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OzZET

Bu calismada, degisken atmosferik sartlar ve sliriikleme kuvveti altinda sonda roketi hareketi,
gelistirilen integrasyon kodlari ile farkli hareket modelleri kullanilarak ¢ézilmdigtiir. Atmosferik
degiskenlerin modellenmesi icin MSIS-E-90 atmosferik modelinden yararlaniimigtir. Sliriikleme
kuvveti, Mach sayisi, Reynolds sayisi ve Knudsen sayisinin bir fonksiyonu olarak ¢bzilmustiir.
Ayrica, kademe sayisi, kademelerdeki kiitle dagilimi, kademe yakit kiitle orani gibi parametrelerin
degisiminin roket azami hizi ve roket azami irtifasi gibi performans parametrelerine etkileri niimerik
olarak arastiriimigtir. Geligtirilen ¢ézlicl, genetik algoritma tabanli optimizasyon kodlariyla eglenip
kademe kiitle dagilimina yénelik optimizasyon ¢alismasi gercgeklestirilmistir.

GiRiS
Sonda roketleri, uzay teknolojilerinin test edilmesi, mikro yergekimi deneylerinin yapilmasi,
atmosferik 6élgtimlerin yapilmasi, astronomik gézlemler yapilmasi gibi ¢esitli amaclarla kullanilan
platformlardir. Sonda roketleri, firlatma araci teknolojilerinin gelistirimesinde énemli rol oynamistir.

Degisken atmosferik sartlar altinda hareket eden ve genellikle cok kademeli olarak Uretilen sonda
roketlerinde, tasarim asamasinda hareket denklemlerinin ¢ozimi ve kademe optimizasyonu
uygulamalari 6nem tasimaktadir. Hareket denklemlerinin ¢d6zimu icin, atmosferin ve slrikleme
kuvvetinin modellenmesi dnemlidir.

Atmosfer modellemesi icin Hedin vd. (1991) tarafindan gelistirilen MSIS-E-90 atmosfer modeli
kullaniimistir. MSIS-E-90, 700 km irtifaya kadar atmosferik sicaklik ve yogunluk degisimlerini
modellemede kullanilabilmektedir. Model, 72.5 km altinda, temelde, Labitzike vd. (1985) Orta
Atmosfer El Kitabi degerlerine dayanmaktadir. 20 km alti irtifalarda meteorolojik dlgimlerle de
desteklenen MSIS-E-90 modeli, pitot tibl, disen kire deneyleri, uzay mekigi ucus oOlctimleri,
sonda roketi olcimleri ve tutarsiz sacilim élgiimlerinden yararlanilarak hazirlanmistir. MSIS-E-90
modeli, sonda roketlerinde oldugu gibi, birden fazla atmosferik tabakaya erisim olan uguslarda
kullanima uygundur.

Knudsen sayisi, akis rejimlerini ayirmada onemli bir parametredir. Sengers vd. (2014), Kn—~
durumunun, seyreltiimis gaz ortamina, Kn—0 durumunun ise slrekli gaz ortamina tekabul ettigini
ifade etmektedir.

Sirukleme katsayisinin tayini icin ugus bolgesi, Knudsen sayisina gore iki farkli bdlgeye
ayiriimistir. Knudsen sayisinin 0.1’den kuguk oldugu durum igin, slrekli gaz ortami varsayimina
dayali, Mach ve Reynolds sayisina bagh bir surikleme modellemesi, Knudsen sayisinin 0.1’den
blyuk oldugu durum igin Boltzmann denklemlerine dayali surikleme modellemesi uygulanmistir.
Seyreltilmis gaz ortamindaki modelleme Sengers vd. (2014) tarafindan geligtirilen denklem setine
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dayanmaktadir. Surekli gaz ortaminda sdrtkleme ve kaldirma kuvveti katsayilarinin saptanmasi
icin Box vd. (2009) tarafindan saglanan denklemlerden yararlaniimigtir.

A. GOZULEN DENKLEM SETLERI

Sonda roketlerinde hareket modellemesi igin literatirde basvurulabilecek c¢esitli c¢alismalar
mevcuttur.

