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OZET

Yiksek Lisans Tezi

UCAK KANADI TASARIMI, ANALIZI VE YAPI ELEMANLARININ TOPOLOJI
OPTIMiZASYONU

Hasan KORKUT

Bursa Uludag Universitesi
Fen Bilimleri Enstitlisu
Makine Miihendisligi Anabilim Dali

Danmisman: Prof. Dr. Hakan AYDIN

Havacilik ve uzay endiistrisinde bir yapisal par¢anin nihai iirline doniisebilmesi ic¢in
bir¢ok disiplin birbirleriyle iletisim halinde ve birbirlerinin ¢aligmalarina girdi saglayarak
calisirlar. Ozellikle yiik grubu, tasarim grubu ve analiz grubu bu sekilde ¢alisirlar. Bu
guruplar parcayi nihai haline getirebilmek i¢in bircok basamak takip ederler. En énemli
basamaklardan biri konsept tasarim asamasidir. Bu asama da Ozellikle baz1 tasarim
degisikliklerine karar verebilmek adina tasarim ve analiz ekibi birbirleriyle ¢ok fazla
iletisim halinde olurlar ve siirekli farkli konseptler iizerinde c¢alisilir. Optimum konsept
tasarim bulundugu taktirde artik detay calismalar baslatilir. Konsept tasarim siirecinde
ozellikle havacilik sektoriinde en dikkat edilen unsur parcanin en hafif sekilde gérevini
yerine getirebilmesidir. Bunu en tutarli ve kisa zamanda yapabilmek projeye oldukca
avantaj saglamaktadir. Giinlimiizde yapisal pargalari daha hafif tasarlamak icin farkli
yontemler kullanilmaktadir. Bunlara malzemenin degistirilmesi, par¢a geometrisinin
degistirilmesi veya Uretim yOnteminin degistirilmesi gibi Ornekler verilebilir. Bu
degisikliklerden bazis1i ¢ok zaman ve maliyet gerektirirken, bazist daha pratik
yontemlerdir. Bu caligmada ucak kanat tasarimi CATIA kullanilarak yapilmis ve bu
tasarimda hafifletme igin yapilacak geometrik degisikliklere HYPERMESH topoloji
optimizasyonu yetenekleri kullanilarak birgok iterasyon uygulanip karar verilmistir. Bu
iterasyonlar sonucunda ugak kanadi tasariminin en hafif ve en mukavim hali ortaya
cikmistir. Optimizasyon sonucunda ortaya ¢ikan kanat geometrisi yapisal olarak analiz
edilip yapmin gerekli mukavemeti kontrol edilmistir. Gereken malzeme miisaade
edilebilir tasarim degerlerine uygun sonuglar elde edilmistir. Bunun yaninda geometrinin
biitlinliigiinii saglayan baglanti elemanlarinin statik hesaplamalar1 da yapilmistir. Yapilan
calismalar da malzeme olarak aliiminyum se¢ilmistir. Nihai tasarima ulastirilan
aliminyum kanadin yani sira malzeme olarak kompozit kullanilan bir kanat yapis1 da
calisilmis olup, farkliliklar karsilastirilmistir.

Anahtar Kelimeler: Ugak Kanadi, Kiris , Tasarim, Analiz, Topoloji Optimizasyonu,
Sonlu Elemanlar Metodu
2023, xiv + 54 sayfa.
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ABSTRACT

MSc Thesis

AIRPLANE WING DESIGN, ANALYSIS AND TOPOLOGY OPTIMIZATION OF
COMPONENTS

Hasan KORKUT

Bursa Uludag University
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Department of Mechanical Engineering

Supervisor: Prof. Dr. Hakan AYDIN

In the aerospace industry, many disciplines work in communication with each other and
provide input to each other's work so that a structural part can be transformed into a final
product. In particular, the load group, design group, and analysis group work this way.
These groups follow many steps to finalize the piece. One of the most important steps is
the concept design phase. At this stage, especially in order to decide on some design
changes, the design and analysis team communicate with each other a lot and different
concepts are constantly worked on. Once the optimum concept design is found, detailed
studies are started. The most important element in the concept design process, especially
in the aviation industry, is that the part can fulfill its task in the lightest way. Being able
to do this in the most consistent and short time provides a great advantage to the project.
Today, different methods are used to design structural parts lighter. Examples of these
are changing the material, changing the part geometry, or changing the manufacturing
method. Some of these changes require a lot of time and cost, while others are more
practical. In this study, the aircraft wing design was made using CATIA, and many
iterations were applied using HYPERMESH topology optimization capabilities to decide
on the geometric changes to be made for lightening in this design. As a result of these
iterations, the lightest and most durable version of the aircraft wing design has emerged.
The wing-geometry resulting from the optimization was analyzed structurally and the
required strength of the structure was checked. The results were obtained in accordance
with the required material permissible design values. In addition, static calculations of the
fasteners that ensure the integrity of the geometry were also made. In the studies carried
out, aluminum was chosen as the material. In addition to the aluminum wing, which was
reached to the final design, a wing structure using composite material was also studied
and the differences were compared.

Key words: Airplane wing, spar, Design, Analysis, Topology Optimization, Finite

Element Metod
2023, xiv + 54 pages.
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1. GIRIS

Gunumuzde topoloji optimizasyonu konsept tasarim asamasinda ozellikle havacilik
endistrisinde olduk¢a kullanilmaya baslandi. Ek olarak havacilik endiistrisinde
aluminyum malzeme yerine kompozit malzeme kullanimi tercih sebebidir. Bunun en
onemli nedenleri kompozit malzemenin sagladigi hafiflik ve sagladigi 6zel
kabiliyetlerdir. Aliminyum havacilik alanin da giivenilir olan, iiretim ve tamir etme
konusunda endiistrinin hakim oldugu alandir. Bunun yaninda bazi ¢alismalar da malzeme
secimini iiretim zorlugu, ¢alisma sartlarina uygunluk gibi engelleyici durumlarla da soz
konusudur. Bu gibi durumlar da ¢alismaya uygun malzeme se¢imi yapilmasi gereklidir.

Bu karar konsept tasarim asamasinda yapilmaktadir.

Topoloji optimizasyonu konsept tasarim asamasinda gerceklestirilir ve daha sonrasinda
gelen asama olan detay tasarim ve detay analize girdi olarak kullanilmaktadir. Yapiya
uygulanan yiik kullanilarak bir ¢ok iterasyon sonucunda topoloji optimizasyonu tasarimi
sekillendirecek bilgiler verir. Bu bilgiler 1s18inda detay tasarim ve analiz prosesleri
baslamis olur. Konsept tasarim agamasinda kullanilacak en hizli ve tutarli sonug veren

yontemlerden birisidir.



2. KAYNAK ARASTIRMASI

Ramesh vd. (2020) , SEM araci ANSY'S kullanilarak bir jet dragster'da uygulama igin bir
sonlu eleman analizi gergeklestirmiglerdir. Maksimum Von-Misses gerilimi ve dogal
frekansin hesaplandig1 ve sistemin frekans yanitinin belirlendigi statik analiz, modal
analiz ve harmonik yanit analizi gergeklestirilmistir. Bu g¢alismanin amaci, toplam
agirligin azaltilmasina katkida bulunmak ve dolayisiyla aracin performansini artirmak ve
tiretim maliyetlerini azaltmak i¢in optimize edilmis bir tasarima sahip alternatif bir
tasarim gelistirerek motor yataginin agirhigini azaltmaktir.

Topoloji optimizasyonu sonucuna gore yeniden tasarlanan montaj parcalarindaki gerilme
ve deformasyon dagilimlarini orijinal montaja karsilik gelenlerle karsilastirmak igin
statik, modal ve harmonik tepki analizleri yapilmistir. Topoloji optimizasyon sonuglari,
yapisal biitiinliigii korurken, yapisal olarak kararli ve orijinalinden %17,9 daha hafif olan
alliminyum alasimdan tiretilmis optimum bir montaj tasarimi sagladigi goriildii. Ayrica,
seklini optimize ederek montajin toplam agirligini azaltmanin yani sira, liretim maliyetini
de diisiirdii. Bunun nedeni, optimize edilmis montaji yapmak i¢in daha az malzeme
kullanilmasidir. Bu c¢aligmada sunulan tasarim, optimize edilmis montajin daha az
malzeme kullanirken yliklemeye dayanabilecegini de kanitlamistir. 216,23 MPa'lik
maksimum gerilim , 1,2 guvenlik faktor( ile aliminyum malzemenin akma dayaniminin
altindadir. Optimize edilmis montajin toplam deformasyonunun da azaldig1 goriilmiistiir.
Vinchurkar vd. (2016), agirlik azaltma optimizasyonu amaciyla bir karayolu tasitt motor
montaj braketinin sonlu eleman analizi (SEA) ve topoloji optimizasyonu arastirmasini
yirlitmiistiir. Agir1 titresimi Onlemek i¢in optimize edilmis montaj yapisinin uygun
sertlige sahip olmasi i¢in ¢aligma yapilmistir. Montaj yapilarinin her birine etki eden
motor ylikii hesaplanir ve yapinin davranigsal 6zelliklerini belirlemek ve sonuglarin kabul
edilebilir bir aralikta oldugunu dogrulamak i¢in bu sinir kosullariyla gii¢ ve stres analizi
yapilir. Yapi, montajin alt kismina rijit bir sekilde sabitleyip montaja 1500 N'luk bir
kuvvetle bir kuvvet uygulandi. SEA sonucu elde etmek icin simir kosullar1 ve kuvvet
yiikleri uygulandiginda, yapinin topoloji optimizasyonu sonucunda montaj, kiitlede
uygun bir azalma sonucu alinmigstir.. Optimize edilmis montajin ilk yapiya gore daha
yiiksek gerilim degerlerine sahip oldugu, ancak yine de hesaplanan emniyet katsayisi

kabul edilebilir oldugu goriilmiistiir.



Liu vd. (2021) ,sandvig¢ levhaya dayali esdeger bir yontem ¢ikarmis ve petek levhanin
esdeger parametreleri elde etmiglerdir. Bu esdeger parametreler ile bal petegi levha
esdeger SEM benzetim modeli ve gercek model kurulmus esdeger modelin ve gergek
model ii¢ noktanin li¢ nokta egilme simiilasyonlar1 tamamlanmistir. Ardindan, gergek bir
petek sandvi¢ panelin {i¢ noktali egme testi, test sonucuyla iyi bir sekilde Ortiisen ve
esdeger modelin etkinligini gosteren simiilasyon sonucuyla karsilastirilmak tizere
yapilmistir. Yapisal topoloji optimizasyonu ve kanat statik simiilasyon analizi i¢in petek
sandvi¢ plakali kanatciklarin esdeger modeli kurulmus ve topoloji optimizasyon
sonuglarma gdre ugus testi i¢in bir IHA prototipi yapilmustir. Simiilasyon ve prototip test
sonuglar, sandvi¢ esdeger teorisinin, petek sandvi¢ plaka malzemeleri ile giines THA
kanat yapilarinin hafif tasarimi i¢in uygun oldugunu ve bu yontemin ayni tip kanat yapisi
tasarimi i¢in bir referans saglayabilecegini gostermistir. Esdeger model ile gercek
modelin verilerinin, iki simiilasyon sonucu arasindaki karsilastirmaya gore yiiksek
tutarliliga sahip oldugu ve sandvi¢ esdeger modelin dogrulugunun, esdeger model ile
gercek modelin karsilastirma sonucu ile de dogrulanabilecegi bulunmustur. Gergek
malzeme deneyi sandvi¢ esdeger modelinin, belirli bir ilerleme araliginda sonlu eleman
simiilasyonu i¢in kompozit petek sandvi¢ yapilarin basitlestirilmis bir modeli olarak
kullanilabilecegini ve bu yontemin diger petek yapilarin sonraki modelleme ve
simiilasyon analizleri i¢cin bir referans saglayabilecegini  gOstermektedir.
Optimizasyondan sonra, tek bir kanat nerviiriiniin agirhig, 68,4 g olan ilk agirliga kiyasla
%51,3 azalmayla 33,3 g oldugu goriildii. THA igin tasarlanan ikincil nervirlerin
topolojisini iceren gergcek bir test ucusu gerceklestirilir. Ucus sirasinda kanadin
maksimum deformasyonunun tasarim gereklilikleri i¢cinde olmasi, kompozit malzemeler
iceren kanat yapisinin sandvi¢ esdeger teorisine gore optimize edildigini gosterir.
Boylelikle bu yontemin uygulanabilirligi tekrar dogrulanmis olmustur.

Bhamdare vd. (2022) , pistonun ileri geri hareketini donme hareketine ¢evirdigi temel
mekanizma olan biyel kolu {izerine ¢alismislardir.. Bir i¢gten yanmali motorda, biyel kolu
giic aktariminda hayati bir rol oynar. Baglanti cubuklarindaki egilim, bilesenlerin
agirhigini diigiirme yoniindedir. Daha hafif olmasina ve daha yiiksek itme yiiklerini tolere
edebilmesi istenmektedir. Bu c¢alismada, ANSYS 18.0'da sonlu elemanlar analizi
kullanarak biyel kolunun yapisal analizini ve optimizasyonunu sunmaya calisilmistir.

