of the winglets. It was found
that carbon fiber reinforced structures offer a distinct advantage over aluminum in limiting
deformation and increasing rigidity due to their high specific strength properties.
However, it was observed that aluminum material remains a valid alternative due to its
damping properties and cost advantages in manufacturing/maintenance processes. As a
result of the study, material selection criteria were established based on the
“performance/cost” balance required by the mission profile.
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1. Giris (Introduction)

Fiizelerde kanatgik sistemleri; aerodinamik stabilite, manevra kabiliyeti ve yonlendirme hassasiyetinin
saglanmasinda kritik bir rol oynamaktadir. Ozellikle 1 Mach alt1 hizlarda acrodinamik kuvvetler ile yapisal rijitlik
arasindaki denge, hem ugus performansini hem de giivenilirligi dogrudan etkilemektedir. Bu nedenle kanatgik Fiize
kanatcik sistemlerinin tasarimi; yalnizca mukavemet agisindan degil, ayni1 zamanda agirlik, tiretim kolaylig1 ve uzun
stireli dayanim gibi ¢ok yonlii miithendislik kriterlerine gore yapilmalidir (Fleeman, 2006; Goulthorpe, 1961).
Literatlirde, kanat¢ik malzemesi se¢iminde aliiminyum alagimlar1 ve karbon fiber takviyeli polimer (CFRP)
kompozitler en yaygin iki alternatif olarak 6ne ¢ikmaktadir (F.C. Campbell, 2006; Soutis, 2005). Aliiminyum
alasimlari, yiiksek 6zgiil mukavemet, kolay islenebilirlik ve nispeten diisiik maliyet avantajina sahiptir (Kaufman,
1999). Ancak yogunluklarmin yiiksek olmasi, 6zellikle kiiglik boyutlu ve yiiksek manevra kabiliyeti gerektiren
mithimmatlarda kiitle merkezi konumunu olumsuz etkileyebilmektedir (Cook, 2012). Buna karsin CFRP
malzemeler, ¢ok daha diisik yogunluk ve yiiksek elastisite modiilii sayesinde daha rijit ve hafif kanatcgik
tasarimlarina olanak tanimaktadir (Gay, 2014; Mallick, 2007).

Giiniimiizde CFD-FEA entegre analiz yontemleri, malzeme se¢iminde daha dogru ve gorev profiline uygun
kararlar alinmasim saglamaktadir (Bae et al., 2002; Xiong et al., 2025). Ancak mevcut literatiir incelendiginde;
stipersonik hizlardaki fiizelerin aeroelastik davraniglarina odaklanan ¢ok sayida ¢aligma bulunmasina ragmen (Kim
et al., 2008; Rasuo et al., 2021), 6zellikle subsonik (1 Mach alt1) seyir fiizelerinde kullanilan Aliiminyum 5754 gibi
spesifik alagimlar ile yliksek modiilli kompozitlerin, gercek ugus kosullarindaki yiikler altinda yapisal
performanslarinin karsilagtirmali olarak ele alindig1 ¢aligmalarin sinirli oldugu goriilmektedir. Ayrica, literatiirdeki
pek cok calisma sadece aerodinamik veya sadece yapisal analizle sinirli kalmakta (KAWALI et al., 2001; Yang et
al., 2008), tiretim maliyeti ve bakim kolaylig1 gibi lojistik parametrelerin de dahil edildigi biitiinciil bir malzeme
kiyaslamasi eksik kalmaktadir.

Aliiminyum 5754 alasiminin se¢ilmesinde, maliyet-etkin {iretim ve ¢evresel dayanim kriterleri belirleyici
olmustur. Al 5754, icerigindeki yiiksek magnezyum sayesinde Ozellikle deniz atmosferi ve nemli depolama
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kosullaria kars1 iistiin korozyon direnci sunmaktadir. Ayrica, otomotiv sektoriinde tercih edilme nedeni olan
'vilksek sekillendirilebilirlik' o6zelligi, karmasik kanat¢ik geometrilerinin 1s1l islem gerektirmeden, soguk
sekillendirme yontemleriyle hizli ve diisiik maliyetle seri liretimine olanak tanimaktadir. Tasarlanan sistemin
subsonik hizlarda maruz kalacagi aerodinamik yiikler altinda, 5754 alagiminin akma mukavemetinin yapisal
biitiinligii saglamada yeterli oldugu analizlerle dogrulanmis; bdylece sarf edilebilir bir mithimmat i¢in mekanik
performans ile liretim maliyeti arasinda optimum bir denge saglanmistir.