Walters (1967), roket hareket glzergahinin saptanmasi igin gesitli matematiksel modelleme
yontemlerini karsilastirmali olarak incelemistir. Calisma kapsaminda, Walters(1967):

e ik kisimda, Runge Kutta tekniklerine yer vermis, 4. derece klasik Runge Kutta
formdlasyonunu ele almistir. Her adimdaki yerel kesme hatasi blyukligine iligkin hata
analizi gerceklestirmistir.

e Calismasinin ikinci kisminda, tahmin etme-dogrulama yéntemlerine yer vermistir. Tahmin-
dogrulama ¢ézimlerine iliskin kesme hatasi buyuklUklerini de incelemistir.

Brochu(2003), giduimli bir flize konfiglirasyonu igin, t¢ serbestlik dereceli ve 6 serbestlik dereceli
hareket modelleme ¢dzimlerini gergeklestirerek, sonugclari birbiriyle kiyaslamistir. Bu ¢alismada;

o 3 serbestlik dereceli model ¢ézimu, temelde, nokta kiitle varsayimina dayanmakla birlikte,
hlcum agisi ve yana kayma agisi ve bunlara iligkin olusan degisimler gibi bilgilerle
zenginlestirilmigtir.

e Aerodinamik katsayilar igin polinom denklemlerinden yararlanildidi ifade edilmistir. Hicum
acisi ve yana kayma agisina iligkin ivmeler bir denklemle ortaya konmustur. Bu ¢éziimde,
hicum acisinin osilasyon ile sénimlenmesine izin veriimekte, bdylece daha gergekgi bir
¢6zlim elde edilebilmektedir.

e Calisma sonucunda, 3 serbestlik dereceli ¢ozimle 6 serbestlik dereceli ¢bzim arasinda
azami menzil bakimindan %12’lik bir fark oldugu gézlemlenmistir.

o Hesaplama bakimindan, 6 serbestlik dereceli modelin her bir iterasyonda 18 integrasyon
(12’si konum ve agcilarla bunlarin tirevleri; 6’si ise otopilota iligkin integrasyonlar), 3
serbestlik dereceli modelin ise 10 integrasyon gerceklestirdigi gérilmektedir. (6’s1 konum ve
acl bilgisi, 4’4 otopilot integrasyonu)

e (Co6zim hizi bakimindan, 3 serbestlik dereceli modelin 6 serbestlik dereceli modele kiyasla
yaklasik iki kat daha hizli oldugu gézlemlenmistir.

Moore (1969), NASA tarafindan Ay goérevlerinde kullanilan Saturn roketlerine iligkin hareket
denklemlerinin ¢ézimlerini gergeklestirmistir. C6zimde 4. dereceden klasik Runge Kutta
integrasyonu ve Shanks (1965) tarafindan gelistirilen 5. dereceden integrasyon teknikleri
kullaniimig, sonuglar kiyaslanmistir. Yapilan bu galismada;

o Roket hareketinin ilk 90 saniyesi modellenmistir. Ayrica, slrikleme katsayisi, basing
merkezi, agirlik merkezi, itki yoni gibi degisenlere belirli toleranslar tanimlanarak bu
toleranslar dahilinde dedisim olmasi durumunda ¢6zimde ne gibi degisimler oldugu
izlenmistir.

e 4. dereceden klasik Runge Kutta integrasyonu ve Shanks(1968) tarafindan ortaya konan
Runge Kutta integrasyonlari sonuglar ve ¢6ziim zamani bakimindan kiyaslanmistir. C6zim
suresinin raporun hazirlandigi zaman mevcut olan bilgisayar teknolojisiyle 42 dakikaya
ulasabildigi gértulmektedir.

Mevcut calismada, 3. dereceden adaptif zaman adimh Runge Kutta integrasyonu
gercgeklestirilecektir. Runge Kutta integrasyonu igin, Bogacki ve Shampine (1989) tarafindan verilen
ve kesme hatasini ikinci bir cozim yapmadan izlemeye imkan veren ¢6zim teknigi tercih edilmistir.
Bogacki ve Shampine (1989) tarafindan verilen kesme hatasi tahmini asagidaki sekildedir:

E= (h/72)*(-5*k11+6*k21+8*k31-9*k41)
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Kesme hatasi tahmininde, h ¢0zim (zaman) adimini temsil etmektedir. Diger ¢6zim
parametrelerinin hesaplanmasina iliskin detaylar Bogacki ve Shampine (1989) tarafindan
verilmektedir.

