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OZET

Bu ¢alismada, fiize ve roketlerin kavramsal tasarim siirecinde kullanilabilecek aerodinamik performans
eniyilestirmesi yapan bir tasarim araci gelistirilmistir. Bu tasarum aracinda; fiize/roket konfigiirasyonlarinin
aerodinamik katsayilarinin hesaplanmasinda Missile DATCOM programi, tasarim en iyilestirmesinde ise
adaptif kontrollii rasgele tarama yontemi kullamlmistir. Calisma kapsaminda ilk olarak, eniyilestirme
yontemi optimum degerleri bilinen bir test fonksiyonu ile dogrulanmistir. Ardindan literatiirde bulunan
“NASA Tandem Control Missile” (TCM) konfigiirasyonuna ait aerodinamik performans parametreleri,
tersine miihendislik anlayisi ile gelistirilen tasarim aracina hedef olarak tanmimlanmis ve tasarim aracinin
TCM Konfigiirasyonuna ulasmasi amaglanmuigtir. Tasarum aracindan elde edilen konfigiirasyonun geometrik
ozellikleri ve aerodinamik performans parametreleri TCM konfigiirasyonu ile karsilastiriimistir.

GIRIS
Bir roket ya da fuze konfiglirasyonunun dig geometri tasarimi yapilirken genis bir tasarim uzayinin
incelenmesi gerekmektedir. Bu tasarim uzayinin karmasikhdi tasarima girdi olan parametre sayisi
ile dogru orantili olarak artmaktadir. Flize/roket aerodinamik tasarimi problemleri ¢ok sayida
parametre, kisit ve degisken icermekte [Fleeman, 2001], bu nedenle sonuca ulasmak ¢ok zaman
almaktadir [Yang, Jung, Cho ve Myong, 2012]. Ayrica aerodinamik tasarim problemlerinde girdi
parametrelerine dogrudan bagli bir sonug fonksiyonu tanimlanamamaktadir. Sonug fonksiyonu
tanimlanamamasi nedeniyle girdilerin problem sonucuna olan etkisini gézlemlemek mimkun
olmamaktadir. Dolayisiyla, dnceden belirlenen geometrik girdi parametreleri ve aerodinamik
performans gereksinimlerini degerlendirerek tasarim uzayindaki en iyi konfigirasyona en hizli
sekilde ulasan bir tasarim araci mihendislik ¢galismalarinda énemli bir zaman tasarrufu
saglamaktadir.

Bu ¢alismanin temel amaci, flize/roket tasarim problemlerinde hizh bir sekilde tasarim uzayindaki
en iyi aerodinamik performansa sahip konfiglirasyonu belirleyen bir tasarim araci gelistiriimesidir.
Bu calismada flize/roket konfiglirasyonlarinin aerodinamik analizlerinde Missile DATCOM
programi, tasarim en iyilestirmesini saglamak igin de turev bilgisi kullanmayan adaptif kontrollt
rasgele tarama yontemi kullaniimistir. Gelistirilen tasarim araci ilk olarak bir optimizasyon test
fonksiyonu ile dogrulanmis, ardindan literatlirde bulunan “NASA Tandem Control Missile” (TCM)
konfiglrasyonu igin tersine muhendislik yaklagsimi kullanilarak aerodinamik tasarim en iyilestirmesi
yapilmigtir.
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TASARIM ARACI GELISTIRILMESINDE KULLANILAN YONTEM

Gelistirilen tasarim aracinda, geometri en iyilestirmesi igin adaptif kontrolll rasgele tarama yontemi
(ACRS) [Brachetti, De Felice Ciccoli, Di Pillo ve Lucidi, 1996] kullaniimistir. Bu yéntem Price
algoritmasinin [Price, 1978] gelistiriimesi ile ortaya ¢cikmistir. Bu sayede optimizasyon stiresince
degerlendirilen noktalarin sonucun dogruluguna olan etkisi artirlimigtir. TUrev bilgisi gerektirmeyen
bu yéntem, girdi parametrelerine dogrudan bagh bir sonu¢ fonksiyonunun tanimlanamadigi
aerodinamik tasarim problemleri icin uygun bir yapidadir. Literatirde bir¢ok test fonksiyonu ile
denenen ACRS yonteminin yeterli dogrulukta sonuglar Urettigi belirtimektedir [Brachetti, De Felice
Ciccoli, Di Pillo ve Lucidi, 1996].