Bu caligmada, literatiirdeki bu boslugu doldurmak amaciyla; 1 Mach alt1 hizlarda gorev yapan bir flize
kanatgik sistemi i¢in 5754 alliminyum alagimi1 ve epoksi matrisli yliksek modiillii karbon fiber kompozit malzemeler
ele alinmistir. Ug boyutlu CFD analizlerinden elde edilen basing dagilimlari, yapisal analizlerde dogrudan yiikleme
sart1 olarak kullanilmistir. Analizler sonucunda her iki malzemenin gerilme dagilimlari, maksimum deformasyon,
giivenlik katsayilar1 ve titresim ozellikleri karsilagtirmali olarak sunulmus ve operasyonel verimlilik agisindan
degerlendirilmistir.

2. Metodoloji (Methodology)

2.1 Geometrik Modelleme (Geometric Modeling)

Kanatgik sistemi, gergek boyutlar iizerinden CAD ortaminda modellenmistir. Fiize gdvdesi ve kanatgik
etkilesiminin aerodinamik sonuglara etkisini dikkate almak amaciyla, kanatciklar fiize govdesine entegre sekilde
modellenmigtir. Tasarim OpenRocket programina aktarilip 1.84 stabilite degerine sabitlenmistir. Tasarlanan
kanatgik CAD goriiniimii Sekil 1’de goriilmektedir.

LR

Sekil 1. Referans Fiize Tasarimi1

Tasarlanan kanatcik sistemi SolidWorks Programinda tasarlanmistir dlgtileri Sekil -2’de goriinmektedir.

Sekil 2. Kanat¢ik CAD Model
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2.2 Hesaplamah Akiskanlar Dinamigi (CFD) Analizi (Computational Fluid Dynamics (CFD)

Analysis)

Akis analizleri igin OpenRocket programindan alman veriler alinarak sinir kosullar1 ve girdi parametreleri

belirnmistir. Parametreler Tablo 1°de verilmistir. Mach 0,73 ucus hizinda akiskanin sikistirilabilirlik etkileri baskin

oldugu i¢in, yogunluk degisimlerini dogru modellemek adina Ideal Gaz yasas1 kullanilmis ve ydnetici denklemlerin

coziimiinde sikistirilabilir akiglar i¢in daha kararli sonuglar veren Yogunluk Tabanli (Density-Based) ¢oziicii tercih

edilmistir.
Tablo 1. Akis Analizi Girdi Parametreleri

Parametre Kullanim Sebebi Kullanilan Girdi
Mach Sayis1 (M) Akisin sikigtirilabilirlik durumunu, sok olusumunu 0,73

belirler
Basing (P) Cevre basinci, sikistirilabilir akis hesaplar i¢in gerekir 101325 Pa
Sicaklik (T) Yogunluk, viskozite, Reynolds sayisi hesaplarinda 300K

kullanilir
Yogunluk (p) Aerodinamik kuvvetlerin biyiikliigiinii belirler 1,225 kg/m?

Referans Alan

Hiicum Acisi

Gaz Ozellikleri (y, R
vb.)

Tiirbiilans Modeli
Coziim Alan1 Boyutu

Siir Kosullari

Cq4, Cgibi katsayilarin tanimlanmasinda kullanilir

Roketin aerodinamik stabilitesini ve momentleri belirler

Ideal gaz denklemi ve sok hesaplamalari igin gereklidir

Tiirbiilans modeli akigkan ¢oziimiinii belirler
Acik siirlarin roketten uzakligini ayarlar

Dis akis alan1 sinirlart

Referans alan 0,012m?
00

Yogunluk Bazh
(Density Based)

k-o SST
15m x 3m x 3m

Uzak alan basinci

Pressure far-field

Sekil 3. Tiim Govde Mesh Goriliniimii
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Roket geometrisi tizerindeki akis analizlerinin hesaplama maliyetini diisiirmek ve ¢6ziim verimliligini
artirmak amaciyla, ag yapisinda polyhedral hiicreler kullanilmistir. Bu hiicre yapisi sayesinde, ag kalitesinden 6diin
verilmeden toplam eleman sayisi optimize edilmis ve bdylece daha kisa siirede kararli sonuglar elde edilmesi
hedeflenmistir

Sekil 4. Burun Mesh Gorliniimii

Sekil 5. Kanatgik Mesh Goriiniimii

name skewed-cells (> 0.80) averaged-skewness
air 0 0.01267791
deadO-rocket 0 0.012665676

Sekil 6. Mesh Kalite Degeri

Tablo 2. Mesh Bagimsizlik Tablosu

Ag Yapis1 Yogunlugu Siiriikleme Katsayisi Skewness
Kaba 0,485 0,27
Orta 0,452 0,14
Ince 0,451 0,012
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CFD analizleri, 1 Mach alti hiz kosullarinda kanatgik yiizeyinde olusan basing dagilimini ve akig
karakteristiklerini belirlemek amaciyla ANSYS Fluent yaziliminda gerceklestirilmistir. Tiirbiilans modellemesi igin
ayrilma bolgelerinde yiiksek dogruluk saglayan k—o SST modeli tercih edilmistir (Martin, 1958). y+ degeri 1’in
altinda tutulmustur. Analizler siirekli rejim kosullarinda yakinsama kriteri olarak 1x107¢ artik deger toleransi
saglanana kadar yiiriitiilmiistiir. Elde edilen basing dagilimlari, sonlu elemanlar analizinde yiikleme verisi olarak
kullanilmigtir.