Yukarida verilen kesme hatasi tahmini, tek ya da birden fazla diferansiyel denklem igin
uygulanabilir. Birden fazla diferansiyel denklem i¢in kesme hatasi tahmini asagidaki sekilde
uygulanmistir.

E=max (E); i=(1,2,..5)

Adim blyUklGga ¢ézim sirasinda kesme hatasina bagl olarak adaptif olarak ayarlanmistir. Adim
bayukligune iliskin 3 kontrol igeren bir yaklasim uygulanmigtir.

e Kesme hatasinin >Ust hata toleransindan blylk olmasi (Adim buyuklugunu azalt)

e Kesme hatasinin Ust ve alt hata toleranslari arasinda olmasi durumu (Adim buyukIugu
ayni kalir)

e Kesme hatasinin alt hata toleransindan kugik olmasi durumu (Adim bUyUkliginG
arttir)

Alt hata toleransi, ¢6zim adiminin ¢ok kiglk olmamasi, yuvarlama hatalarinin ve ¢6zim
zamaninin asiri derecede artmamasi icin kiiglk bir hata toleransi olarak ¢ozime ilave edilmistir.

Hareket Modeli 1. Gévdeye Biitiinlesik Referans Sistemi, U¢ Serbestlik Dereceli Hareket
Denklemleri (Sabit ve Diiz Dinya Varsayimi)

Cozulen diferansiyel denklemlere asagida yer verilmistir. Bu denklemlerde, C.(Mach, Re, alfa,
Knudsen), Cp(Mach, Re, alfa, Knudsen), g(z), p(z), yi«ugus glzergah acisi) gibi fonksiyonlar
kullaniimaktadir. Dogrusal olmayan 5 diferansiyel denklemin es zamanh olarak ¢6zilmesi
gereklidir. 3 serbestlik dereceli model, dénme hareketlerini ve momentleri ihmal etmekte, sadece
dogrusal hizlari ve yerdegistirmeleri ele almaktadir.

Tablo 1. Kullanilan Diferansiyel Denklem Takimi

Fonksiyon integrasyonu
Yapilan Degisken
d. YT
% =V Yerdegistirme-x
% =V, Yerdegistirme-z
dVy, dm’ ) , , Hiz- x
Tl (E * Uy + Ao (P, — P,) — 0.5 % p,, V2S(Cpcosa — Cysina))/m — gsin®
dv, —
d‘ib = —0.5 * p,, VS * (Cp.cosa — Cpsina)/m — gcosO Hiz -z
dd_ytf = (—g/V)cos yf Ucgus Glzergahi
Acisi

Co6zim adimlari asagida verilmistir.

« Adim 1: Adi Turevleri Fonksiyon Olarak Tanimla

+ Adim 2: Adi Tarev Degerlerini Runge Kutta noktalarinda hesapla

« Adim 3: Gévdeye Butinlesik Koordinat Sisteminde Yer Degistirme, Hiz Degerlerini Elde Et
» Adim 4: Bulunan Yer degistirme ve Hiz Deg@erlerini Yer Koordinat Sistemine Dénustur

« Adim 5: Toplam Skalar Hizi ve Yeni Ugus Guzergah Agisini Hesapla
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Hareket Modeli 1. Tek Kademeli Sonda Roketi

Sonda roketi parametrelerine Tablo 1’de verilmektedir. Yakit yanma slresince hizin degisimi Sekil
1’de, irtifanin hiza bagh olarak degisimi Sekil 2’de sunulmaktadir. Yergekimi donme hareketi
(atak acisi 0 derece, yunuslama agisinin ugus glzergah agisina esit oldugu durum) varsayimi
altinda ¢6zUm gergeklestirilmistir.