Biyel kolunu modellemek i¢in CATIA V5 yazilimi kullanilmis, bu model daha sonra



sonlu elemanlar modeli kurmak icin ANSYS 18.0 programina aktarilmis ve sonlu
elemanlar yontemi yardimiyla analiz edilmistir. Dovme gelik {iretimi i¢in statik analiz ve
agirhik azaltma firsatlarindan yararlanmak icin ¢aba gosterilmistir. Ilk olarak, aliiminyum,
gri dokme demir ve dévme celik olmak Uzere G¢ malzeme Uzerinde statik yuk analizi
yapilmistir. Biyel kolu modelinin yapisal performanst deformasyon, Von Mises gerilimi
ve esdeger gerinme temelinde karsilastirilir. Daha sonra, bazi agirlik azaltma faaliyetleri
ile déovme celik biyel kolu modeli iizerinde topoloji optimizasyonu gergeklestirilir.
Agirlik azaltmanin sonuglari, optimizasyon yardimi ile elde edilir. Ayrica, simiilasyon
sonuclari, dovme celigin statik yiik analizi acisindan iyi performans gosterdigini ve
dovme celik biyel icin %11'lik bir agirlik azalmasi elde edildigini ortaya koymustur.
ANSYS programinda yapilan topoloji optimizasyonu analizi i¢in ddvme ¢eligin en iyi
malzeme oldugu anlagilmistir.

Ismail vd. (2020), bir bisiklet krank kolunun geometrisini ve bunun deneysel
dogrulamasini optimize etmek i¢in topoloji optimizasyonu ve yanit yiizeyi yonteminin
bir uygulamasini ¢alismiglardir. Bu 6zellikle krank kolu kiitlesini azaltmak ve yiiksek
performansl bisiklet gelisimi i¢in gerekli olan hafif bir yapinin 6n tasarimini olusturmak
icindir. SpaceClaim yaziliminda {i¢ boyutlu bir bisiklet krank kolu modeli yapilmis,
ardindan ANSYS Workbench 2019 R1 kullanilarak statik sonlu elemanlar analizi
yapilmistir. Birden fazla yiik olusturmak icin yatay konuma gore 302, 452, 60, 90°, 1200,
135 ve 150° yedi krank agisinda ayni anda ¢oklu ¢evrim yiikii uygulanmistir. Oradan,
kiitle kisitlamasi, stres kisitlamasi, dongii agis1 ve krank malzemelerinin topolojik model
sonucu lzerindeki etkisini arastirmak ic¢in topoloji optimizasyonu yapilmistir.
Koselerdeki gerilme konsantrasyonunu en aza indirmek icin tepki ylzeyi yontemi
kullanilarak bir sekil optimizasyonu gerceklestirilmis ve nihai geometri elde edilmistir.
Sonugtan, her iki optimizasyon yonteminin de sadece krank kolu kiitlesini basarili bir
sekilde azaltmakla kalmayip birka¢ optimum tasarim secenegi sagladigi, ayn1 zamanda
optimizasyon sirecinden sonra krank kolundaki maksimum gerilimi %20'ye kadar
azaltabildigi gosterilmistir. Yeni gelistirilen bir kablosuz Ol¢im sistemi kullanilarak
yapilan deneysel dogrulama, sayisal sonuglarla 6nemli bir uyum gostermektedir. Topoloji
optimizasyonu, ilk kiitleden %70'e kadar yapisal kiitle azalmasini basariyla saglamistir.
Bu, gelecekteki bisiklet tasariminin gelistirilmesinde onemli olan hafif bir yap:

olusturmanin ¢ok etkili bir yolu olacag1 gosterilmistir. Birkac kisitlama arastirmasindan,



topoloji optimizasyon yontemi, hafif bir krank kolunun tasarimi i¢in bir¢ok geometrik
secenek saglama yetenegine de sahip oldugu gorilmiistiir.

Dong vd. (2022), traktér sanzimaninin ana bileseni olan kutu, vites degistirme ve kabini
tasima islevlerine sahip oldugu gibi, ayn1 zamanda gergeve islevinin bir par¢asini da tagir.
Glig, sertlik veya titresim kutunun ozellikleri izin verilen gereksinimleri karsilamaz,
biiyiik titresim ve giiriiltii olusabilir ve hatta bazi sinirlayict kosullarda kirilma olasiligi
vardir. Bu sorunu ¢6zmek i¢in bir rediiktoriin yapisal parametrelerine gore Creo li¢
boyutlu modelleme yazilimi kullanilarak disli kutusunun {i¢ boyutlu modeli
olusturulmustur. Farkli yiik kosullarina gore ylikleme yapilir. Bu asir1 kosullar altinda
analiz edilir. Traktdr sanzimaninin statik analizi ve modal analizi ANSYS Workbanch
Static Structural modiilii kullanilarak yapilmaktadir. Deformasyon , esdeger gerilim
dagilimi ve modal titresim frekansi test edilir. Sonuglar, optimize edilmis kutunun
agirhginin %8,44, deformasyonun %15,89 ve esdeger gerilmenin %18,34 oraninda
azaldigini gostermektedir.

Xiaolei vd. (2020), eklemeli imalata dayali topoloji optimizasyonu ve kafes yapi tasarim
teknolojisi, montaj braketini hafifletmek i¢in kullanmislardir. Montaj braketinin hafif
tasarimi, hava radarinin anten tinitesini ugak braketine bagladig: i¢in ¢ok 6nemlidir. Sonlu
eleman simiilasyonu aracilifiyla, li¢ ¢esit montaj braketi yapisinin mekanik 6zellikleri
karsilastirilip analiz  edilir. Sonuglar sunu gostermektedir: ampirik tasarimla
karsilagtirildiginda, topoloji optimizasyon sonucunda yapiin agirhigr %24,8 oraninda
azalir, maksimum asir1 yiikk kosulu altindaki deformasyon minimumdur ve birinci
dereceden mod %14,5 oraninda artar. Kafes malzeme yapisinin agirhigi %21,9 oraninda
azaltilir, maksimum asir1 yiik kosulu altindaki deformasyon maksimumdur ve birinci
dereceden mod %3,5 oraninda azaltilir.

Zhu vd. (2015), ucak ve uzay yapilar1 tasariminda uygulanan topoloji optimizasyon
tekniklerindeki son gelismeleri arastirilmistir. Topoloji optimizasyonu, 6zellikle
havacilik ve uzay miihendisliginde en az agirlik ve performans tasarimai i¢in etkili bir arag
haline gelmistir. Bu ¢alisma dncelikle mevcut birkag uygulamay1 gézden gegirmektedir:
(1) gévde yapilari i¢in standart malzeme yerlesim tasarimi, (2) ugak panelleri i¢in takviye
yapisallarinin yerlesim tasarimi, (3) havacilik yapisal sistemleri i¢in c¢ok bilesenli
yerlesim tasarimi, (4) ¢oklu -montajli ugak yapilari i¢in baglant1 elemanlar1 tasarimi.

Ikinci olarak, dinamik yamit tasarimi, sekil koruma tasarimu, akilli yapi tasarimi, yapisal



Ozellik tasarimi1 ve eklemeli imalatta topoloji optimizasyonunun potansiyel uygulamalari
tanitilmaktadir. Havacilik endiistrisinde topoloji optimizasyonunun kullaniminin
¢esitlendirilmesi amac¢lanmaktadir.

Shanmugasundar vd. (2021), biyel kolunun tasarimi, analizi ve topoloji optimizasyonu
caligmas1 yapmislardir. Tiim i¢ten yanmali motorlar, kullanilan silindir sayisina bagh
olarak bir dizi biyel kolu gerektirir. Biyel kolu 3D modelinin tasarimi i¢in Creo
Parametric yazilimi kullanilmis ve daha sonra tasarlanan biyel modeli ANSYS yazilimina
aktarilarak tasarimimn sonlu elemanlar metodu (SEM) kullanilarak tasarimin
modellenmesi ve analiz edilmesi saglanmistir. Statik gerilme analizi yapilarak elde edilen
sonuglardan Autodesk Fusion 360 yazilimi kullanilarak biyel kolunun topoloji
optimizasyonu yapilmistir. Topoloji optimizasyonu, verilen tasarim alani i¢inde verilen
yiikler ve sinir kogullari i¢in tasarimin yerlesimini optimize etmek i¢in kullanilan verimli
bir matematiksel tekniktir ve teknigin amaci, verilen tasarimin istenen performans
Ozelliklerini arttirmaktir. Daha sonra, topoloji optimizasyonundan dnce ve sonra biyel
kolunun maksimum asal gerilme, esdeger gerilme, maksimum asal gerinim ve toplam
deformasyon degerleri karsilastirilmistir. Optimize edilmis modelin tasarimda verimli
oldugu, gerilmelerin mevcut modele gore daha az oldugu ve ¢elik malzeme igin optimize
edilmis tasarimda agirlikta yaklasik %3,5 oraninda azalma saglandig1 bulunmustur. Biyel
sap bolgesinde topoloji optimizasyonu sonucunda gerilimin diisiik goriildiigi yerlerde
delikler acilmistir. Yapiya hafiflik kazandirilmastir.

Htet (2020), ugak yapilarinda agirlik azaltma iizerine ¢alisma gerceklestirmistir. Ugak
yapilarinin agirhigini azaltmanin birgok yolu vardir, 6rnegin kompozit malzemeler
kullanmak. CFRP gibi kompozit malzemeler, ugaklar i¢in 6nemli dl¢iide agirlik azaltma
saglar. Agirlik azaltma, ugagin yakit verimliligini artirir ve bu da maliyet tasarrufu saglar.
Bu hafif malzemeleri kullanmanin yani sira, yapisal tasarim optimizasyonu su anda ileri
muhendislikte uygulanan gecgerli bir metodolojidir. Topoloji optimizasyonu, belirli bir
tasarim alan1 i¢indeki bir dizi yiik ve kisitlama i¢in optimize edilmis bir sekil ve malzeme
dagilimi elde etmek i¢in kullanilir. Caligma da, tasarim yapisinin yapisal dayanim
hesabin1 ve topoloji optimizasyonu analiz edilmistir. Cikarilan ana sonug, ayni yiik
kosullar1 altinda deformasyon ve gerilmelerin ¢ok fazla degismemesi ile birlikte kiitlenin
azalmasidir. Topoloji optimizasyonu ile elde edilen yapilarin yeni tasarim modeli, ayni

yiik kosullar1 i¢in ilk tasarima kiyasla %18,36 daha hafif oldugu goriilmistiir. Ansys’te



topoloji optimizasyonunun nasil yapilacagi gosterilmistir. Bu optimizasyonun
uygulanmasi, ucak yapilarmin yiik tasiyan elemanlarinin miimkiin oldugunca hafif
tasarlanmasi i¢in yardimei olmaktadir. Yiik kosulu olarak belli bir sinir belirlenmistir.
Aftab vd. (2022), Boeing 737 ucagi inis takimu i¢in bir calisma gergeklestirmislerdir. inis
takimi, bir ugaktaki en degerli yapilardan biridir. Bu c¢alisma inis takimindaki kirilma
sonucu yapida olusan ariza sebebiyle yapilmaktadir.. Bu ¢alismada, ugak inis takiminin
3 boyutlu modelleme aracinda bir prototipi olusturulmus ve bir analiz yazilimi
kullanilarak analiz i¢in degerlendirilmistir. Inis takimi icin secilen malzemeler
Aliiminyum 7075, Ti6Al4V ve Alasimli Celik 4340°tir. Her {ic malzeme de ayni yiik
kosullar1 dikkate alinarak analiz edilmistir. Deformasyon ve Yorulma analizi inig
takimlarindaki ariza noktasini bulmak i¢in yapilir. Yapilan analiz ¢aligmalarinda Von
Mises stres analizi etkin rol oynamistir.

Abbas vd. (2021), tipik bir nakliye u¢agi kanadinin yapisal analiz prosediirleri takip
etmislerdir. Kanat modeli CATIA V35 kullanilarak ¢izilmistir; bu model kirigler, rib ve
kabuk gibi ¢esitli yapisal bilesenlerden olusur. Model, yapisal analiz yazilimi ANSY'S
2016'ya aktarilmistir. Model icin gerilmeler, gerinimler, deformasyonlar ve giivenlik
faktorleri elde edilmistir. Kanat iizerindeki aerodinamik yiiklerin neden oldugu elde
edilen gerilmeler Von Mises kriteri kullanilarak, akma veya burkulma kaynakli
deformasyonun meydana gelmedigi tasarim yapisal limitleri i¢inde oldugu bulunmustur.
Normal mod analizi ve dogrusal statik yapiyr belirlemek i¢in bir ugak kanad: modeli
analiz edilmigstir. Kanat yapisinin dogal frekanslar1 ve mod sekli olan modal 6zelliklerini

elde etmek i¢in sonlu elemanlar analizi yaklagimi kullanilmistir.