View1 v

Velocity —~
Vector o 2
2.2.192*02 e _’ -

Sekil 5. Fiize CFD Hiz Vektorleri

Yapilan CFD analizleri sonucunda elde edilen hiz vektorii dagilimlar, fiize ve kanatcik etrafindaki akis
yapisinin 1 Mach alti hizlarda aerodinamik davranigini net sekilde ortaya koymaktadir. Burun bolgesinde akis,
geometrik formun etkisiyle hizlanmakta ve ylizey boyunca ince bir sinir tabaka geligmektedir. Kanatgik kok
kisminda ise akis yavaslamakta ve basing artis1 gézlenmektedir; bu durum yapisal yiiklerin en yogun hissedilecegi
bolgeyi isaret etmektedir. Kanatgik uglarinda olugan hiz yon degisimleri, ug vortekslerinin varligin1 ve buna bagh
indiiklenmis siirliklemeyi ortaya koymaktadir. Arkada mavi tonlarla temsil edilen diisiik hizli bolgeler, wake akist
olarak adlandirilan tiirbiilansh alani ifade etmekte ve bu alan hem aerodinamik kayiplara hem de yapisal titresim
yiiklerine kaynak olusturmaktadir. Genel olarak analizler kanatcik kokii ve 6n kenar bolgelerinin yapisal tasarim
acisindan kritik oldugunu gostermektedir.

1.00e-14 5370400 1.07e401 1610401 2.158401 269401 3.226-01 376a+01 4.30e-01 4.84a401 5.370-01

Sekil 6. Kanatgik Tiirbiilans Etkisi

Bu gorsel tiirbiilans kinetik enerjisi (TKE) dagilimin1 gostermekte olup 6zellikle kanatcik bolgesi ve
ardindan gelen wake alanindaki akis karakteristigini net bicimde ortaya koymaktadir. Kanatgik arka kenarinda ve
wake bolgesinde tiirbiilans enerjisi belirgin sekilde artmakta (yesil-sar tonlar) ve girdap yapilar1 olusmaktadir. Bu
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alanlar hem aerodinamik siiriiklemenin artmasinda hem de yapisal titresim (flutter) risklerinin olugsmasinda kritik
rol oynar.

TKE degerlerinin yiiksek oldugu bu bdlgeler, kanatgik malzeme segimi agisindan 6nemlidir ¢iinkii burada
olusan diizensiz yiikler karbon fiber gibi rijit malzemelerde tabakalar aras1 gerilme farkliliklarina neden olabilirken
aliminyum gibi siinek malzemeler bu dinamik yiikleri daha iyi soniimleyebilir. Ancak aliiminyumun daha agir
olmasi, bu titresimlerin frekans bilesenlerini degistirebilir ve potansiyel olarak farkli aeroelastik tepkiler
dogurabilir. Dolayisiyla bu analiz, sadece aecrodinamik degil, ayn1 zamanda yapisal dinamik optimizasyon agisindan
da tasarim siirecine dogrudan girdi saglamaktadir (Martin, 1958).

nsys
202R

DS S SIS SOOSSIIIII

e

Pressure [Pa]
Contour 1

Sekil 7. Basing Kontiirii

Burun bolgesinde kirmizi tonlarla temsil edilen alan akisin durma noktasi (stagnation point) olarak tanimlanan
en yliksek basing bolgesidir. Bu noktada hiz sifira inerken basing maksimum seviyeye ¢ikar ve bu yiik dogrudan
govde mukavemet tasariminda dikkate alinmalidir. Govde boyunca basing hizla diiserek mavi-yesil tonlara
gegmekte bu da serbest akis basincina yaklasan bir rejim oldugunu gostermektedir. Kanat¢ik kok ve 6n kenar
bolgelerinde ise yerel basing artislart gozlenmektedir. Bu alanlar kanat¢igin govdeyle birlestigi kisimlarda yiik
transferinin en yogun oldugu bolgeler olarak kritik 6nem tagir. Kanatgik arka kenar1 ve wake bdlgesinde ise basing
diisiisti ve diisiik enerjili akis olusmaktadir. Bu da hem siiriikkleme artisina hem de potansiyel aeroelastik etkilere
zemin hazirlar. Elde edilen bu basing dagilimi, sonlu elemanlar analizine yiikleme sarti olarak dogrudan
aktarilabilecek nitelikte olup, aliminyum ve karbon fiber malzeme karsilastirmasinin en temel miihendislik girdisini
olusturmaktadir.