Tablo 2. Tek Kademeli Sonda Roketi Parametre Degerleri

Atak agisi 0
Yunuslama acisi (ilk deger) 89 derece
Yakit kitle orani 0.80
Kademe sayisi 1
Toplam kitle 2000 kg
Yakit yanma hizi 50 kg/s
Lile ¢ikis hizi 2800 m/s
Sekil 1. Yakit yanma sliresince hizin degisimi Sekil 2. Yakit yanma suresince irtifanin degisimi

Tek Kademel Roket Tek Kademeli Roket
: ; !

3000 3000
2500 - . 2500 - -
2000 - ! ] 2000

1500 1500

Hiz (mi's)
Hiz (mfs)

1000 . 1000 -

500 7 , 500-

- 1 1 1 1 1 1
0 5 10 15 20 25 30 35 u 05 1 1.5 2 25 k]
Zaman (5) Irtifa i) % 10"

Hareket Modeli 1. U¢ Kademeli Sonda Roketi
Sonda roketi parametrelerine asagida yer verilmistir.

Tablo 3. U¢ Kademeli Sonda Roketi Parametreleri

ilk yunuslama agist: 89 derece
ik kademe liile ¢ikis basinci 120 kpa
ikinci kademe liile ¢ikis basinci 75 kpa
Uclincii kademe liile gikis basinci 25 kpa
Toplam roket agirhgi 2 ton
Kademeler arasinda kutle orani 3

Tek kademeli mimariye gére énemli performans artiglari gézlemlenmistir.

Sekil 3’te, ayni yakit kutle orani ve lile ¢ikis hizi (2800 m/s) igin, yanma sonu hizin yaklasik 6800
m/s oldugu gorulmektedir. Bu deger, tek kademeli mimaride elde edilen yanma sonu hiza (2500
m/s) kiyasla yaklasik 2.6 kat daha yuksektir. Sekil 4’te, 6zellikle Gst kademelerde yakit kitle oranini
arttirmanin performansa olumlu etkileri gérilmektedir.
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Sekil 3. Yanma Sonu Hizin Kademe Lile Cikis
Hizlarina Bagh Degisimi

Yanma Sonu
Hizi

7,800

Sekil 4. Yanma Sonu Hizin Yakit Kiitle Oranina Bagli
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7,200 /
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5,800 T
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Kademe Liile Cikig Hizlan (m/s)

Degisimi
8,000
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Yanma Sonu
4
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3,000
2,000
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(0.8, (075, (07, (0.7, (09, (07,
0.8, 0.3, 0.3, 0.85, 0.7, 0.7,
07) 06) 08 075 07) 07)

Yakit Kutle Orani

Yakit Kitle Oranlan (Yakit Kiitlesi/Kademe
Toplam Kutlesi)

Ef110.8
Ef2:0.8
Ef3:08

Lule Cikig Hizlan

U.1=2800 m/s
U.»=3300 m/s
U.3=3000 m/s

Hareket Modeli 2. Yer Sabit Referans Sistemi, U¢ Serbestlik Dereceli Hareket Denklemleri

(Kiresel Diinya Modeli, Sabit Diinya)

Hull (2007), yer sabit referans sisteminde, kiresel dinya modelini kullanarak asagidaki denklem
setini elde etmektedir. Asagida verilen denklem setinin sayisal ¢6zimu gerceklestirilmistir.

Tablo 4. Kiresel diinya modeli, yer sabit referans sisteminde hareket denklemleri

Fonksiyon integrasyonu Yapilan Degisken
dx/dt= re*V*cosy/(re+h) Yerdegistirme

dh/dt= V*siny irtifa

dVv/dt=(1/m)*(T-D-mgsiny) Hiz

dy/dt= (-gcosy/V)+Vcosy/(re+h) Ucus agisi

Hareket Modeli 3. Yer Sabit Referans Sistemi Ug¢ Serbestlik Dereceli Hareket Denklemleri

(Donen Kiiresel Diinya Modeli)

Aslantas (2012) tarafindan, dénen kiresel diinya modeli icin yere sabit referans sisteminde 3
serbestlik dereceli hareket denklemleri ortaya konmustur.
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Tablo 5. Dénen Kiiresel Diinya Modeli, Yere Sabit Referans Sistemi 3 Serbestlik Dereceli Hareket

Denklemleri
dA/dt = V*cosy*cosy / (r*cost) Boylam
dr _ V*cosy* siny Enlem
dt r
_ irtifa
% = V*siny
dt
. Toplam skaler