3. MATERYAL ve YONTEM

Bu caligma da bir ugak kanadi1 konsept tasarimindan nihai tasarima giden prosesler ele
alinmigtir. {lk tasarim olarak yapilan calismanm {izerine havacilikta en Onemli
parametrelerden biri olan agirlik konusunda iyilestirme yapilabilmek amaciyla yapiya
gelen ylkler hesap edilerek, bu yikler altinda topoloji optimizasyonu gergeklestirilmistir.
Topoloji  optimizasyonu sonucunda konsept tasarim da gerekli degisiklikler
uygulanmistir. Optimizasyon ve statik analiz sonuglarina gore nihai tasarima ulasilmistir.
Bu ¢alismalar havacilikta en ¢ok kullanilan iki malzeme olan aliminyum ve kompozit

malzeme kullanilarak yiiritilmustiir.

3.1. Tasarim

Yapilan literatiir arastirmalar1 sonucunda bir jet egitim ucak kanadinin profiline ve
geometrik Olgulerine karar verilmistir. Ugak kanat profili Sekil 3.1°de goriildiigii gibi
NACA 64012A serisidir (http://Airfoil Tools.com). Yapinin geometrik 6lgiileri Cizelge
3.1’de verilmistir. Bu 0l¢iler 1s1ginda ugak kanadi CATIA ortaminda yiizey ¢alisilarak

tasarlanmistir. Calisilan yiizey tasarimi katt modele gevrilmistir (Sadraey, 2012).

Sekil 3.1. NACA 64012A kanat profili

Havacilik tarihinde yasanan deneyimler ve yapilan akademik c¢alismalar sonucunda
bircok tasarim kurali ve kriteri ortaya konmustur. Bir ucak yap1 elemani tasarlanma
stirecinde bu kural ve kriterlere uygun tasarim gercgeklestirilmesi, tasarimin
giivenilirligini, tutarliligini  ve uluslararasi kabul edilirligi acisindan 6nemli

parametrelerdir. Yapilan tasarim ¢alismasi bu tasarim kural ve Kriterler goz 6nlinde



bulundurularak yapilmigtir. Bu calisma kapsaminda yapilan ugak kanadi ilk tasarim

calismasi Sekil 3.2°de gosterilmektedir (Niu vd., 1989).

Sekil 3.2. Ucak kanadi ilk tasarimi

Cizelge 3.1. Kanat olcileri

Parametre Deger Birim
Kanat boyu 4,75 m
Kanat alani 8,25 m?

Kanat profili NACA 64012A

Ortalama cord uzunlugu 1,736 m

Azami hiz 222,222 m/s

Aciklik orani 5,47

Hiicum agis1 2

Stipiirme agis1 15

3.1.1. Baglayic1 Cesitleri

Baglayicilar iki veya daha fazla malzemeyi mekanik olarak birbirine baglayan ve bu
malzemeler arasinda yiik aktarimini saglayan yapi elemanlaridir. Bu mekanik baglantiyi
saglayabilmek icin ¢esitli baglayici tipleri mevcuttur. Baglayicilar, tasarim yapilirken
sokulebilir, sokiilemez, kafa tipi, ¢alisma alani, montaji, uygulanacak yiik, maliyet,

calisma kosullar1 gibi bir¢ok kriter goz 6niine bulundurularak sec¢ilmektedirler.

Dolu govdeli percin havacilik endiistrisinde en yaygin kullanilan baglayici

cesitlerindendir. Silindirik bir gévde ve kafa kismindan olusmaktadir. Bu perginlerin



montaj1 baglanti saglanacagi yerin her iki tarafina da ulasim gerektirir. Sokiilebilir
degildir. Kafa tipine gore Sekil 3.3’te gosterildigi gibi bombe basli, havsa basli, mantar
basl gibi ¢esitleri mevcuttur. Agirlikli olarak aliiminyum malzemesinden retilmektedir.

Maliyet agisindan kullanilmasi tercih edilmektedir (Niu vd., 1989).

Sekil 3.3. Dolgu goévdeli percin kafa tipi érnekleri.
A) Bombe basli percin B) Havsa basli percin C) Mantar basli pergin

Kor percin ve civatalarin montajinda baglanti saglanacak malzemelerin her iki tarafina da
ulasim gerektirmeden yapilabilir. Montaj geregi baglantinin bir tarafina ulasim
saglanamayan montajlar da kor baglayicilarin kullanimi kaginilmazdir. Bu baglayicilarin
mukavemet degerler diger baglayicilara nazaran diisiik oldugu i¢in birincil yapilarda
kullanimi tercih sebebi degildir. Sekil 3.4’te gOsterildigi gibi bombe basli, havsa bash
gibi ¢esitleri vardir (Niu vd., 1989).

=

A B

Sekil 3.4. Kor percin kafa tipi 6rnekleri.
A) Bombe basli per¢in B) Havsa basli percin
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Hi-Lok iki par¢adan olusan basit bir baglayici tipidir. Sokiilebilir degildir. Montaj1 tutarl
bir sekilde torklanarak saglanir. Yorulma omri agisindan diger baglayicilar nazaran
avantajlidirlar. Mukavemet o6zellikleri iyidir. Montaji sirasinda torklama yapilirken
altigen kisim otomatik olarak kesilir ve montaji gerceklesmis olur. Sekil 3.5°te

gosterildigi gibi bombe basli, havsa basli gibi gesitleri vardir (Niu vd., 1989).

Sekil 3.5. HiLok kafa tipi 6rnekleri.
A) Bombe basli hilok B) Havsa basli hilok

Civatalar disinda disler olan baglanti elemanlaridir. Kafa ve iizerinde disler bulunan
silindirik govdesiyle birlikte yekpare bir yapidadir. Montaji Sekil 3.6’da gosterildigi gibi
icten digli somon ile beraber saglanmaktadir. Sokulebilir baglanti elemamidir. Yap1

tizerinde ulagilabilir olmasi istenilen bolgeler de kullanilir (Niu vd., 1989).

Sekil 3.6. Civata montaj gosterimi
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3.1.2. Tasarim Kural ve Kriterleri

Aerodinamik yiizeylerde hava akisini bozmamak i¢in havsa basli baglayicilar kullanilir.
Ayrica iki malzemenin birbiriyle baglayici ile baglantis1 saglandiktan sonra tizerine bir
baska malzemenin gelecegi durumlarda da havsa basl baglayici kullanilmasi gereklidir.
Havsa basli baglayict kullaniminda Sekil 3.7°de gorulen ve denklem 3.1 de verilen

formilasyona dikkat edilmesi gerekmektedir (Niu vd., 1989).

h<=it (3.1)

=

Sekil 3.7. Havsa bagli baglayici montaji i¢in malzeme kalinlig

Baglayici secimin de baglayicinin {izerine gelen ylik en 6nemli parametrelerden birisidir.
Daha tasarim agamasin da baglayicinin baskin olarak nasil bir yilikleme altinda kalacagi
ongoriilebilirse baglayict se¢imi daha tutarli bir sekilde yapilabilir. Baglayici i¢in farkli
yukleme ¢esitleri Sekil 3.8’de gosterilmistir. Sekil 3.8’deki gosterim de uygulanan yiike
gore yatayda ki baglayicilar kesme yiikii altinda kalirken dikey olan baglayicilar eksenel

kuvvet altinda ¢alismaktadirlar.

- " baglayici

Ep

s
L |

Sekil 3.8. Baglayici yiikleme gosterimi
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Acilan baglayict deliklerinin kenar mesafesine uzakligi belli bir kural igerisinde
olusturulmaktadir. Sekil 3.9’de gorilen kenar uzakligi (e), baglayici ¢apinin (D) iki
katindan 0.762 mm fazla uzaklikta olmadir. Zorunda kalinan bazi uygulamalarda bu
deger baglayici ¢capinin bir buguk katina kadar diisebilmektedir. Ugak kanadi tasariminda
serbest kenardan baglayici ¢ap1 merkezine olan uzaklik ¢apin iki kati artt 1 mm, serbest

olmayan kenardan ise ¢ap arti 1 mm olarak baglayicilar konumlandirilmstir.

Ol

Sekil 3.9. Kenar uzakligi gosterimi

Sekil 3.10°da verilen Baglayicilar aras1 mesafe (d), kullanilan baglayici ¢apinin (D) dort
ila alt1 kat1 arasinda olmasi gerekmektedir. Verilen bu degerlerden az bir mesafe ile
baglayic1 diizeni saglanirsa baglayicilarin etkin c¢alisti§i alan yeterince kullanilamamais

olur (Niu vd., 1989).

@D

Sekil 3.10. Baglayici aras1 mesafe gosterimi
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Eger verilen deger araligindan fazla bir mesafe de baglayicilarin diizeni saglanirsa,
baglayicilar arasinda basma yiikii altinda Sekil 3.11’de gosterildigi gibi baglayicilar

arasinda burkulma ile karsilasilabilir.

Sekil 3.11. Baglayicilar arasinda burkulma gésterimi

Tasarimda kullanilan malzeme metal ise par¢a tasariminda hadde yoniine bagli olarak
Sekil 3.12’de gosterildigi gibi malzeme i¢ yapisi degiskenlik gostermektedir. Malzeme ig
yapist da malzeme mukavemetini etkilemektedir. Tasarim asamasinda malzemenin
calisacag yiik kosullarina gore bu malzeme i¢ yapisi yonlerini kullanarak, malzemenin
daha efektif kullanimi1 saglanabilir. Malzemeye gelen baskin yiik dogrultusun da Sekil
3.12’de gosterilen L yonii kullanilmasi gerekmektedir.

Sekil 3.12. Hadde yoniine bagli olarak malzeme i¢ yapist gosterimi

Tasarim agsamasinda malzeme kalinlik degisimi gerekliyse ve bu kalinlik degisimi
malzeme kalinhiginin %60 oranini buluyorsa, bu kalinlik degisimin tek asama da

yapmamak gerekir. Bu caligmayi Sekil 3.13’te gosterildigi gibi en az iki asama da yapmak
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gerekmektedir. Aksi durumlarda yapinin bu kalinlik degisimi bolgelerinde yiiksek gerilim

y1gilmalar1 gozlenebilmektedir.

Tercih edilmeyen

[ —

Tercih edilen

] ; o

Sekil 3.13. Malzeme kalinlik degisimi gosterimi
A) Tercih edilmeyen kalinlik degisimi tasarimi1 B) Tercih edilen kalinlik degisimi
tasarimi

Kompozit malzeme en dis katmanin 45° ve -45° acili katmanin kullanilmasi daha
uygundur. Bu agida ki katmanlar disaridan gelecek olan hasara kars1 daha dayaniklidirlar.
Kompozit katmanlar serilirken ayni agida ki katmanlar iist iiste {i¢ adetten fazla olmasi
delaminasyon olmamasi agisindan istenmemektedir. Kompozit yap1 da eksenel yiikleri
tagimasi i¢in 0°, kesme yiiklerini karsilamasi i¢in 45° ve enine yiikleri tagimak adina 90°
acida ki katmanlar serilmektedir. Laminatlar tek bir dogrultu da yiikkleme altinda
calisacag1 ongoriisiinde bulunulsa da diger agida ki katmanlardan en az %8 oraninda
serilmesi gerekmektedir (Kaw, 2006).

Ust iiste olan iki katmanin arasinda ki a¢1 farkina dikkat edilmesi gerekmektedir. Yapiya
uygulanan yikleme de aralarinda ki poisson orani farki delaminasyon olasiligini arttiric
yonde olmaktadir.

Laminantlarin simetrik ve balansli (dengeli) olmasi yap1 agisindan avantajlar
saglamaktadir. Laminatin simetrik olmasi ¢arpilmalari engellemektedir. Simetrik olan bir
laminatin [B] matrisi 0’dir ve buda yapilacak olan hesaplamalarda kolaylik saglar.
Laminatin balansli olmasi da laminatin diizlem i¢i normal gerinimini ve dizlem igi kayma

geriniminin azalmasini saglamaktadir.
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Katmanlarin malzemesi , agis1 ve kalinlig1 orta diizlemin iistiinde ve altinda ayniysa,
laminat simetrik olarak adlandirilmaktadir. Simetrik laminata 6rnek olarak Sekil 3.14°te

verilen [45/135/0/135]s serimi verilebilir.