Tasarim aracinda flze konfiglrasyonlarinin uygunluk degerlerinin hesaplanmasi i¢in gereken
aerodinamik analiz sonugclari Missile DATCOM programi kullanilarak elde edilmistir. Missile
DATCOM kavramsal tasarim slrecinde bilesen-insa ve esdeger hiicum agisi yontemlerini
kullanarak kabul edilebilir dogrulukta aerodinamik katsayi kestirimi yapan yari-ampirik bir analiz
aracidir [Vukelich, Stoy, Burns, Castillo ve Moore, 1988].

Gelistirilen tasarim aracinda ACRS yoéntemi ile konfiglrasyon dzellikleri belilenmekte, ardindan
Missile DATCOM ile konfiglirasyonun aerodinamik analizleri yapilmaktadir. Analiz sonuglari
degerlendirilerek ACRS tarafindan daha iyi aerodinamik performansa sahip bir konfiglirasyon
Uretilmektedir. Bu déngl yakinsama kriteri saglanana kadar devam ettiriimekte ve aerodinamik
performans parametrelerini saglayan bir flize geometrisi ortaya ¢ikarilmaktadir. Sekil 1°deki akis
semasinda tasarim araci icin gelistirilen algoritma gosteriimektedir.

Girdi Dosyalari

!

Rasgele Konfiglirasyonlar ile Baglangig
Kimesi Olusturulmasi

b

_| Maksimum Hedef Fonksiyonu Degerine
| (fmax) Sahip Konfiglirasyonun Belirlenmesi

| !

Konfiglirasyon
ve Hedef
Fonksiyonu
Bilgileri

| 7Y

Yeni Konfiglrasyon icin Hedef
Fonksiyonunun Degerlendirilmesi (f;)

~»  Yeni Bir Konfigtirasyon Olusturulmasi

(fmax)’@ Sahip Konfiglrasyonu Yeni

=hiayr veh Konfigurasyon ile Degistir

Optimum
Aerodinamik

Hayir.

Konfiglrasyon
Ozellikleri

Sekil 1: Tasarim Araci igin Gelistirilen Algoritma
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TASARIM ARACI GELISTIRILMESINDE KULLANILAN YONTEMIN DOGRULANMASI

Bu galismada gelistirilen tasarim aracinin flizelerde dis geometri en iyilestirmesinde
kullanilabilmesi igin optimum degeri bilinen bir test fonksiyonu ile dogrulama yapilmistir. Literatlirde
optimizasyon algoritmalarinin performansini test etmek igin de kullanilan Goldstein-Price
fonksiyonu test fonksiyonu olarak belirlenmistir. Bu fonksiyon birden fazla lokal optimum noktasi
iceren, iki degiskenli bir global optimizasyon test fonksiyonudur ve asagidaki gibi tanimlanmistir:

f,y)=[14+x+y+1)%- (19 — 14x + 3x% — 14y + 6xy + 3y?)]
-[30 + (2x — 3y)? - (18 — 32x + 12x% + 48y — 36xy + 27y?)]
-2.0<5x,y<20
Fonksiyon global minimum degeri olan f(x,y) = 3 degerini (x,y) = (0,—1) icin almaktadir [Molga
ve Smutnicki, 2005].