2.3 Flutter

Fiizenin ozellikle kanat, kuyruk ve kontrol yiizeylerinin belirli bir ugus hizinda yikici titresimlere girip
girmeyecegini 6n gérmek i¢in kullanilir. Flutter, aerodinamik kuvvetler, yapiin elastik 6zellikleri ve atalet
kuvvetleri arasindaki olumsuz bir etkilesim sonucu ortaya cikan, kendi kendini besleyen bir titresimdir.
Hesaplamalar, yapinin dogal titresim modlarini ve bu modlarin artan hava hiziyla nasil birlestigini inceler. Temel
amac aerodinamik, elastikiyet ve atalet dengesinin bozuldugu ve titresimlerin soniimlenmek yerine aniden
biliylimeye basladigi kritik hizi, yani "flutter hizi"n1 belirlemektir. Denklem 1’ de kullanilan flutter denklemi NACA
TN 4197 raporundaki deneysel flutter verileri temel alinarak, modern yiiksek irtifa roketciligi i¢in tiiretilmis ampirik
bir yaklagimdir (Martin, 1958).
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G

= * 1
Vf a 1,337+(AR)3+Px(1+1) D
2+(AR+2)*(t/c)3
Tablo 3. Flutter Girdi Parametreleri
Ozellik Deger Tamm
Kalnhk (&) 0,002 m Profilin ortalama yapisal kalinlig:
Kok Uzunlugu (C,) 0,230 m Kanadin govdeye baglandig1 noktadaki
kord uzunlugu
Ug Uzunlugu (C) 0,200 m Kanadin u¢ kismindaki kord uzunlugu
Yiikseklik (b) 0,107 m Kanadin agiklig:
2
Kanat Alani (S) 0,0235 m Kok ve ug kordlarina bagl alan
En Boy Oram (AR) 0,485 Kanat agikliginin ortalama kord
uzunluguna orant (AR =b?/S)
Sivrilme Oram (4) 0,870 Kanatgik ucunun kokiine orani.
Kayma Modiilii (G) Al (27GPa), CRFP (20GPa) Kesme kuvvetine karsi direng
Hava basina (P) 101325 Pa

e  CRFP: Karbon Elyaf Takviyeli Polimer

Denklem 1°de verilen flutter hesabinin parametreleri Tablo 1’de verilmistir. Aliminyum ve
karbon fiber i¢in flutter sonuglari ise Tablo 2°de verilmistir.

Tablo 4. Flutter Analizi Sonuglari

Aliiminyum 5754 Karbon Fiber

vp=495 m/s vp=374,6 m/s

Calismada kullanilan [0/45/90/-45]s dizilimli karbon fiber (woven) yapi, yari-izotropik 6zellik
gosterse de; dokuma kumasin kivrimli yapist ve epoksi matrisin etkisiyle efektif laminat modiilii,
Aliiminyum 5754’tin (~68 GPa) altinda kalmistir. Buna ek olarak, karbon fiberin diisiik yogunlugu,
kanat¢igin kiitle ataletini azaltarak aerodinamik kuvvetler karsisinda daha savunmasiz kalmasina neden

......

sayesinde aeroelastik agcidan daha kararli bir profil ¢izerek, daha yiiksek bir kritik flutter hizina ulagmustir.

2.4. Sonlu Elemanlar Analizi (Finite element analysis)
2.4.1 Aliiminyum 5754 Yapisal Analiz Sonucu (Aluminum 5754 Structural Analysis Result)
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) ' Time:1s
Time: 15 21.10.2025 1:15
21.10.2025 1%:15

66,121 Max

66,121 Max 58,774
58774 51,428
51,428 ;;'g‘d
;::‘:l 20,387
22,04
29,387 1463
2,04 7,3468
14,694 3,6724e-6 Min
7,3468
3,6724e-6 Min

Sekil 8. Aliiminyum 5754 Von Mises Sonuglari

OpenRocket programindan elde edilen ugus verilerine baglh kalinarak, maksimum ugus hizi ile yapilan
CFD analizinden elde edilen statik basing dagilimi, tek yonlii akiskan-yapi etkilesimi prensibiyle yapisal modele
aktarilmistir. CFD'den FEA'ya yiik aktarimi, basing dagilimi, "Sabit Maksimum Basing" prensibiyle
gerceklestirilmistir. Bu tercihin sebebi, akigkan (CFD) ve yapisal (FEA) ag yapilarindaki diigiim noktasi
uyumsuzlugunu gidermek ve yapisal analiz i¢in giivenli bir yaklasim sergilemektir. Bu prensibe gore, kanat¢igin
tiim yiizeyine CFD analizinden elde edilen maksimum statik basing yiikii tanimlanmistir. Basing yiikleri, Global
Kartezyen Koordinat Sistemi referans alinarak uygulanmistir.