45°
e 135°
EEEEESEEEEEEEEEEEENRE
e 135° NoOtr eksen
EEEEEEEEEEEEEEERENE
e 135°

o

45

Sekil 3.14. Simetrik laminat

0° ve 90° acili katmanlar haricindeki malzeme ve kalinligi ayni olan her katmanin agisi
Sekil 3.15te gosterildigi gibi arti ve eksi ¢iftleri olarak ortaya ¢ikiyorsa, laminant
dengelenmistir. Dengeli bir laminata 0rnek olarak [45/0/90/135/0/45/135/90] serimi
verilebilir (Kaw, 2006).

o

45
EEEEEEEEEEEEEENEEERER

EEEEEEEEEEEEEEEENEERO
B NoOtr eksen

EEEEEEEEEEEEEEEEERERE

45°

e 135
EEEEEEEEEEEEEEEEENIRY

Sekil 3.15. Balansli laminat
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3.2. Malzeme Se¢imi

Ugak yapisal tasarim konseptleri ve teknoloji gelistikge, her gecen giin malzeme
gereksinimleri artmaya ve bununla birlikte malzeme teknolojisi de artmaya
baslamaktadir. Ahsaptan aliiminyuma, titanyuma ve daha sonra kompozite gecis cok
kapsaml1 gelistirme faaliyetlerini ve farkli disiplinlerin uygulamalarin1 gerektirmistir.
Havacilikta yap1 agirligi ve dolayisiyla hafif malzeme kullanimi her zaman 6nemli
olmustur. Tam yiiklii bir ses alt1 nakliye ucagi kalktiginda, toplam agirliginin sadece
%20’si yiiktiir. Kalan %80 agirligin kabaca yaris1 ugagin bos agirligi, diger kalan kisim
da yakittir. Bu nedenle yapisal agirlikta ki herhangi bir tasarruf, tasima yiikiinde bir artis
saglayacaktir. Yapisal tasarim ve analizciler daha diisiik agirlikta ve maliyette, daha
yuksek mukavemetli malzemeler istemektedir (Niu vd., 1989 ; Charles vd., 1997).
Kullanilan malzemelerin mukavemet degerlerinin yiiksek olmasi disinda, yorulma
ozellikleri, kirilma toklugu siirlinme dayanimi, korozyona kars1 direng gibi 6zellikleri de
tasarimda 6nem kazanmaktadir.

Giliniimiizde kullanilan malzemelerin gelistirilmesi ve bagka malzeme arayisi ¢alismalari
devam etmektedir. Buna Ornek olarak aliminyum malzemesinin farkli alagimlari
kullanilarak kendi 6zelliklerini gelistirip daha az yogunlukta olan aliiminyum-lityum
alagimi gosterilebilir. Diger bir 6rnek aliminyum-demir-molibden-zirkonyum alasimlari
calisilarak aliminyum da daha yiiksek ¢aligma sicakliklari elde edilmistir. Bunun yaninda
kompozit malzemelerde de bircok calisma devam etmektedir. Ornek olarak yeni trend
termoset recineler gosterilebilir. Istyla sekil verilebilir hale getirilebilen ve soguduktan
sonra gucli ve tok hale gelebilen bir malzemedir. Bu malzemenin en biylk
avantajlarindan biri daha kisa tiretim dongiistidiir. Ciinkii kimyasal bir sertlesmeye ihtiyag
duymaz ve maliyet tasarrufu saglar. Agirliktan tasarruf saglayabilmek adina ve yeni
tasarim konseptleri gelistirmek adina kompozit malzemelerin kullanimi gerekli olacaktir.
Yeni cgalisilan metalik ve kompozit malzemelerin, daha uzun 6miirlii, daha iyi yorulma
ozelliklerine sahip ve daha hafif olmalar1 daha fazla tasima yiikii, yakit ekonomisi, savas
ucaklart i¢in daha iyi manevra kabiliyeti saglamaktadir (Niu vd., 1989 ; Charles vd.,
1997).

Mdhendislik ve malzeme biliminde gerilim-gerinim egrisi malzeme hakkinda bir¢ok bilgi

ifade eder. Gerilim-gerinim egrisi malzemenin ¢ekme testi sonucunda olusturulmaktadir.
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Yapisal analiz i¢in gerekli bilgilerin bir kism1 bu egriden elde edilmektedir. Elde edilen
bazilar1 Sekil 3.16’da gosterildigi gibi Young moduili, akma dayanimi, nihai gerilme

dayanimi gibi degerlerdir.

Gerinim sertlesmesi Boyun verme
-+ —
Gerilim, 0
£
Akma bolgesi
- Nihai dayanim
Kirilma

kma dayanimi

Young modiili =

Sl =1

» Gerinim, €
=

Sekil 3.16. Gerilim-gerinim grafigi

Young modulu gerilim-gerinim egrisinin akma dayanimina kadar olan kisminin egimidir.
Akma dayanimi ¢ekme altinda ki malzemenin plastik deformasyona olan kadar ki gerilim
degeridir. Malzeme akma dayanimina kadar deforme olur ancak, malzemeye uygulanan
cekme gerilmesi birakildiginda malzeme orijinal haline geri doner. Nihai dayanim bir
malzemenin ¢eki kuvveti altinda dayanabilecegi maksimum noktadir. Grafikte akma
dayanimi noktasinin altinda kalan alan elastik bolge, akma dayanimi ve nihai dayanim
noktalarinin arasinda kalan alan gerinim sertlesmesi, nihai dayanim noktasindan sonra
kalan alan da boyun verme bolgesi olarak adlandirilmaktadir. Bir malzemeye gerilme
yuki uygulandiginda, malzeme Sekil 3.17’deki gibi uygulanan yik dogrultusunda
uzayacaktir. Malzeme hacmi sabit kalacagindan dolay1 bu uzamay1 karsilayacak sekilde
malzeme uygulanan yiike dik dogrultuda daralacaktir. Bu iki dogrultuda ki degisim sabit

bir iligki icerisinde olmalidir. Bahsedilen iki dogrultuda ki sekil degisiminin iligkisi,
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kesfedicisinin ad1 olarak Poisson orani olarak adlandirilmaktadir (Niu vd., 1989 ; Charles
vd., 1997).

— [ L S S SRS SRS p—— | _|

______

Sekil 3.17. Cekme kuvveti uygulanmis malzemenin deforme gosterimi

Malzeme se¢imi birgok 6zellik dikkate alinarak yapilmaktadir. Dikkat edilen 6zellikler
statik dayanim verimliligi, yorulma, kirilma toklugu ve catlak biiyiimesi, korozyon
gevreklesmesi, cevresel kararlilik, ulasilabilirlik ve iiretilebilirlik, imalat 6zellikleri,
erozyon ve asinma, asinma ozellikleri, termal ve elektriksel 6zellikler, diger malzemelerle
uyumluluk gibi siralanabilir.

Bir par¢a i¢in malzeme se¢imi yapilacagi zaman Oncelikle parganin g¢alisacagi yiik
kosullar1, temas edecegi cevresel sartlar, temas edecegi diger par¢a malzemeleri belirlenip
tim gerekli 6zellikler belirlenmesi gerekir. Bu belirlenen 6zellikler dogrultusunda parga
icin uygun malzeme var olan malzemelerden secilebilir (Niu vd., 1989 ; Charles vd.,
1997).

3.2.1. Aliminyum

Ucak yapisal elemanlarin da en fazla kullanilan malzeme aliiminyumdur. Aliiminyum

2014 alasgimi (aliminyum-bakir-magnezyum) ucak yapilarinda 1920°den beri
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kullanilmaktadir. 1940’larda dogan daha iyi mukavemet 6zellikleri isteginden sonra 7000
serisi (Al-Zn-Mg-Cu) piyasaya girmistir. Ancak bu seri de diisiik yorulma dayanimi ve
korozyon catlamasi gibi sorunlarla karsilasildi. Korozyon c¢atlamasi 1960 yilindan sonra
T73 ¢ift yaslandirma isleminin uygulanmasiyla ¢oziiliirken, bu yaslandirma isleminin
gerilme mukavemetini %10 disiirdigii gorildi. Gerilim mukavemetini arttirabilmek
adina caligmalar gergeklestirilmistir ve 7050, 7010 serileri gelistirilmistir.
Yorulma sorunlar1 1950’lerden itibaren devam eden bir problemdir. Bu konuda yapilan
calismalar ¢ok fazla basarili olmadi. 2024-T3 ginimizde yorulma dayanimi iyi olan
alagimlardan birisidir. 1950’lerin basinda yasanan ugak kirislerinin deforme olmasinda
yiiksek mukavemet degerlerine sahip ancak ayni oranda yorulma dayanimi saglayamayan
7000 serisinin pay1 bulunmustur. 7075 ve 7010 alasimlar1 yorulma dayanimi olarak daha
iyi 6zelliklere sahiptir.

Aliminyum-lityum alagimlart geleneksel aliiminyum alagimlarinda %10 daha mukavim
ve %10 daha hafif 6zelliklere sahiptir.

2024 aliiminyum alasimlarinda birincil alasim elementi bakirdir.  Yiiksek
mukavemet/agirlik orani avantaj saglamaktadir. Genellikle kanat ve gévde yapilarinda
tercih edilmektedir. Havacilik uygulamalarina olduk¢a uygun 7050 aliiminyum
alasiminin en biiyiik avantajlar1 korozyon direnci ve dayanikliligidir. 7075 aliiminyum
alasimlarinin ana elemani ginkodur. Mukavemet &zellikleri oldukea iyidir. Islenebilirligi

ve yorulma dayanimi avantajlarindandir (Niu vd., 1989).

3.2.2. Kompozit

Kilden yapilmis ve saman ile takviye edilmis kerpi¢ evler kompozit malzeme
uygulamalarinin ilk 6rneklerindendir. Bu iki bilesen (kil ve saman) tek basina bir islev
gormezken bir arada kullanildiklarinda bir fonksiyonu yerine getirirler. Kimileri samanin
kilin ¢atlamasini engellemek i¢in kimileri ise kuru kildeki keskin gatlaklarin ilerlemesini
onledigi i¢in kullanildigini diisiiniir. Kompozitlerin kullanildig1 ¢ok sayida tarihi 6rnek
bulunmaktadir. Bambu ile takviye edilmis ¢amur duvarlar, dévme kiliglarda ki tabakali
metaller 6rnek olarak gosterilebilir. Modern kompozitler, reginelerin cam fiberle takviye
edildigi 1930’larda kullanilmaya baslanmistir (Kaw, 2006).
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Kompozit, makroskobik diizeyde bir araya getirilmis ve birbiri i¢inde ¢oziinmeyen iki
veya daha fazla bilesenden olusmus yapt malzemesidir. Bilesenlerden birisi takviye fazi,
digeri ise matris olarak adlandirilir. Takviye fazin malzemesi fiber, parcacik veya pul
formunda olabilir. Matris fazin malzemeleri genellikle siireklidir. Kompozit sistemlere
ornek olarak ¢elikle takviye edilmis beton ve grafit gibi fiberlerle takviye edilmis epoksi
verilebilir.

Ileri kompozitler, havacilik endiistrisinde kullanilan kompozit malzemelerdir. Bu tiir
kompozitler, epoksi ve aluminyum gibi bir matris malzeme icinde yer alan kiiciik ¢capli
yiiksek performansli takviyelerden ibarettir. Grafit/epoksi, boron/aliminyum gibi
kompozitler drnek olarak verilebilir.

Bir kompoziti elde etmek icin iki veya daha fazla malzemeyi bir araya getirmek, celik ve
aliminyum gibi geleneksel monolitik metalleri kullanmaktan daha zor olmasina karsin
bir¢ok avantaji mevcuttur. Monolitik metaller ve bunlarin alagimlar1 giinimiiz ileri
teknoloji taleplerini her zaman karsilayamazlar. Ancak birka¢ malzemenin bir arada
kullanilmastyla performans gereksinimleri karsilanabilir. Ornegin bir uyduda kullanilan
kafes platformlarin, uzayda -160°C - 93,3°C sicaklik araliginda boyutsal olarak kararli
olmasi gerekir. Bu tarz uygulamalarda, termal genlesme katsayisindaki limitler disiiktiir.
Monolitik malzemeler bu ihtiyac1 karsilayamazken, grafit/epoksi gibi kompozitler bu
amag icin kullanilabilir.

Birgok durum igin kompozitlerin kullanimi daha etkin bir yoldur. Ornegin rekabetin
kitlesini azaltma yollar1 siirekli aranir. Coziim ancak geleneksel metal alagimlarin
kompozitlerle yer degistirmesiyle miimkiindiir. Kompozit malzeme daha pahali olmasina
ragmen montajda kullanilan parca sayisindaki azalma ve yapilacak yakit tasarrufu
kompoziti daha avantajli hale getirebilmektedir.

Kompozitlerin yiiksek iiretim maliyetleri énemli bir etkendir. Ornegin grafit/epoksi
kompozitten yapilmis bir par¢a maliyeti, malzeme maliyetinin 10-15 kat1 olabilir.
Kompozit malzemenin mekanik karakterizasyonu, metal yapininkinden daha karmasiktir.
Metallerin aksine, kompozit malzemeler izotropik degildir yani hi¢bir dogrultudaki
Ozellikleri aym1 degildir. Bu sebepten kompozit malzemeler i¢in daha ¢ok malzeme

sabitine ihtiyac vardir. Ornegin tek tabakali bir grafit/epoksi kompozitin mekanik analizi
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icin 9 rijitlik ve 9 mukavemet sabitine gerek duyulurken, celik gibi monolitik bir malzeme
icin sadece 4 rijitlik ve 4 mukavemet sabitine ihtiyag¢ vardir.