Goldstein-Price fonksiyonu Sekil 2’de sunulmustur. Fonksiyon, degisken sinirlari icinde ¢ok ylksek
degerler icerdiginden fonksiyonun degisimini gosterebilmek icin esdeder cizgiler logaritmik dlgtide
gOsterilmistir. Lokal ve global optimum degerler, degisimin yani fonksiyon gradyaninin fonksiyonun
diger bolgelerine gore ¢ok daha zayif oldugu bir alanda yer almaktadir.

f(x.y)
1.0E+06
4.0E+05
1.6E+05
6.6E+04
2.6E+04
1.1E+04
4.3E+03
1.7E+03
7.0E+02
2.8E+02
1.1E+02
8.0E+01
4.6E+01
1.8E+01
7.4E+00
3.0E+00

Sekil 2: Goldstein-Price Fonksiyonu

Geligtirilen tasarim araci ile iki degiskenli Goldstein-Price fonksiyonunun global minimum noktasi
aranmigtir. Arag, 514 iterasyon sonucunda global minimumu (x,y) = (0, —1) noktasinda
belirlemistir. Sekil 3’te sirasiyla, global minimum noktasi aranirken tasarim aracinin taradigi tim
noktalar ve ilerleyen iterasyon adimlarinda degerlendirdigi noktalar gosterilmistir.
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Sekil 3: Goldstein-Price Fonksiyonu Uzerinde Yapilan Dogrulama

AERODINAMIK TASARIM EN iYILESTIRME UYGULAMASI

Bu galisma kapsaminda gelistirilen tasarim araci ile TCM konfiglrasyonu i¢in aerodinamik
performans en iyilestirmesi yapiimistir. TCM bir ses-ustl rizgar tineli denek tagi
konfigurasyonudur. TCM B1T4C4 konfiglirasyonunun geometrisi Sekil 4’te verilmistir.
Konfigurasyonda ayni geometrilere sahip kanard ve kuyruk kanatg¢iklari kullaniimistir. Aerodinamik
yuzeyler x konfiglrasyonda yerlestiriimistir [Mendenhall, Leavitt ve Leopold, 2005; Khalid,
Dujardin, Hennig, Leavitt, Leopold ve Mendenhall, 2004; Lesieutre, Love ve Dillenius, 2002].
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Sekil 4: TCM Konfigurasyonu (boyutlar cm cinsindendir)

Aerodinamik tasarim en iyilestirmesi yapilirken tersine mihendislik anlayisi ile TCM
konfigurasyonuna ait aerodinamik performans parametreleri tasarim aracina hedef olarak
girilmistir. Tasarim ¢iktisi olarak da TCM konfiglirasyonuna yakin bir geometri elde edilmesi
amaclanmistir.

Tasarim aracinda aerodinamik performans parametrelerinin hesaplanmasi Missile DATCOM
aerodinamik analiz araci ile gergeklestirilmistir. Bu galismada hedef olarak 1.75 Mach sayisinda,
16° hicum agisindaki normal kuvvet katsayisi (Cy), 4° ve 16° hucum agilarinda basing merkezi
konumu (Xcp/D) ile 0° hiicum agisindaki eksenel kuvvet katsayisi(Ca) secilmigtir (Tablo 1). Basing
merkezi konumu moment merkezine olan uzaklik olarak, fliize ¢api ile boyutsuzlastiriimis sekilde
gosterilmigtir.
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Tablo 1: Hedef Aerodinamik Performans Parametreleri

Cn (0=16°) | Xcp/D (a=4°) | Xco/D (@=16°) Ca (a=0°)
6.532 0.370 0.132 0.517

Tasarim aracinin Tablo 1’deki hedeflere ulasabilmesi amaciyla flize geometrisi degiskenleri kanard
icin tanimlanmistir. Bu degiskenler; kanard hiicum kenarinin burundan olan uzakhgi, kanard
acikhg, koék veteri ve kanard incelme oranidir. Bu degiskenlerin alt ve Ust sinirlari ve TCM B1T4C4
konfigirasyondaki degerleri Tablo 2’de sunulmustur.