Bu statik yapisal analiz sonucunda, aliiminyum alasimdan {iretilmis kanatgik {izerinde olusan esdeger (von-
Mises) gerilmeler incelendiginde maksimum gerilme degeri 66,121 MPa seviyesinde goriilmektedir. Bu deger,
aliminyum alagimlarin tipik akma dayaniminin oldukg¢a altinda oldugundan, yapinin bu yiikleme senaryosunda
giivenli bolgede oldugu soylenebilir. Gerilme dagilimi, 6zellikle kanat¢igin baglant1 bolgelerinde yogunlasmakta
ve maksimum degerlerin bu noktalarda ortaya ¢iktig1 goriilmektedir.

Tablo 5. Aliiminyum 5754 Malzeme Ozellikleri

Malzeme Yogunluk (L3 Akma Elastisite ) Termal
om Dayanimi Modiilii Iletkenlik
(Mpa) (GPa) (W/(m.k)
Aliiminyum 5754 2,65 130-185 68 138

(B209M Standard Specification for Aluminum and Aluminum-Alloy Sheet and Plate (Metric) (Withdrawn
2021), n.d.)

2.4.2 Karbon Fiber Sonlu Elemanlar Analizi (Carbon Fiber Finite Element Analysis)

v A v B v © v D
1 Ml % Ace (Pre) 1 B 7. AP (Post)
2 |E] Geometry v o, 2 g Engineering Data v o4 » 2 e Model v o4 2 g Engineering Data v .
Geometry \IB [E] Geometry v . 3 @ Setup v . =] Geometry v .,
4| @ Model v . 4 |8 Solution v o= 4 @ Model v .
5 °° Setup v - 5 @ Results v 4 85 & Results v
ACP (Pre) Static Structural ACP (Post)

Sekil 9. Karbon Fiber Kanatcik Proje Sematigi
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Bu sematik, 8 katmanli [0/45/90/-45/-45/90/45/0] simetrik ve dengeli CFRP plakanin kompozit analizi i¢in
ANSYS Workbench’te izlenen is akigini gostermektedir. Geometry modiiliinde tanimlanan model, ACP (Pre)
asamasinda katman dizilimi, fiber yonleri ve malzeme Ozellikleriyle olusturulmus; veriler Static Structural
modiiliine aktarilip yiikleme ve sinir kosullari uygulanarak gerilme ve sekil degistirme degerleri elde edilmistir. Son

olarak ACP (Post) asamasinda Tsai—Wu ve Tsai—Hill kriterleriyle yapilan degerlendirilmistir.

/]
. "’//Iﬂ//

Yaw

250 200 150 100 50

Sekil 10. Karbonfiber Katman Dizilim Yo6nii

Katmanlar Global koordinat sistemine gore y ekseni dogrultuaunda dizilmistir. Global koordinat sisteminin
kanatgik geometrisinde nasil yerlestirildigi ve katman dizilim yonii Sekil-8 ‘te goriinmektedir. Turuncu renkteki

oklar katman diziliminin yoniinii ifade etmektedir.

Stackup.1 PP,AP Polar Properties

e ~
E£2 - #19e+04
/ N\

G12 / . %0 .
) _ .

2z Coorddinate
o

Sekil 11. Karbon Fiber Malzemenin Katman Dizilimi ve Ozellikleri

’ e N\
/ Y 3:14e404
hN S
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Sekil 9'da, ¢aligmada kullanilan kompozit laminatin katman dizilimi (stack-up) ve bu dizilimin sonucunda
elde edilen diizlem ig¢i (in-plane) mekanik 6zellikleri gosterilmektedir. Analizi yapilan laminat, her biri 0,25 mm
kalinliginda olan 8 adet "Fabric.1" kumas katmanindan olugsmakta ve toplam 2 mm kalinliga sahiptir. Katman
dizilimi, yapisal stabilite saglamak ve egilme-uzama kuplajin1 (bending-stretching coupling) 6nlemek amaciyla
simetrik olarak tasarlanmistir. Bu dizilim, ayn1 zamanda agilarin esit dagilimi sayesinde quasi-izotropik (yari-
izotropik) bir malzeme davranis1 sergiler. Grafigin sag tarafinda yer alan kutupsal 6zellikler diyagrami, bu tasarimi
dogrulamaktadir; E1 (mavi) ve E2 (kirmizi) elastisite modiillerinin iist iiste binerek miikemmel bir daire
olusturmasi, malzemenin diizlem i¢i sertliginin her yénde homojen oldugunu ve izotropik malzemelere benzer bir
davranig gosterdigini kanitlamaktadir.