Z_Y = (lj*(T -D- mgsmy) +ro’cost(cosT*siny —sint*cosy*siny) hiz

m
(;_1/ = (ij( (T+L)cosp— mgcosy) + Veosy +2mCOSTCOSY :;Ji(J;;srgah agis!

m
o2 (radyan),
+ VA coSt (cosrcosy + sinrsinysin\y)
Yonlenme

dt | mVcosy

dy _ ( ;](T +L)sinu —[Xj*tamcosycosw
r

acisi (radyan)

M yuvarlanma agisini (radyan),

w dUnyanin agisal dénme hizini (radyan) temsil etmektedir.

Yukarida verilen denklemlere Uglincli dereceden Runge Kutta integrasyonu uygulanarak dénen
kiresel diinya modeli icin sayisal ¢ozimler elde edilmistir. Bu ¢6zimde enlem ve boylam degerleri
40 derece, yonlenme agisi ve yuvarlanma acisi ise 0 olarak alinmistir. Dinyanin acisal dénme

hizi;w=7.2921158*10-5 rad/s olarak alinmist

Ir.

5. Ug Serbestlik Dereceli Farkli Hareket Denklem Sistemlerinde Elde edilen Sonuglarin

Kiyaslanmasi

Kiyaslama icin kullanilan érnek ¢ozim parametreleri asagida verilmektedir.

Tablo 6. C6zim Parametreleri

Kademe Sayisi 1

Lile c¢ikis basinci 120 kPa
Hlcum agisi 0
Yunuslama agisi (ilk deger) 89 derece
Yakit kutle orani 0.80
Toplam kitle 2000 kg
Yakit yanma hizi 50 kg/s
Lile cikis hizi 2800 m/s

Farkh referans sistemlerindeki denklem setlerinin sayisal ¢6zimu sonucu elde edilen yanma sonu

roket hizlari kiyaslanmistir.

Tablo 7. Farkh referans sistemlerinde elde edilen ¢dzimlerin kiyaslanmasi
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Model 3 Model 2 Model 1
Yanma sonu hizi Yanma sonu hizi Yanma sonu hizi
V1=2629.6 m/s V,=2627.6 m/s V3=2647.5 m/s

6. Alti Serbestlik Dereceli Hareket Modeli ve Bu Modelle Elde Edilen Sonuglar

Siouris (2004) sonda roketleri igin kullanilabilecek alti serbest dereceli hareket denklemlerini
vermektedir. Bu denklemlerden yararlanarak, Euler acilar yerine yonelim dortlugu (quaternion)
kullanan 6 serbestlik dereceli ¢ézlimler yapilmistir. Yonelim dértligu kullanimi, ugus agisinin 90
derece oldugu durumda Euler acilarn kullaniimasi durumunda olusan tekillikleri ortadan
kaldirmaktadir.

Denklemlerde, simetri varsayimiyla, eylemsizlik garpim terimleri (Ix, |y, ly;) ihmal edilmektedir.
Kullanilan denklem setine agagida yer verilmektedir.

dP/dt=QR((1, -1, )/1,)+L/1-P(dI, /dt)/1,
dQUt=PR( (1,1, )/1,)+M/I, —Q(dI /dt)/l,

dR/dt=PQ(l, -1, )/1,)+N/I,-R(dI, /dt)/1,

(%)E:((%)B-Fw@(\/i)B) ;1=1,2,3

(%)E:((%)B-'-w@(xi)B) ;1=1,2,3

Yukaridaki denklemlerde, L,M,N terimleri moment terimlerini temsil etmektedir. e; dederleri roketin
acisal konumunu belirlemede kullanilan yonelim dértliga parametreleridir. . © agisal hizi, ®ise
vektorel carpimi temsil etmektedir.

Yukarida verilen 13 tlrev denkleminin ayni anda ¢ozulmesi gereklidir. Cézimde, hiz tlrevlerinin
hesaplanmasinda, irtifaya bagl degisen atmosfer yogunlugu, basinci, sicakligi ve yercekimi sabiti
degerleri kullaniimistir. Box et al. (2009) tarafindan saglanan surikleme kuvveti katsayilari
kullaniimistir. Daha 6nce 3 serbestlik dereceli modeller icin kullanilan aerodinamik, yercekimi ve
itki hesaplama metodolojisi benzer sekilde kullaniimistir.