Fiber takviyelerinin ¢aplarmin kii¢iik olmasinin bir sebebi vardir. Malzemelerin gercek
mukavemeti, teorik mukavemetlerinden biraz digiiktiir. Bu fark, malzemenin dogal
kusurlarindan kaynaklanmaktadir. Bu kusurlarin ortadan kaldirilmasi malzeme
mukavemetini bir miktar arttirabilir. Fiberlerin ¢ap1 kiiglildiigiinde malzeme dogasindaki
kusurlarin degisimi azalir ve avantaj saglamaktadir.

Kompozitler takviye geometrisine (pargacik, pul, ve fiber) veya matris tiirine (polimer,
metal, seramik ve karbon) gore siniflandirilirlar. Takviye geometrisine gore siniflandirma
Sekil 3.18’de gosterilmistir (Kaw, 2006).

Sekil 3.18. Takviye geometrisine gore kompozit malzeme siniflandirmasi.
A) Partikul kompozitler B) Pul kompozitler C) Fiber kompozitler

En yaygin kullanilan ileri kompozitler, kiigiik ¢capli fiberlerle (grafit, aramid, boron gibi)
takviye edilmis bir polimerden (epoksi, polyester, iiretan gibi) olusan polimer matrisli
kompozitlerdir. Ornegin grafik/epoksi kompozitler, ¢elikten yaklasik bes kat daha
gucluddr.

Epoksi recineler en sik kullanilan reginelerdir. Bunlar epoksi gruplari igeren, diisiik
molekiiler agirliktaki organik sivilardir. Bir oksijen ve iki karbon atomuna yer aldigz ii¢

elemanli bir zincire sahiptir. Fenol ve aromatik aminler igeren epiklorohidrin reaksiyonu
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epoksi olusumunu saglar. Yiiksek mukavemet, diisiik viskozite, kiirlenme sirasinda diisiik
ucuculuk, diisiik biiziilme oranlar1 gibi 6zellikler tercih edilmesini saglamaktadir.

Termoset polimerler ¢6ziinmez ve kirlendikten sonra eritilemez. Cinki zincirler gicli
kovalent baglar ile rijit bir sekilde baglanmistir. Termoplastikler yiiksek sicaklik ve
basing altinda sekillendirilebilir ¢linkii baglar zayif Van der waals tipindedir. Tipik
termoset Ornekleri olarak epoksi, polyesterler, fenolik bilesikler ve poliamid, tipik
termoplastik érnekleri olarak ise polietilen, polistiren, polieter-eter-keton (PEEK) ve
polifenilen siilfiir (PPS) verilebilir. Termoplastikler, 1s1 ve basing altinda yumusar ve
boylece kolay tamir edilebilir, yiiksek kopma sekil degistirmeleri, belirsiz raf dmrd,
yeniden islenebilirlik, kisa kiir siiresi, ¢oziicii direnci agisindan termosetlere gore
avantajlidir. Termosetlerin avantaji ise diisiik kiir siiresidir. Ancak havacilikta termosetler
daha ¢ok yaygin kullanilmaktadir. Bunun sebebi termoplastik teknolojisinin termoset
kadar gelismis olmamasidir. Ozellikle tamir edebilme konusunda termoset malzeme,
giiniimiizde iyi durumdadir. Termoplastik malzeme iizerine ¢calismalar devam etmektedir.

Buda havacilik endiistrisinde termoset malzemeye giiveni arttirmaktadir (Kaw, 2006).

3.3. Yuk

Ugak kanadi ¢ekme, basma, burkulma, egilme gibi birgok yiik altinda ¢aligmaktadir. Bir
kanat tasarimimin tam anlamiyla Olgiilendirilebilmesi i¢in ucagin O6mrii boyunca
karsilasabilecegi tim yiikler hesaba katilarak hesaplamalar yapilmasi gereklidir. Bu
calismada en temel yilikleme olan aerodinamik yiik kosullarmma gore oOl¢iilendirme
yapilacaktir. Yapilan tasarim sonucunda karar verilen Olgiitler dogrultusunda yapiya
uygulanacak aerodinamik yukler denklem 3.2, 3.3 ve 3.4 kullanilarak hesaplanmistir.
Hesaplanan yiklerin degerleri Cizelge 3.2°de verilmistir. Yapiya uygulanacak
aerodinamik yiikler ; aerodinamik kaldirma kuvveti, siiriikleme kuvveti ve yunuslama
momentidir. Uygulanan yukler Sekil 3.19°da gosterildigi gibidir. Yiik hesabinda
kullanilmasi gerekli katsayilar NACA standartlarindan elde edilmistir(Sadraey, 2012).
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Sekil 3.19. Yapiya uygulanan yukin goésterimi

FL=cL12pv? A (3.2)
Fo=cp12pVviA (3.3)
My=cm12pVv?AL (3.4)

Cizelge 3.2. Tasarima uygulanan yikler

Yon Deger Birim
Fz 124000 N
Fx 2752.4 N
My 2360000 N mm

3.4. Sonlu Elemanlar Metodu

Bilim adamlar1 ve miihendisler alisilmis analitik metotlarla ¢oziimii ¢ok zor hatta
imkansiz fiziksel problemlerle sik sik karsilasirlar, 6rnegin bir dis kuvvet takimi etkisinde
tic boyutlu bir elastik cisim diisiinelim. Bu kuvvetlere cismin "kesin" tepkisini
hesaplamak icin deformasyonlar cinsinden yazilmis denklemlerin bir "kapali form"
¢Oziimiinli aramak zorundayiz. Bununla birlikte genellikle kompleks geometrik sekilli
uygulama problemlerinin bdyle bir ¢6ziimiinii elde etmek asir1 6l¢lide zor ve gogunlukla
imkansizdir. Bu tip problemler miihendislik ve diger bilim dallarinda ¢ok sik ortaya
cikmaktadir. Boyle bir problemle karsilasan ¢oziimleyici dogal olarak "sayisal" adi
verilen ¢6ziime bagvuracaktir. Baska metotlarla ¢6ziilemeyen problemlerin ¢oziimiinde
kullanilabilen ¢ok sayida sayisal yol vardir. Sonlu eleman metodu bunlardan biridir.
Sonlu eleman metodu yeni bir ¢6ziim yontemi olup kendisini digerlerine iistiin kilan

seckin oOzelliklere sahiptir (Seshu, 2012 ; Nath, 1974).
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Sonlu elemanlar metodunda cismin sonlu boyutta ¢cok sayida elemana ayrildig: tasavvur
edilir. Metodun adi da buradan gelmektedir. Cisim uzayda n = 1, 2, 3 boyuta sahipse, n
boyutlu sonlu elemanlar sistemine ayrilir. Sekil 3.20°deki gibi bir boyutlu (1D) cisimler
diigiimlerle; iki boyutlu (2D) cisimler cizgilerle; ti¢c-boyutlu cisimler diizlemlerle sonlu
elemanlara ayrilacaktir. Bir boyutlu cisimlerde sonlu elemanlar farkli uzunlukta
olabilirler. Ancak iki veya (g¢-boyutlularda elemanlar, esit olmayan boyutlarda
olabilecegi gibi farkl sekillerde de olabilirler. Bununla birlikte, biitiin durumlarda cismi
temsil eden sonlu elemanlar Sekil 3.20°de goriildiigii gibi diiglimlerle baglanacaktir.
Sonugta cisim, sonlu elemanlar ve onlar1 birbirine baglayan diigiimlerden olusan bir
sistemle yer degistirmis olacaktir. Sonlu elemanlarin diigiimlerle baglanis durumu Sekil
3.21" deki gosterimde en iyi sekilde anlasiimaktadir. Burada diizgiin, birim kalinlikl1 biri
tiggen digeri dikdortgen iki diizlem sonlu eleman vardir (Nath, 1974).

O digim

(o]
0
o)
(0]

B ' J C

Sekil 3.20. Sonlu elemanlar yontemi eleman gosterimi.
A) Bir boyutlu eleman B) Iki boyutlu eleman C) Ug boyutlu eleman

Sekil 3.21°de elemanlar ayri ayri .birbirine baglanmamis bigimde gosterilmistir.
Digiimleri komsu sonlu elemanlar1 uglarindan birbirine baglayan ve onlar1 bir arada tutan
somun, civata baglantis1 gibi diisiinebiliriz, dyle ki diiglimler kaldirildiginda elemanlar

birbirinden ayrilirlar.
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A B

Sekil 3.21. Sonlu elemanlar elemanlarin diigiim ile baglanmasi.
A) Diiglim ile baglanmamis elemanlar B) Diigiim ile baglanmis elemanlar

Diiglimler kaldirildiginda elemanlar birbirinden ayrilacagindan komsu sonlu elemanlar
arasinda fiziksel stireklilik yoktur. Metodun ¢6ziimlemesinde bundan sonraki adim, cismi
temsil eden elemanlarin her birinin eleman direngenlik matrisini tanimlamaktir. Daha
sonra eleman direngenlik matrisleri, pargalara ayrilmis cismin tamamina ait tiimel
direngenlik matrisini olusturmak {izere toplanir. Bu toplamada, cismin sonlu eleman
modelindeki bitiin diigiimlerde kuvvetlerin dengesi ve yer degistirmelerin stirekliligi

saglanir. Buradan denklem 3.5°te verilen matris denklemine ulasilir (Nath, 1974).

[K1{6} = {P} (3.5)

[K], cismin tiimel direngenlik matrisini tanimlar. Tiimel kuvvet vektorii {P}, biitlin
diigiimlere uygulanan dis kuvvetleri; {§} ise,biitiin diigiimlerin yerdegistirmelerini
gostermektedir. [ ] isareti kare (veya dikdortgen) matrisleri, { } isareti vektorii
gOstermektedir.

Denklem 3.5 incelenirse, [K] nitelik bakimindan, pargalara ayrilmis cisimde birim yer
degistirme olusturacak kuvveti ifade eder. Buradan cismin sonlu eleman modelini bir
yaya esdeger olarak diislinlirsek cismin direngenligi [K] 'min "yay sabitine" karsilik
olacag1 agiktir. Dolayisiyla sonlu eleman metodu, esasi itibariyle, cismin direngenlik
acisindan analizinin yapildigir bir metottur. Cisme etkiyen belirli bir dis kuvvetler ve
belirli bir smir sartlar1 takimi i¢in, Denklem 3.5’ten yegane ¢oziim olarak diigiim yer
degistirmeleri {6} bulunur. Yerde gistirmelerden de, gerilmeler ve zorlanmalar

hesaplanabilir.
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Ozetlenirse, verilen bir problemin sonlu eleman metodu ile ¢dzmek icin sirasi ile
asagidaki iglemlerin uygulanmasi gerekir:

(1) Cismi bir sonlu elemanlar sistemi halinde bélme.

(2) Cismi temsil eden elemanlarin her birinin eleman direngenlik matrisi ve diger
ozelliklerinin ¢ikarilmasi.

(3) "Tiimel direngenlik matrisi [K], ve tiimel kuvvet vektorii {P} nin toplama islemi.

(4) { &} y1 tayin etmek igin, belirlenmis sinir sartlartyla Denklem 3.5”in ¢0zUmd.

(5) Hesaplanan diiglim yer degistirmeleri { §} dan elemanlarin zorlanmalarinin ve
gerilmelerinin hesaplanmasi.

Makine endustrisinde kaynak ve yapistirma birlestirme yontemlerinin yaninda geleneksel
civata baglantis1 agik ara tercih edilen yontemdir. Kaynak genellikle havacilik disinda
kullanim yeri bulur. Yapistirma ise kompozit yapilarda sandvi¢ petek gibi yapilar
olusturulurken kullanilmaktadir (Madier, 2021).