M Laminate Stiffness and Compliance Matrices = a X
i 0 1 2 3 4 5 6 7
1] 93367 29883 -1.539 -1.819... -1.023 0 0 0
1 29883 93367 1.5395 -1.023... -1.819 0 0 0
2 -1.539. .. 1.5395. .. 31742 0 1] 0 0 0
3 -1.819. -1.023... 1] 34265 6818.1 -2.245... 0 0
4 -1.023 -1.819. .. 0 6818.1 34265 2.2451. 0 0
Stiffness Matri: S 0 0 0 -2.245. .. 2.2451 7438 0 0
6 0 0 0 0 0 0 5400 0
7 0 0 0 0 0 0 0 5400
i 0 1 2 3 4 5 6 7
1] 1.1933 -3.819. 7.6397 5.0901 5.2295 1.3786 0 0
1 -3.819 1.1933... -7.639 §.2295... 5.0901 -1.378 0 0
2 7.6397 -7.639. 3.1504 2.2151 -2.215 1.3372 0 0
3 5.0%01. .. 5.2295. .. 2.2151. .. 3.0387... -6.046... 1.0997... 0 0
4 §.2295 5.0901... -2.215 -6.046... 3.0387... -1.099. 0 0
Compliance Matrixx § 1.3786 -1.378... 1.3372 1.0997... -1.099 0.0001 0 0
6 0 0 0 0 0 0 0.0001... 0
7 0 0 0 0 0 0 0 0.0001

Sekil 12. Sertlik Matrisi

Goriintiiniin Ust kisminda yer alan Sertlik Matrisi, laminatin mekanik davranigini tanimlar. Matrisin A-
boliimiinde (diizlem i¢i sertlik), A;; ve A,, elemanlarinin birbirine esit olmasi, tasarimin quasi-izotropik (yonden
bagimsiz sertlik) oldugunu sayisal olarak kanitlar. A;, ve Agq elemanlart arasindaki iligki, laminatin v = 0,32
Poisson oranina sahip izotropik bir malzeme gibi davrandigini dogrular. B-matrisi (kuplaj) elemanlarmin A ve D
matris elemanlarina kiyasla ihmal edilebilir derecede kiiciik (pratikte sifir) olmasi, laminatin simetrik oldugunu ve
cekme/basma ytikleri altinda beklenmedik biikiilme veya egilme gostermeyecegini garanti eder. Son olarak, D-
matrisinde (egilme sertligi) D;4 ve D,,'nin esit olmasi, yapinin egilmeye karst da yonden bagimsiz bir direng
sergiledigini gosterir.

Alt kisimdaki Esneklik Matrisi, sertlik matrisinin tersi olup, uygulanan kuvvete karsi malzemenin ne kadar
esneyecegini gosterir. Bu matriste de S;; ve S, elemanlarinin esit olmasi, quasi-izotropik davranisi ters
perspektiften dogrular; yani, her iki eksende uygulanan esit gerilme, esit miktarda birim uzama yaratacaktir. Ozetle,
bu iki matris, elde edilen malzemenin hem simetrik hem de quasi-izotropik (her yonde ayn1 mekanik tepkiyi veren)
oldugunu ve bir metal gibi 6ngoriilebilir bir davranis sergiledigini ortaya koymaktadir.
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Sekil 13. ACP Post Tsai-Wu Kriteri Sonuglari

Sekil 14. ACP Post Tsai-Hill Sonuglari

Kompozit Hasar Kriterleri

o Tsai—Wu:
FI = F10'1 + on'z + F110'12 + F220'22 + F66T122 + 2F120'10'2 (2)

Bu ¢aligmada, ince cidarli kompozit yapilar igin diizlem gerilme durumu kabul edilmistir (Kolios & Proia,
2012). Denklem 2, agik forma doniistiiriilerek kullanilmistir:
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Tablo 6. Tsai-Wu Denklemi Parametreleri

Katsay1 Hesaplama Bagintisi Aciklama
F: 1 1 Boyuna eksen lineer terim
X X
F: 1 1 Enine eksen lineer terim
Yo Y.
Fu 1 Boyuna eksen karesel terim
XtXc
F2 1 Enine eksen karesel terim
VY
Fee 1 Kayma terimi
52
Fi B % N Etkilesim terimi

o Tsai-Hill:

) ()G -6 = »

Denklem 3’teki parametrelerin tanimlar1 Tablo 4’te sunulmustur (Kolios & Proia, 2012).