Elde edilen turev degerleri, onceki kisimlarda detaylari verilen uyarlamali adimh 3 dereceden
Runge Kutta algoritmasi icerisinde kullaniimistir. Elde edilen yanma sonu hizi ve yanma sonu
irtifas1 degerlerine, 3 serbestlik dereceli ¢dzime ait sonuglarla birlikte asagidaki sekillerde yer
verilmektedir.6 serbestlik dereceli ¢ozim ile elde edilen performans az da olsa daha dusUktir.
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Sekil 5. Yanma sonu hizin baslangig kitlesiyle degisimi, 6DOF ve 3DOF modellerin kiyaslanmasi

6.00E+03

5.00E+03 G
q /
£ 4.00e+03
N
E 7/
3 3.00E+03
5 / —o—V_6dof
(5]
€ 2.00E+03 & V_3dof
s
>

1.00E+03

0.00E+00 T T T T )

1000 2000 3000 4000 5000
Baslangig roket kiitlesi (kg)

Asagidaki sekil ise, 6 ve 3 serbestlik dereceli ¢dzimleri yanma sonu irtifa bakimindan
kiyaslamaktadir. Yunuslama agisindaki kaybin 6 serbestlik dereceli ¢6zimde biraz daha fazla
olmasi nedeniyle, irtifada gérece daha belirgin bir fark olusmaktadir.

Sekil 6. Yanma sonu hizin baglangi¢ kitlesiyle degisimi, 2 kademeli sonda roketi
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B. OPTIMIiZASYON CALISMALARI
Literatirde, sonda roketlerine ve firlatma araclarina yonelik yapilmis cesitli optimizasyon
calismalari mevcuttur.

Aslantas (2012), Coklu Sogutma Cok Amacl Tavlama Benzetimi algoritmasi ile nano uydular igin 2
kademeli bir firlatma aracinin kademe kitle dagiim eniyilemesini gergeklestirmistir. Eniyileme
calismasini hem yerden hem de havadan firlatilan roketleri igin gergeklestirmistir. Calismasinda;
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e Donen kiiresel diinya modeli temelinde hareket denklemlerini ortaya koymustur. Ug hareket
serbestlik dereceli bir model kullanmistir.

Hareket denklemlerinin ¢6zimunde 4. dereceden Runge Kutta integrasyonu kullanmigtir.
Datcom denklemleri temelinde surtikleme kuvveti modellemesi gerceklestirmistir.

Yercekimi ivmesini sabit olarak almistir.

Atmosferik parametrelerin (sicaklik, yogunluk, basing) degisiminin logaritmik olarak
gerceklestigi varsayimini kullanmistir. Baz degerler olarak 1976 ABD Standart Atmosfer
Modelini kullanmigtir.

o Yer sabit referans sistemine gére ¢ézimler gergeklestirmistir.

e Yanma debisini ve kademe kitle dagihmini eniyileme degigkeni olarak kullanmistir.

Bairstow et al. (2006), iki kademeli firlatma araglarina yonelik ¢cok amaglh eniyileme calismasi
yapmistir. Hedef yéringe 400 km irtifada dairesel ydéringe olarak saptanmistir. |ki hedef
fonksiyonu ortaya konmustur:

1. Faydal YUk Kutlesini Azamilestir
2. Maliyeti Asgariye Indir

Bairstow et al. (2006), ¢bzimde itki degerleri sadece belirli irtifalar (0,50,100,200,400 km) igin
tanimlamis, ara degerler igin interpolasyon yapmistir. Calismasinda, firlatma aracinin donis fazina
baslama noktasina kadar itkinin yere 90 derecede etki ettigi, daha sonra ise yere paralel olana
kadar roketin dénls gercgeklestirdigi varsayilimistir. Hareket denklemlerini radyal koordinatlarda 5
adi diferansiyel formuna getirerek ¢6zim gergeklestirmistir. Calismada, 1962 ABD Standart
Atmosfer Modeli tarafindan verilen hava sicakligi ve yogunluk kullanilmig, farkli irtifalarda lile
verimliligi hesaba katiimamistir. Saptanan iki hedef fonksiyon Uzerinde ¢ok amacgh genetik
algoritma ile eniyileme caligmasi yapilmistir. Eniyilemede, 100 populasyon, 100 jenerasyonlu bir
genetik algoritma kullanimi yapilmigtir.