Dogru bir yapisal analiz yapmak i¢in yapisal parcalarin nasil etkilesime girdigini ve ytikii
baglayicilar araciligiyla nasil aktardigin1 anlamak onemlidir. Biiyiik yapilar genellikle,
aktarilan yiikii karsilamak i¢in baglayicilar1 deforme edecek yiikler olusturabilmektedir.
Baglayicilarin sonlu eleman modellemesi i¢in ¢ok farkli yontemler kullanilmaktadir.
Birlestirilecek parcalar kabuk yada kati olarak modellenebilir. Kat1 olarak modellenen
parcalarin baglantisinin saglanmasi zaman alir. Hem kabuk hem kari1 modeller i¢in
baglant1 elemani, birlestirilecek pargalarin her birine ait iki diiglim arasinda ki bir
baglantidir. Baglantida ki yiikk dagilimi, birlestirilen pargalarin geometrik ve malzeme
Ozelliklerine ve ayni zamanda parcalara mekanik baglanti saglayan baglayicilarin
sertligine de baglidir. Bu nedenle baglanti analizinin dogrulugu, baglanti elemani
modelleme tekniginden biiyiik 6l¢iide etkilenir. Baglant1 elemanlarini modellemek igin
kullanilan yaygin tekniklere rijit elemanlar ile, ayrik yay elemanlari ile, kiris elemanlari
ile, konektor elemanlar ile gibi teknikler 6rnek olarak verilebilir (Madier, 2021).
Konektor baglayict modelleme son zamanlarda baglayiciyr daha hizli modelleyebilmek
i¢in ticari yazilimlarda kullanilan bir yontemdir. Baglayicilar eksenel, kesme, egilme ve
burulma 6zelliklerine karsilik gelen alt1 serbestlik derecesine sahip 1D elemanlardir. Yay
eleman1 (bush) modelde baglanti elemaninin tam konumunda bulunur. Bununla birlikte
her bilesen {izerinde bulunan iki diigiimiin, baglantis1 saglanan pargalarin modeli ile uyum

igerisinde olmasi1 gerekmez. Bu uyum RBE3 elemanlariyla saglanir. Bu modelleme
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Orneginin avantajlari, mekanik baglanti saglayan baglayict konumu ile baglantist
saglanacak pargalarin modellemesinde kullanilan diigimlerin konumu uyumlu olmak
zorunda degildir. Ayrica kullanilan alt1 serbestlik derecesi baglayici rijitligi i¢in dogru
sonuglar almamiz1 saglar. Sekil 3.22’de gosterildigi gibi baglayiciy1 temsil eden bush
eleman ve baglantis1 saglanan pargalarin diigiimleri arasinda konum uyumu yoktur.
Ancak MPC (RBE3) elemanlar ile baglayici ve parga arasinda ki baglanti saglanmistir.
Bush eleman tam baglayici konumundadir (Madier, 2021).

/ Baglantisi
~ A saglanan
Bush parcalar
> eleman
‘e ™
/ O O

Sekil 3.22. Baglayici modellemesi gosterimi

Konektor modelleme tipini sectigimizde baglayic1 elemaninin rijitlik hesaplamasim
kendimiz hesaplamak durumundayiz yada sonlu elemanlar modelini kurdugumuz ticari
yazilima hesaplatmamiz gerekmektedir. Modelleme sonucunda mekanik baglanti
Rijitlik hesabina 6zellikle dikkat edilmesi gerekmektedir.

Eksenel rijitlik Denklem 3.6°daki gibi hesaplanabilir. Denklem 3.6’daki Ep baglayicinin
elastisitesi, Ap baglayic1 alan1 ve u’ da baglayicinin mekanik baglantisin1 sagladig

malzemelerin orta diizlemlerinin birbirine olan uzakligidir (Madier, 2021).

_ EpAp

Keksenel - (3-6)

u
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Baglayict kesme yoniinde ki rijitlik hesaplama tekniklerinden biri ise Denklem 3.7°de

verilen huth formulasyonudur.

Ckesme:(tltz)h%(g1 e e e ) (3.7

ZDb tlEl ntzEz ZtlEb ZntzEb

Denklem 3.7’de kullanilan n katsayisi tek kesme durumunda 1 ¢ift kesme durumunda ise
2 olarak formiilasyona koyulur. Diger h,g1, g2 katsayilar1 ise mekanik baglantis1 saglanan
pargalarin malzemesine, baglayici tipine gore farkli degerler almaktadir. Formulasyonda
Ki t1, to baglantis1 saglanan malzemelerin kalinliklari, E1, E> malzeme elastisiteleri Dy de
baglayici ¢capidir (Madier, 2021).

3.5. Topoloji Optimizasyonu

Yapilarin topoloji optimizasyonu, otomotiv ve havacilik endiistrileri i¢in hizla biiyiiyen
0zel bir ilgi alanidir. Topoloji optimizasyonu, sekil optimizasyonunun aksine, yapilarda
genellikle agirlikta biiyiik tasarruf veya rijitlik, giic veya dinamik tepki gibi yapisal
davranisin iyilestirilmesiyle sonuglanan deliklerin veya bosluklarin eklenmesine izin
verir (Rozvany vd., 1992 ; Zhou vd., 1991).

Genellikle topoloji optimizasyon yontemleri, dokiim ve isleme gibi geleneksel iiretim
stiregleri goz Onilinde bulundurularak pratik tasarim problemlerinin iistesinden gelmek
icin kullanilir. Parcanin talas kaldirilarak tretildigi islemler eksiltici islemler olarak,
parganin bir kalipla iiretildigi islemler bicimlendirici islemler olarak tanimlanabilir. Bu
yaklasimlar, uygulanabilir bir tasarim saglamak i¢in tasarim agamasinda dikkate alinmasi
gereken dnemli iiretim kisitlamalarina sahiptir. Ornegin, isleme durumunda kesme ucuna
erisim ihtiyaci veya dokiim veya kaliplama durumunda bir kaliptan parca ¢ikarma ihtiyaci
gibi kisitlamalar g6z 6niinde bulundurulur. Bu kisitlamalar, optimal topolojinin fiziksel
olarak gerceklestirilmesini sinirlar ve optimallik ile {iretim kolaylig1 arasinda bir uzlasma
yapilmasi gerekir. Tipik olarak bu kisitlamalar, topolojiyi uygun tasarimlarla sinirlayarak
veya kisitlamasiz optimizasyonun miiteakip basitlestirilmesiyle gercek optimizasyona
dahil edilir. Bunlardan ilki genellikle tercih edilir, ancak tiim kisitlamalar optimizasyon
stirecine kolayca dahil edilemez. Yapisal tasarim ve optimizasyon yontemlerindeki farkli

belirsizlik tlirlerini hesaba katmak i¢in ¢esitli olasiliksal yaklagimlar gelistirilmistir, ancak
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bu paradigma yakin zamana kadar yapisal topoloji optimizasyon yontemlerine
uygulanmamistir. Topoloji optimizasyonu, esnekligi performansi en iist diizeye ¢ikarmak
icin en biiyiik firsati sagladig1 i¢in popiiler bir tasarim araci haline gelir. Yapisal
performans ve agirlik kritik O6neme sahip oldugundan, bu 6zellikle havacilik
bilesenlerinin tasarimiyla ilgilidir. Pratik yapisal topoloji optimizasyon problemleri
genellikle hesaplama araglariyla ¢oziiliir ve kafes kiris ve siirekli tip yapilar icin ¢esitli
yontemler gelistirilmistir ve kanat yapis1 ve gelismis yuvarlanma manevralari i¢in kanat
yapisi takviyesi dahil olmak iizere ¢ok c¢esitli sorunlar1 ¢6zmek i¢in kullanilmustir. Sekil
3.23’te topoloji optimizasyonu yapilmis basit bir ¢alisma gOsterilmistir (Pehlivanoglu,
2017 ; Bendsoe vd., 2003).

4 41—~

Sekil 3.23. Topoloji optimizasyonu 6rnegi

3.6. Analiz

Ugak kanadi yapis1 tasarlandiktan sonra bu yapinin emniyet kontrolii yapilmasi
gerekmektedir. Bu kontrol c¢esitli formiilasyonlar ile hesaplanip emniyet katsayilar
hesaplanmaktadir. Kontroller sonucunda yapmin emniyetli oldugu gdsterilmesi

gerekmektedir. Boylelikle tasarlanan yapinin giivenilirligi saglanmis olur.

3.6.1. Gerilim

Von Mises sekil degistirme enerjisini temel alarak hesap yapmaktadir. Metal malzemeler
malzeme miisaade edilebilir degerlerinin iizerinde bir gerilim geldiginde plastik sekil
degisimi gosterirler ve sonrasinda kirilmaya ugrarlar. Emniyetli bir tasarim i¢in yapilari

her zaman elastik sinirin icinde veya diger bir deyisle plastik sekil degisimi olmayacak
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sekilde tasarlamak gerekir. Deneylerin ¢ogu basit ylikleme kosullari, tek eksenli gerilme
gibi, altinda yapildigindan bunun gercekte gézlemlenen genel yiikleme kosullariyla nasil
iliskili olabilecegi konusu siklikla sorun olusturur.

Von Mises gerilmesi yapinin herhangi bir yiikleme durumunda plastik sekil degisimine
ugramis olup olmadigini belirlemek i¢in hesaplanan gerilmeler, deneysel olarak 6l¢tlen
akma noktasi ile karsilastirilabilen, Von Mises gerilmesi olarak bilinen skaler bir deger

olarak yazilabilir. (Beer vd., 2012).

3.6.2. Baglayic1 kesme kuvveti

Yapilarda kullanilan baglayicilar farkli kuvvetlere maruz kalmaktadir. Bu kuvvetlerin
baglayiciyr deforme edip etmedigini kontrol etmemiz gerekmektedir. Bu kuvvetlerden
biri de Sekil 3.24’te gosterilen kesme kuvvetidir.
Kesme kuvvetine maruz kalmig bir baglayicinin mukavemet kontrolii Denklem 3.8” de
verilen formulasyon ile kontrol edilir. Bu formiilde Emniyet katsayisi birin tizerinde ise
baglayict kesme kuvveti agisindan emniyetlidir (Niu vd., 1999 ; Beer vd., 2012).

EK = TBxm (3.8)

Fg

[
Sekil 3.24. Baglayic1 kesme kuvveti gosterimi

Kesme kuvvetine maruz kalan baglayici, eger maruz kaldigi ylik tasarim miisaade

edilebilir degerinin Gzerindeyse Sekil 3.25’teki gibi deforme olur.
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Sekil 3.25. Kesme kuvvetine maruz kalan baglayicinin deforme gosterimi

3.6.3. Baglayici eksenel kuvveti

Baglayicinin maruz kaldigi bir diger kuvvet Sekil 3.26’da gosterildigi gibi eksenel
kuvvettir. (Budynas & Nisbett, 2008).

Baglayicinin eksenel kuvvet altinda da emniyetli olup olmadigin1 denklem 3.9” daki
formiilasyon kullanilarak kontrol edilmesi gerekmektedir. Emniyet katsayisi birin
tizerinde ise baglayic1 eksenel kuvvet agisindan emniyetlidir (Niu vd., 1999 ; Bruhn,
1973).

EK = IBEM (3.9)

Fg

I
Sekil 3.26. Baglayici eksenel kuvveti gosterimi

Eksenel kuvvete maruz kalmis baglayicinin tasarim miisaade edilebilir degeri gelen
kuvveti karsilayamayacak bir degerde ise baglayict Sekil 3.27°deki gibi deforme

olmaktadir.
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Sekil 3.27. Eksenel kuvvet altinda deforme gosterimi

3.6.4. Dayanma gerilimi

Baglayicinin maruz kaldigi kesme kuvvetine baglayicinin baglandigi parca da Sekil
3.28’deki gibi maruz kalmaktadir. Bu kesme kuvveti par¢ca da dayanma seklinde bir
deformasyon olusturabilir. Par¢canin da bu kesme kuvveti altinda emniyetini kontrol
etmek gerekmektedir.

Dayanma gerilim degeri Denklem 3.10° daki forml ile elde edilmektedir. Daha sonra bu
degeri malzeme dayama miisaade edilebilir degeri ile karsilastirilip emniyet katsayisi
hesaplanir. Malzemenin emniyet kontrolu de bu emniyet katsayisi ile yapilmaktadir (Niu
vd., 1999).

= 1K (3.10)

Sekil 3.28. Dayanma gerilimi gosterimi
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Malzemenin maruz kaldigi gerilme ile hesaplanan emniyet katsayisi birin altinda
kaldiysa, baglayict malzemeyi yirtmaya baglar ve baglayici icin acilan delik hizla biiytir.

Baglayicinin bagli oldugu malzeme Sekil 3.29’daki gibi deforme olur.

EN—"

Sekil 3.29. Dayanma gerilimi altinda malzemenin deforme gosterimi

3.6.5. Net kesit gerilimi

Malzeme de baglayicinin baglandigi bolge de malzeme kesitine dik yonde etkiyen ¢cekme
kuvveti malzemeyi c¢eki yoniin de zorlamaktadir. Bu ¢gekme kuvvetine kars1 koyan kisim
Sekil 3.30’da kirmiz1 renk ile gosterilen net alandir. Yapilan analiz ¢alismalarinda bu
gerilme gesidini Denklem 3.11 kullanilarak kontrol etmek gerekmektedir (Niu vd., 1999
; Budynas vd., 2008).

F

O'NC = (VV——D)Xt (311)

Sekil 3.30. Net kesit gerilimi gosterimi
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Formiilasyon ile hesaplanan gerilim degeri malzeme miisaade edilebilir degeriyle
karsilastirilip emniyet katsayist birin altinda bir deger hesaplanirsa malzeme de Sekil

3.31°deki gibi bir deformasyon olusur.