Tablo 7. Tsai Hill Denklemi Parametre Tanimlar:

Sembol Tanmim
04 Fiber (elyaf) dogrultusundaki normal gerilme (1 ekseni)
o, Fibere dik (matris) dogrultusundaki normal gerilme (2 ekseni)
T12 Diizlem i¢i kayma gerilmesi
S Malzemenin diizlem i¢i kayma dayanimi

Analiz sonuglari, 8 katmanli [0/45/90/-45/-45/90/45/0] simetrik ve dengeli karbon fiber takviyeli polimer
(CFRP) plakanin yiik altindaki gerilme ve sekil degistirme davranisini ortaya koymaktadir. Tsai—Wu hasar kriteri
ile elde edilen gerilme dagilimi, maksimum +34 MPa ¢ekme ve maksimum -26 MPa basma gerilmesinin 6zellikle
ylik giris kenarinda yogunlastigini, bu bdlgelerde lif yoniine dik basma (Yc) gerilmelerinin matris gatlagi veya
delaminasyon riskini artirabilecegini gostermektedir. Tsai—Hill kriteri ile belirlenen sekil degistirme dagiliminda
ise maksimum 5,7x10™* ve minimum -4,4x10~* seviyeleri goriilmiig, bu degerlerin diisiik olmas1 plakanin yiiksek
rijitlik 6zelliklerini teyit etmistir. Tsai—-Wu kriteri, ¢gekme ve basma dayanimlarini ayr1 ayr dikkate aldigi igin
ozellikle anizotropik kompozitlerde daha kapsamli bir giivenlik degerlendirmesi saglarken; Tsai—Hill kriteri, enerji
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esashi yaklagimiyla genel hasar olasiligini tahmin etmede etkilidir. Her iki kriterin birlikte kullanilmasi, farkli
yiikleme senaryolarinda hem lokal hem de genel hasar risklerinin daha dogru belirlenmesine olanak tanimaktadir.

Falue- It
Eement-Wee

Sef: 1 - Tme/Freq: 100 (Last)
Max: 046581

Min 9.72686-08

Fallure.1
0.46581
-0.41923
0.37265
0.32607
027949
023291
0.18632
013974
0093162

.0‘046581
0

Sekil 15. Failure Sonuclari

Min: 9.7268e-08

Fallure.1
,0.40581
-0.4!913
0.37265
0.32607
027949
023291
0.18632
0.13%74
0093162

.0.04658]
0

Element-Wke
Set: 1 - Time/Freq: 100 (Last)
Max: 0.46581

x

Failure miktar1 kompozit hasarlarin1 degerlendirdigimiz ACP post modiilii igerisinde malzemenin

kullanilabilir sinirlar igerisinde olup olmadigini gostermektedir. Failure miktar1 program ayarlarina gore 1
degerinden fazla oldugun malzeme hasarli olarak belirlenir tasarlanan kanatcik sisteminde failure miktart
maksimum 0,4 olarak goriilmiistiir. Bu deger yapisal olarak karbon fiberin kullanilabilecegini net olarak

gostermistir.

Tablo 8.Karbon Fiber Malzeme Ozellikleri

Ozellik Sembol Deger
Elastisite Modiilii E: 230 GPa
Elastisite Modiilii E- 230 GPa
Elastisite Modiilii (z) Es 10 GPa
Poisson Oram Viz/ V23 0,30/0,40
Cekme Dayanimi (0°) X, Zy 1000 MPa
Basma Dayanim (0°) Xc, Zc 650 MPa
Cekme Dayanim Y 60 MPa
Basma Dayanim Yc 120 MPa
Kayma Dayanim Stz 80 MPa
Yogunluk p 1600 kg/m?
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Karbon fiber tercihi sonucunda OpenRocket programinda tasarlanan fiize tasariminda tiim degiskenler sabit
tutulup sadece kanatgik malzemezi degistirilerek stabilite degerinde ve maksimum ulasilabilecegi hiz degerinde
artiy gorinmustur.

Rocket Stablity. 188 cal /851 %
ameter 13 cm @ CG 173 cm

® CP.197 cm

Mass
Mass

Sekil 16. Karbon Fiber Kanatgik ile Fiize Tasarimi
3. Tartisma (Discussion):

CFD ve FEA analizleri sonucunda elde edilen veriler, fiizelerin subsonik seyir hizlarindaki kanatgik
tasarimina etkileri agisindan etraflica degerlendirilmektedir. Ozellikle Aliiminyum 5754 ve Karbon Fiber Takviyeli
Polimer (CFRP) malzemelerin yapisal giivenilirligi, rijitlik ve aeroelastik davranislar1 (flutter) kiyaslanarak, her iki
malzemenin de kritik operasyonel gereksinimlere nasil yanit verdigi tartisilmistir.

Bulgular, aerodinamik yiiklerin yapisal modele aktarilmas1 sirasinda benimsenen metodolojik
yaklasimlarin siirhiliklart ve bu kisitlarin sonuglarin yorumlanmasi {izerindeki etkileri dikkate alinarak analiz
edilmistir. Yapilan statik yapisal analizlerde her iki kanatg¢ik tasariminin da akma dayanimi (Aliiminyum i¢in 66,121
MPa) ve hasar kriterleri (Karbon Fiber i¢in maksimum 0,4 failure miktar1) agisindan operasyonel yiikler altinda
yeterli glivenlik marjina sahip oldugu dogrulanmistir.