Anderson (1999), genetik algoritma kullanarak flize aerodinamik sekil eniyileme calismasi
yapmistir.  Roket burun uzunlugu, govde capi, kanatcik sekli ve buyUkliga gibi parametreler
Uzerinde; statik marjin, normal kuvvet gibi degiskenleri hedef fonksiyon hale getirerek, eniyileme
calismasi gergeklestirmistir. Anderson (1999), gradyen temelli ¢bziimlerin, ¢cok degiskenli eniyileme
uygulamalarinda iyi sonu¢ vermedigine deginmis ve genetik algoritmanin aerodinamik eniyileme ve
sekil eniyilemesi uygulamalarinda yayginlik kazandigina iligkin cesitli 6rnekler vermistir.

1. Siiriikkleme Modellemesi igeren Optimizasyon Uygulamalari

Bu kisimda, surikleme  modellemesi iceren  eniyileme  uygulamalarn  (zerinde
durulacaktir.Sinirlanmis bir toplam kuitle icin (<3 ton); en ylksek son hizi saglayan optimum
kademe dagiliminin saptanmasi i¢in bir optimizasyon uygulamasi gelistiriimistir. Optimizasyon
calismasinda genetik algoritmadan yararlaniimigtir.

Tablo 10. Optimum kutle dagilimi igin parametreler

M; ( Birinci kademe kiitle arahgi): 800-2400
kg

M, (ikinci kademe kiitle arahg): 200-400 kg
M; (Uglincii kademe kiitle arahigi): 100-200 kg
M’ 16-48
M.’ 4-8
M5’ 2-4
Birinci kademe liile ¢ikis hiz 2800 m/s
ikinci kademe liile gikis hizi 2900 m/s
Ugiincii kademe liile gikis hizi 3000 m/s
Birinci kademe yakit kiitle orani 0.8
ikinci kademe yakit kiitle orani 0.8
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Ugiincii kademe yakit kiitle orani 0.5
Birinci kademe yanma debisi 70 kg/s
ikinci kademe yanma debisi 60 kg/s
Ugiincii kademe yanma debisi 50 kg/s
Popilasyon 20
Jenerasyon sayisi 20

Elit Uye sayisi 1

Eniyileme sonucu, asagidaki degerler elde edilmistir.

Tablo 11. Azami son hiz i¢in optimum katle dagilimi, My<3 ton

M; ( Birinci M, (Ikinci kademe | M; (Ugiincii kademe | Yanma sonu

kademe kiitle): kitle): kiitle) hiz

2335.2 kg 364.7 kg 111.9 kg 6398 m/s
SONUC

Bu c¢alismada, farkli modellerden yararlanarak sonda roketleri hareket denklemleri ¢ézilmis ve
sonuglar kiyaslanmigtir. Hareket modellemesi, degigsken hava yogunlugu, sicakligi, yercekimi
sabiti, slrikleme katsayisi altinda gergeklestiriimistir. Cok kademeli sonda roketlerinde lile ¢ikis
hizi, yakit kitlesinin toplam kitleye orani gibi parametrelerin performansa etkileri arastirilmigtir.
Cok kademeli sonda roketlerinin optimizasyonu igin ¢alismalar yapiimis, bu kapsamda sinirlanmis
toplam kditle igin optimum kitle dagihimi genetik algoritma kodu ile aranmistir. Geligtirilen
modellerden firlatma aracglarn ve kip uydularin sayica artmasiyla talep gérmeye baglayan mikro
filatma araglarinda da vyararlaniimasi mimkindir. ileride kademe ayriima aniyla kademe
atesleme arasindaki gecikme suresinin azami irtifa ve azami hiza etkisine yénelik modelleme ve
optimizasyon calismalari yapiimasi planlanmaktadir.
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