Sekil 3.31. Net kesit gerilimi altinda deforme gosterimi
3.6.6. Baglayicilar arasinda burkulma

Bolim 3.1.2°de dikkat edilmesi gereken hususlar uygulanmis olsa da Sekil 3.32°de
verilen baglayicilar arasi burkulmanin, olusturulan sonlu elemanlar modelinde kontrol
edilmesi gerekmektedir. Baglayicilar arasinda ki burkulma kritik gerilimi Denklem 3.12
ile hesaplanip, bizim yapimizdaki gerilim ile kiyaslanir. Bu kiyas sonucunda emniyet

katsayist hesaplanir. Denklem 3.12°deki E, malzeme elastisite degeridir (Niu vd., 1999).

Ok = 0.9cE (2)2 (3.12)

I e o

Sekil 3.32. Baglayicilar aras1 burkulma
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Denklem 3.12 da gerekli olan ¢ katsayisi iiniversal basli baglayicilar da 4, havsa bash

baglayicilar da ise 1 alinmaktadir.

3.6.7. Gerinim

Bir yapmin basarili dizayni, etkili ve giivenli malzemelerin kullanimini gerektirir.
Malzemede ki gerilme durumunu hasar kriterleriyle karsilastirmak i¢in hasar teorilerinin
gelistirilmesi ve ayn1 zamanda gecerliliklerinin deneylerle dogrulanmasi gerekir. Bir
laminat i¢in mukavemet, tek bir laminanin mukavemetiyle alakalidir. Bu durum,
laminatin mukavemetinin bulunmasi i¢in basit ve ekonomik bir metoda imkan saglar.
Acili bir laminanin hasari igin gesitli teoriler gelistirilmistir. Bunlar genelde tek yonli
laminanin normal ve kayma mukavemetlerini temel alir (Kaw, 2006).

Celik gibi izotropik bir malzemede genelde normal ve kayma mukavemeti gibi iki
mukavemet parametresi vardir. Bazi durumlarda normal mukavemetler, ¢cekme ve
basmada farklidir. Izotropik malzeme icin basit bir hasar teorisi asal normal gerilmeler ve
maksimum kayma gerilmelerini bulunmasin1 gerektirir. Bu maksimum gerilmeler eger
bunlarla alakali maksimum mukavemetlerin birisinden biiyiik olursa malzemede hasar
goraldr.

Bununla birlikte bir laminada asal gerilmeler ve maksimum kayma gerilmeleri degil
malzeme eksenlerindeki gerilmeler hasar teorilerinde kullanilir. Ciinkii lamina
ortotropiktir ve Ozellikler izotropik malzemenin tersine acilarda farklidir. Tek yonli
lamina durumunda, biri fibere paralel digeri ise fibere dik olmak iizere iki malzeme ekseni
vardir. Yani tek yonlii bir lamina i¢in iki malzeme ekseni yoniinde biri cekme biri basma
icin olmak Uzere dort mukavemet parametresi mevcuttur. Bunlar, maksimum
boylamasina ¢ekme mukavemeti (1 yoOniinde), maksimum boylamasimma basma
mukavemeti (2 yoninde) , maksimum transverse (enine) cekme mukavemeti (1 yoniinde),
maksimum transverse (enine) basma mukavemeti (2 yoninde) dir. Besinci mukavemet
parametresi ise tek yonlii laminanin kayma mukavemetidir. Kayma gerilmesinin negatif
veya pozitif olmasinin, tek yonlii laminanin kayma mukavemeti {lizerinde bir etkisi
yoktur. Ancak kayma gerilmesi isareti, acili bir laminanin mukavemetini etkiler (Kaw,
2006).
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Maksimum sekil degistirme hasar teorisi, izotropik malzemelere uygulanan maksimum
kayma gerilmesi (Tresca) teorisi ve maksimum normal sekil degistirme teorisi (St
Venant) ni temel alir. Laminaya uygulanan sekil degistirmeler, lokal eksenlerdeki
(malzeme ekseni) sekil degistirmelere donistiiriilir. Laminanin lokal eksenlerde ki
kayma veya normal gerilmelerden herhangi biri o eksenlere ait maksimum sekil
degistirmeye esit olur veya asarsa laminada hasar tahmini yapilir. Verilen agili laminadaki
gerilme/sekil degistirmelerden, lokal eksenlerdeki sekil degistirmeler bulunur. Bu sekil
degistirmeler Denklem 3.13 ve Denklem 3.14’te gosterildigi gibi malzeme misaade

edilebilir gerinim degerlerinin diginda kalirsa lamina hasara ugrar (Kaw, 2006).

& < Emgem (3.13)

Ep < Emgbm (314)

3.6.8. Kompozit Malzeme de dayanma ve baypas gerilimi

Malzemelerin miisaade edilebilir degerleri yapilan testler sonucunda elde edilmektedir.
Kompozit malzemelerde dayanma ve baypas gerilimlerinin emniyetli olup olmadiklari
beraber kontrol edilmektedir. Sekil 3.33’te gosterilen x noktast analiz sonucunda elde
edilen baypas ve dayanma gerilim degerlerinin kesistirilmesi sonucunda elde edilmistir.
Ayni dogrultu iizerinde ki y noktas1 da malzemenin miisaade edilebilir degeridir. Bu iki
deger kiyaslandiginda malzeme dayanma ve baypas gerilimi agisindan emniyet katsayisi
hesaplanmis olur. Sekil 3.33’teki bypass basma gerilimi, baypas ¢ekme gerilimi ve
dayanma gerilimi arasinda kalan yamuk seklinde ki alan emniyet alanidir ve bu alanda
kalan degerler emniyet katsayisi birin iizerindedir. Dayanma net kesit gerilimi, dayanma
gerilimi ve baypas gerilimleri malzemeye yapilan testler sonucunda elde edilmis

degerlerdir (Crews vd., 1987).
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oy Dayanma gerilimi
F 3

A T ————————— Dayanma net kesit gerilimi

Dayanma gerilimi

/ ogp Baypas gerilimi \

Baypas basma gerilimi Baypas gekme gerilimi

Sekil 3.33. Dayanma - baypas gerilimi

3.6.9. Kompozit malzemede baglayicilar arasinda burkulma

Baglayicilar aras1 burkulmanin, olusturulan sonlu elemanlar modeli sonucunda kontrol
edilmesi gerekmektedir. Metal baglayicilar arasinda ki burkulma ile ayn1 yontemler takip
edilir ancak formiilasyonda malzemeden kaynakli bir farklilik vardir. Baglayicilar
arasinda ki burkulma kritik gerilimi Denklem 3.15 ile hesaplanip, bizim analiz
sonucumuzda ki okunan baglayicilar aras1 gerilim ile kiyaslanir. Bu kiyas sonucunda
emniyet Katsayisi hesaplanir. Denklem 3.15’teki D11 degeri laminatin rijitlik matrisinde

ki egilme sertlik degerlerinden biridir (Kassapoglou, 2010).
(3.15)

Denklem 3.15 da gerekli olan ¢ katsayisi {iniversal basli baglayicilar da 3, havsa bash

baglayicilar da ise 1 alinmaktadir.
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4. BULGULAR

Bu ¢alisma kapsaminda Al ve kompozit malzeme olarak iki malzeme secilerek bir ucak
kanadi optimize edilmistir. Ugak kanadi ilk tasarimindan nihai tasarima kadar bir¢ok
calisma gerceklestirilmistir. Ik tasarim asamasindan sonra ilk adim olarak topoloji
optimizasyonu gerceklestirilmistir. Yapilan topoloji optimizasyonu sonucu; tasarimi
yapilan ucak kanadinin belirlenen yiikler altinda nasil yiiklendigini ve bir sonra ki agama
olan detay tasarim ve analize girdi saglamaktadir. Sekil 4.1’de goriildiigii gibi yapilan
tasarimin hafifletme ¢aligmalarin da hangi bolgelerden malzeme azaltilabilecegimi

gosterir.

Sekil 4.1. Topoloji optimizasyonu gosterimi

Topoloji optimizasyonunu takiben yapilacak c¢alismalar malzeme azaltma, kalinlik
degisimi, geometri degisimidir. Ayrica bu yapilacak calismalarin her biri statik agidan
analizi yapilip kontrol edilmesi gerekmektedir. Sekil 4.2°de optimizasyon sonucuna gore

yapilan geometrik degisiklik gosterilmistir.

Sekil 4.2. Topoloji optimizasyonu ve tasarim.
A)BIr rib icin topoloji optimizasyonu sonucu B) Topoloji optimizasyonu sonucunda
yapilan tasarim
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Tasarimda EN6114 baglayict tipi kullanilmistir. Baglayict dayanim degerleri Cizelge

4.1°de verilmistir.

Cizelge 4.1. Baglayici 6zellikleri

EN6114
Parametre Deger Birim
Elastiklik modiilii 210000 N mm™
Kesme dayanimi 16000 N
Eksenel dayanimi 14450 N

4.1. Aliiminyum Kanat Analiz Cahismalari

Aliiminyum olarak tasarlanmis ucak kanadi topoloji optimizasyonu yapildiktan sonra
gerekli hafifletmeler ve geometrik degisimler saglandiktan sonra analiz calismalar
yapilmistir. Yapilmis olan tasarimin statik agidan kontrol edip emniyetli oldugu
gosterilmistir. Tasarim da kullanilan Al alagiminin degerleri Cizelge 4.2°de gosterilmistir.

Bu degerler MMPDS ten alinmistir.

Cizelge 4.2. Al Malzeme o6zellikleri

Al 7050 alasimi
Parametre Deger Birim
Elastisite 72016 N mm
Poisson Orani 0.33 -
Yogunluk 2.410° kg mm
FND 500 N mm
FnoD 775 N mm
4.1.1. Gerilim

Yapilan ¢alisma tasarimin sonlu elemanlar metodu kurulup birgcok konfiglrasyon da
analiz ¢6ziimii alinmistir. Yapmin hem emniyetli olmasi hem de olabildigince hafif
olmasi istenmektedir. Cozlim alindiktan sonra gerekli goriilen bolgelerde kalinlik artigina

bazi yerlerde de kalinlik diisiisiine gidilmistir. Yapilan tim degisiklikler sonucunda
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tasarimin gerilim acgisindan emniyet kontrolii gerceklestirilmis ve emniyetli oldugu
gosterilmistir. Yapilan tasarimin gerilim dagilimi Sekil 4.3’te goriildigl sekildedir.

Hesaplanan en diisiik gerilim emniyet katsayisi 1,02dir.

Sekil 4.3. Gerilim dagilimi gosterimi

4.1.2. Baglayici kesme kuvveti

Sekil 4.4’te sonlu elemanlar modelinde baglayiciya gelen kesme kuvveti Ornegi
gosterilmistir. Burada ki yesil ve mavi kare elemanlar baglayicinin baglandig:
malzemelerdir. Kuvvetlerin gosterildigi eleman baglayiciy: temsil etmektedir. Son olarak
baglayici ve malzemeler arasinda ki baglantiy1 saglayan 4 kollu beyaz elemanlar ise
RBE3 elemanlandir. Sekil 4.4’te g0sterilen iki yiikte baglayiciyr kesme yoOniinde
zorlamaktadir. Bu iki kuvvetin bileskesi alinir ve emniyet katsayist hesaplanir. Bu

islemler tiim baglayicilar i¢in yapilmaktadir ve en kiigiik emniyet katsayisina da kritik

emniyet katsayis1 denilmektedir.

=0 =

Sekil 4.4. Kesme kuvvetinin sonlu elemanlar modelinde gOsterimi
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Hesaplanan en kritik emniyet katsayis1 Cizelge 4.3’te verilmistir.

Cizelge 4.3. Kesme kuvveti emniyet katsayisi

Eleman Kesme Baglayici miisaade edilebilir | Emniyet Katsayisi
numarasi Kuvveti (N) kesme kuvveti degeri (N)
417906 15047,01 16000 1,06

4.1.3. Baglayici eksenel kuvveti

Sekil 4.5’te sonlu elemanlar modelinde baglayiciya gelen eksenel kuvvet Ornegi
gosterilmistir. Burada ki yesil ve kirmizi kare elemanlar baglayicinin baglandig:
malzemelerdir. Kuvvetin gosterildigi eleman baglayiciy1 temsil etmektedir. Son olarak
baglayict ve malzemeler arasinda ki baglantiy1 saglayan 4 kollu beyaz elemanlar ise
RBE3 elemanlaridir. Sekil 4.5°te gosterilen yiik baglayiciy1 eksenel yonde zorlamaktadir.
Bu kuvvet ile emniyet katsayis1 hesaplanir. Bu hesap tiim baglayicilar i¢in yapilmaktadir

ve en kiiclik emniyet katsayisina da kritik emniyet katsayis1 denilmektedir.

T X=-3224.992

Sekil 4.5. Eksenel kuvvetin sonlu elemanlar modelinde gosterimi

Hesaplanan en kritik emniyet katsayis1 Cizelge 4.4 te verilmistir.