Caligmada, roket kanatcik sistemlerinin karmagik aeroelastik davranisi i¢cin, NACA TN 4197 raporundaki
deneysel flutter verileri temel alinarak tiiretilmis ampirik flutter kritik hizi formiilii (Denklem 1) kullanilmigtir. Bu
ampirik yaklagimin tercih edilmesinin temel gerekcesi, 6zellikle roket kanatgigi gibi diisiik en-boy oranma (AR)
sahip yapilarda, tam tesekkiillii bir Cift Yonlii Akiskan-Yap1 Etkilesimi analizi 6ncesinde hizli, giivenli ve pratik
bir kritik flutter hiz1 tahmini saglamasidir.

Bununla birlikte, ampirik formiiliin kullanimindan kaynaklanan 6nemli metodolojik kisitlar bulunmaktadir:

e Basitlestirilmis Fiziksel Model: Denklem 1, karmagik aerodinamik basing degisimlerini ve yapisal
deformasyonun aerodinamik yiikler tizerindeki geri etkisini (yani ¢ift yonlii kuplaji) modelleyemez. Sadece
kanatgigin temel geometrik (AR, t/c, vb.) ve malzeme 6zelliklerini (G) dikkate alir.

¢ Deneysel Veri Stmirlamasi: Formiiliin tiiretildigi deneysel veriler, genellikle belirli hiz ve irtifa araliklan
icin gecerlidir. Calismamizda incelenen subsonik seyir hizlarinda (Mach 0,73), formiil giivenlik pay1 i¢eren
bir tahmin sunar, bu hizin {izerindeki ani rejim gegislerinde ornegin transonik bolge 0,8 Mach tahmin
dogrulugu azalacaktir. Ancak ¢aligma transonik bolgeye ulasmamaktadir.
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4. Sonuc (Conclusion)

Bu c¢aligmada, 1 Mach alt1 seyir hizlarinda goérev yapan bir fiize kanatgik sistemi i¢in 5754 aliiminyum
alagimi ile epoksi matrisli yiliksek modiillii karbon fiber takviyeli polimer (CFRP) kompozit malzemenin yapisal ve
aerodinamik performanslar karsilagtirilmigtir. CFD analizlerinden elde edilen basing dagilimlari, sonlu elemanlar
analizine yiikleme sart1 olarak uygulanmis ve her iki malzeme i¢in yapisal dayanimlari incelenmis ve yeterli oldugu
gOrilmiistiir.

Aerodinamik yiikler, 6zellikle kanat¢ik kok ve 6n kenar bolgelerinde yiiksek ylik konsantrasyonlarina isaret
etmistir. Karbon fiber, diisiik yogunluk ve yiiksek elastisite modiilii sayesinde hem daha diisiik deformasyon hem
de daha yiiksek rijitlik saglamistir. Karbon fiberin flutter sonuglar1 aliiminyumdan daha diisiik olmasina ragmen
operasyonun ses alt1 hizlarda olmasi tasarlanan fiizenin maksimum 246 m/s hizina ulagmasi sebebi ile kullanilabilir.
Sonug olarak, hafiflik, yiiksek rijitlik ve diisiik deformasyon gerektiren 1 Mach alt1 fiize kanatcik tasarimlarinda
karbon fiber malzeme miihendislik agisindan daha uygundur. Ancak {iretim karmasikligi, maliyet ve bakim onarim
kolaylig1 kriterlerinde aliiminyum halen 6nemli bir alternatif olarak degerlendirilebilir.

Tablo 9. Sonug Degerlendirme Tablosu

Karsilastirma ilk Tasarim (Aliiminyum

Parametresi 5754) Son Tasarim (Karbon fiber) Sonuc¢ ve Yorum

Kiitle (Kanatcik . - Karbon fiber ile belirgin

Grubu) Yiiksek (Referans) Disiik kiitle tasarrufu.

Toplam Kiitle Fiize burun ucuna hareket Hafiflemenin dogal

. Referans

Merkezi (CG) (AXo; < 1cm) sonucu.

Statik Stabilite 1.84 1.88 Iyilesme, CG'nin 6ne

Marj1 ’ ’ kaymas stabiliteyi artirdi.
Her iki malzeme de

Yapisal Giivenlik Giivenli Giivenli operasyonel yiikler i¢in
yeterli.
Diisiis, Diisiik burulma

Flutter Hiz1 495 m/s 374,6 m/s rijitligi flutter direncini
azaltt1.

Genel Referans stabilite, yliksek Dabha iyi stabilite, diistik kiitle,

Degerlendirme kiitle, iyi flutter direnci. zayif flutter direnci.
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