Tablo 2: Fize Geometrisi Degisken ve Sinirlari

Degisken Aclklama Alt sinir Ust sinir TCM B1T4C4
XLE[cm] Kanard hicum kenari konumu 19.0 70.0 20.32
SSPAN [cm] Kanard acikhigi 3.0 15.0 5.94
RCHORD [cm] Kok veteri 5.0 20.0 9.14
TR Kanard incelme orani 0.3 1.0 0.625

Tablo 2’de goruldugu gibi degisken sinirlari genis tutulmusg ve birgok olasi konfiglirasyonun
degerlendirilebilmesi amaglanmistir.

Belirlenen degdisken kisitlari ve hedefler dogrultusunda tasarim araci ile analizler
gerceklestiriimistir. 3819 iterasyon sonunda tasarim programi hedeflenen aerodinamik performans
parametrelerine ulasmistir. Optimizasyon siresince ortaya ¢ikan bazi konfigtrasyonlar Tablo 3'te
verilmistir. Sonug olarak elde edilen optimum geometri ve TCM B1T4C4 geometrisi kanard
etrafinda yakinlastirilarak Sekil 4'te gdsterilmigtir.

Tablo 3: Optimizasyon Suresince Konfigurasyon Geometrilerinin Degisimi

iterasyon Adimi Konfigirasyon Geometrisi
1 g 4
|
5 - — —_—
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200 - — —
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Sekil 4: Tasarim Aracinin Belirledigi Geometri (sol), TCM B1T4C4 (sag)

Tasarim araciyla belirlenen optimum konfigtirasyona ve TCM B1T4C4’e ait aerodinamik
performans parametreleri ile geometrik degerler sirasiyla Tablo 4 ve 5'te sunulmustur.

Tablo 4: Optimum Konfigirasyon ve TCM B1T4C4 (hedef) Aerodinamik Performans Parametreleri

Optimum Konf. TCM-B1T4C4
Cy (0=16°) 6.532 6.532
Xcp/D (0=4°) 0.370 0.370
Xcp/D (0=16°) 0.132 0.132
Ca (0=0°) 0.517 0.517

Tablo 5: Optimum ve TCM B1T4C4 Fuze Geometrisi Degerleri

Ulusal Havacilik ve Uzay Konferansi

Optimum Konf. TCM B1T4C4
XLE [cm] 20.33 20.32
SSPAN [cm] 5.95 5.94
RCHORD [cm] 9.13 9.14
TR 0.62 0.63
6
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Optimizasyon siiresince tasarim araci tarafindan degerlendirilen konfigtrasyonlarin aerodinamik
performans parametreleri ve hedef fonksiyonu degisimleri Sekil 5-7’de gdsterilmistir.
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Sekil 5: Normal Kuvvet Katsayisinin (M=1.75, a=16°) ve Basin¢g Merkezi Konumunun (M=1.75,
a=4°) Optimizasyon Suresince Degisimi
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Sekil 6: Basing Merkezi Konumunun (M=1.75, a=16°) ve Eksenel Kuvvet Katsayisinin (M=1.75,
a=0°) Optimizasyon Suresince Degisimi

SONUC

Bu calismada, fuze/roket tasarim problemleri igin hizli bir sekilde, tasarim uzayindaki en iyi
aerodinamik performansa sahip flize/roket konfiglirasyonunu belirleyen bir tasarim araci
gelistiriimistir. Gelistirilen tasarim aracinda; stokastik bir optimizasyon metodu olan adaptif kontrolli
rastlantisal tarama yontemi ile aerodinamik hizli tahmin araci Missile DATCOM beraber
kullanilmistir. Tasarim araci bir optimizasyon test fonksiyonu kullanilarak dogrulanmis, ardindan
tersine muhendislik yaklagimi ile “NASA Tandem Control Missile” (TCM) i¢in aerodinamik tasarim
en iyilestirmesi uygulamasi yapilmigtir. Tasarim aracindan elde edilen sonuglarin belirlenen hedef
aerodinamik performans parametreleri ile uyumlulugu gdsterilmistir.
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Sekil 7: Optimizasyon Suresince Hedef Fonksiyonun Degisimi
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