Cizelge 4.4. Eksenel kuvvet emniyet katsayisi

Eleman Eksenel Baglayici miisaade edilebilir | Emniyet Katsayis1
numarasi Kuvvet (N) eksenel kuvvet degeri (N)
431465 3225 14450 4,48
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4.1.4. Dayanma gerilimi

Tasarimda kullanilan baglayicilara gelen kesme kuvvetinin baglayici da bir deforme
olusturup olusturmadigina baktiktan sonra ayni kuvvetin baglayicinin baglandig
malzemeyi de deforme edip etmedigi kontrol edilmektedir. Yapilan bu g¢alisma da
dayanma gerilimi sonucuna gore Sekil 4.6’da g0sterildigi gibi mevcut malzeme
kalinligimin yetersiz goriildiigii bolgeler de lokal olarak kalinlagtirmalar yapilmistir ve
yapmin emniyeti saglanmistir. Sekil 4.6’da gosterilen kalinlik artis1 nihai istenen

malzeme kalinligina tasarim kurallarina istinaden kademeli olarak gergeklestirilmistir.

Thickness Values - discrete

PE 55

N

1
' No Result
< All

Sekil 4.6. Sonlu elemanlar modelinde kademeli kalinlik artig1 gosterimi

Degisiklikler sonucunda sonlu elemanlar modeli tekrar analiz edilmistir. Hesaplanan

kritik dayanma gerilimi emniyet katsayis1 Cizelge 4.5’te verilmistir.

Cizelge 4.5. Dayanma gerilimi emniyet katsayisi

Eleman Dayanma Baglayic1 miisaade edilebilir Emniyet
numaras1 | Gerilimi (N/mm?) | dayanma gerilimi degeri (N/mm?) | Katsayis
417811 505 775 1,54

4.1.5. Net kesit gerilimi
Sekil 4.7°de kritik net kesit gerilimini olusturan kuvvet gosterilmistir. Kuvvetin

gosterildigi eleman baglayicidir. Sar1 ve turkuaz renkli kare elemanlar baglayicinin

mekanik baglantisin1 sagladigt malzemelerdir. Baglayict ve malzemeler arasinda
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baglantiyr saglayan 4 kollu beyaz elemanlar ise RBE3 elemanlaridir. Sekil 4.7°de
gosterilen bu kuvvet malzemeleri net kesit yoniinde zorlamaktadir. Malzeme kesitine dik
gelen kuvvetler sonlu elemanlar modeli araciligiyla her baglayici lokasyonu igin

hesaplanip net-kesit gerilimi emniyeti kontrol edilir. Net kesit gerilimi agisindan yapinin

emniyetli oldugu gosterilmesi gerekmektedir.

Sekil 4.7. Net kesite dik kuvvetin sonlu elemanlar modelinde gosterimi

Net kesit gerilimi igin en kritik emniyet katsayist Cizelge 4.6’da verilmistir.

Cizelge 4.6. Net kesit gerilimi emniyet katsayist

Eleman Dayanma Baglayici miisaade edilebilir net Emniyet
numaras1 | Gerilimi (N/mm?) | kesit gerilimi degeri (N/mm?) Katsayisi
417811 302,11 500 1,66

4.1.6. Baglayicilar arasinda burkulma gerilimi

Sekil 4.8’de gosterildigi gibi sonlu elemanlar modeli analiz sonucundan baglayicilar
arasinda ki gerilim degerleri ¢ikartilmistir. Bu gerilim degerlerinin okunduklar
bolgelerde ki kritik gerilim degerleri hesaplanmistir. Okunan gerilim degerleri ve kritik

gerilim degerleri kiyaslanip emniyet katsayilar1 hesaplanmistir.
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Contour Plot
Element Stresses (2D & 3D)(vonMises, Max)
Analysis system

— 4.600E+01
4.127E+01

3.653E+01
3.179E+01
2.705E+01

2.231E+01
1.757E+01
1.284E+01
8.098E+00

3.360E+00
B NoResult
Max = 4.600E+01
Shell 385034
Min = 3.360E+00
Shell 385031

Sekil 4.8. Sonlu elemanlar modelinden okunan gerilim degeri gosterimi

Cizelge 4.7°de hesaplanan kritik emniyet katsayisi verilmistir.

Cizelge 4.7. Baglayicilar arasinda burkulma emniyet katsayisi

Eleman Gerilim degeri Kritik gerilim degeri Emniyet
numarast (N/mm?) (N/mm?) Katsayisi
385034 46 56 1,21

4.2. Kompozit Kanat Analiz Calismalari

Kompozit olarak tasarlanmis ucgak kanadi topoloji optimizasyonu yapildiktan sonra
gerekli hafifletmeler ve geometrik degisimler saglandiktan sonra analiz ¢alismalari
yapilmustir. Tasarimda balans ve simetriklige dikkat edilmistir. Yapilmis olan tasarimin
statik agidan kontrol edip emniyetli oldugu gosterilmistir. Tasarim da kullanilan

kompozitin degerleri Cizelge 4.8’de gosterilmistir (https://www.hexcel.com).
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Cizelge 4.8. Kompozit malzeme 6zellikleri

HexplyAS4/8552/RC34/AW134

Parametre Deger Birim
Elastiklik Modull, E1s 133000 N mm=
Elastiklik Modiili, Ez» 8410 N mm™

Poisson Orani 0.35 -

Yogunluk 1.77 10°° kg mm

Kesme Modulii 12, G12 2850 N mm™
Cekme Dayanimi 11, XT 2200 N mm™
Cekme Dayanimi 22, YT 36 N mm
Basma Dayanimi 11, XC 1350 N mm™
Basma Dayanimi 22, YC 220 N mm™
Kesme Dayanimi, S 105 N mm™
Cekme Gerinimi 0.0155 -
Basma Gerinimi 0.00805 -
Dayanma Gerilimi Dayanimi 606 N mm
Baypas Cekme Dayanimi 327 N mm
Baypas Basma Dayanimi 475 N mm=
Centiksiz Cekme Dayanimi 910 N mm
Lamina Kalinli§ 0,13 mm

Kompozit malzemenin serimi Sekil 4.9’da gosterilmistir.

Sekil 4.9. Kompozit malzeme serimi

4.2.1. Gerinim

Yapilan caligma tasarimin sonlu elemanlar metodu kurulup bir¢cok konfigiirasyon da
analiz ¢6ziimii alinmistir. Yapinin hem emniyetli olmasi hem de olabildigince hafif

olmasi istenmektedir. Yapiya uygulanan yiikler manevra yiikleri icermediginden gerinim

acisindan emniyetlidir.
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4.2.2. Baglayici kesme kuvveti

Sekil 4.10’da sonlu elemanlar modelinde baglayiciya gelen kesme kuvveti Ornegi
gosterilmistir. Burada ki yesil ve sar1 kare elemanlar baglayicinin baglandig
malzemelerdir. Kuvvetlerin gosterildigi eleman baglayiciy: temsil etmektedir. Son olarak
baglayict ve malzemeler arasinda ki baglantiy1 saglayan 4 kollu beyaz elemanlar ise
RBE3 elemanlaridir. Sekil 4.10’da g0sterilen iki yiikte baglayiciyr kesme yoniinde
zorlamaktadir. Bu iki kuvvetin bileskesi alinir ve emniyet katsayisi hesaplanir. Bu
islemler tim baglayicilar i¢in yapilmaktadir ve en kiicliik emniyet katsayisina da kritik

emniyet katsayis1 denilmektedir.

Z= 1.560E+04

Sekil 4.10. Kesme kuvvetinin elemanlar modelinde gdsterimi

Hesaplanan en kritik emniyet katsayisi1 Cizelge 4.9°da verilmistir.

Cizelge 4.9. Kesme kuvveti emniyet katsayisi

Eleman Kesme Baglayic1 miisaade edilebilir | Emniyet Katsayisi
numarast Kuvveti (N) kesme kuvveti degeri (N)
407611 15667 16000 1,02

4.2.3. Baglayic eksenel kuvveti

Sekil 4.11°de sonlu elemanlar modelinde baglayiciya gelen eksenel kuvvet Ornegi

gosterilmistir. Burada ki mavi ve sari kare elemanlar baglayicinin baglandigi
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malzemelerdir. Kuvvetin gosterildigi eleman baglayiciy1 temsil etmektedir. Son olarak
baglayict ve malzemeler arasinda ki baglantiy1 saglayan 4 kollu beyaz elemanlar ise
RBE3 elemanlandir. Sekil 4.11°de gosterilen yiik baglayiciyr eksenel yonde
zorlamaktadir. Bu kuvvet ile emniyet katsayisi hesaplanir. Bu hesap tiim baglayicilar icin

yapilmaktadir ve en kiigiik emniyet katsayisina da kritik emniyet katsayisi denilmektedir.

X =-3.429E+03

Sekil 4.11. Eksenel kuvvetin sonlu elemanlar modelinde gosterimi

Hesaplanan en kritik emniyet katsayis1 Cizelge 4.10 ’da verilmistir.

Cizelge 4.10. Eksenel kuvvet emniyet katsayisi

Eleman Eksenel Baglayici miisaade edilebilir | Emniyet Katsayisi
numarasi Kuvvet (N) eksenel kuvvet degeri (N)
417811 3429 14450 4,21

4.2.4. Dayanma ve baypas gerilimi

Olusturulan sonlu elemanlar modeli kullanilarak tiim baglayicilardan kesme kuvvetleri
elde edilip her biri i¢in dayanma gerilimi hesaplanmistir. Ayrica her baglayici arasinda ki
gerilimler ¢ikt1 olarak alinmistir ve dayanma-baypas emniyet katsayilar1 Sekil 4.12°deki

grafik kullanilarak hesaplanmigtir. Hesaplanan en kritik emniyet katsayis1 1,98 ‘tir.
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O Dayanma Gerilimi
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475

Opgp Baypas Gerilimi 327

Sekil 4.12. Kompozit malzeme dayanma — baypas gerilimi

4.2.5. Baglayicilar arasinda burkulma gerilimi

Sonlu elemanlar modeli analiz sonucundan baglayicilar arasinda ki gerilim degerleri
cikartilmistir. Bu gerilim degerlerinin okunduklar1 bolgelerde ki kritik gerilim degerleri
Denklem 3.15 kullanilarak hesaplanmistir. Okunan gerilim degerleri ve kritik gerilim

degerleri kiyaslanip emniyet katsayilari hesaplanmistir. Hesaplanan en kritik emniyet

katsayist 1,47’tir.

4.3. Aliminyum ve Kompozit Kanat Karsilastirilmasi

Yapilan ugak kanadi ilk tasarimi ve devaminda yapilan ¢alismalar sonucunda elde edilen

tasarimlarin karsilastirilmasi Cizelge 4.11°de gosterilmistir.

Cizelge 4.11. Ilk tasarim ve son tasarimlar arasindaki karsilastirma

Parametre Ik Aliminyum Son Kompozit Son
tasarim Tasarim Tasarim
Agirlik (kg) 96 78,67 29,01
Agirhik Azaltma (%) 18.1 69,79
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Bu ¢aligsma kapsaminda elde edilen nihai geometri Sekil 4.13’teki gorselde gosterilmistir.

X Y

Sekil 4.13. Nihai tasarim geometrisi

Bu calisma kapsaminda elde edilen nihai aliiminyum kanat geometrisinin kalinlik haritasi
Sekil 4.14’te gosterildigi gibidir. Kompozit kanat tasariminda iiretimden kaynakli
dogabilecek problemler 1s1ginda serim (bkz. Sekil 4.9) gibi tum komponentlerde

kullanilmistir. Gerekli mukavemet saglandigindan lamina artisina gerek duyulmamastir.

Thickness Values - discrete

No Result
< Al

Sekil 4.14. Nihai aliminyum kanat tasariminin kalinlik haritas1 gésterimi
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5. TARTISMA ve SONUC

Bu ¢alisma kapsaminda bir ug¢ak kanadi tasarlanmistir. Kanta profili se¢iminden nihai
tasarima kadar olan stiregteki adimlar gosterilmistir. Dikkat edilen tasarim kriterlerinin
yapmin analiz sonuglarina etkileri goriilmiistiir. Kullanilan analiz metotlarinin hangi
geometrilerde baskin bir rol oynadigi gorilmiistir. Ugak kanadi ilk tasarim
olusturulduktan sonra topoloji optimizasyonu ile yapilacak geometrik degisikliklerin ne
kadar az siirede ve tutarli gergeklestirildigi goriilmiistiir. Ilk tasarim geometrisinde
yapilan analizler ve nihai tasarim geometrisinde yapilan analizler bunu dogrulamaktadir.
Istenilen mukavim yap: daha az bir agirhk ile saglanmistir. Kanat geometrisinde
tiretimden kaynakli sorunlar 6ngdriilmedigi durumlarda kompozit malzemenin ¢ok daha
az bir agirlikla istenilen mukavemet degerlerini saglayabilecegi goriilmiistiir.

Yapiya uygulanan yiikler u¢ak kanadinin sabit diiz ugusta gorebilecegi yiikler oldugundan
aliminyum kanat c¢aligmasi icin daha kullanilabilir sonuglar alinmistir. Kompozit
malzeme i¢in bu ¢alismaya manevra yUkleri de eklenebilir. Yapilacak karsilagtirmanin
daha kapsamli olabilmesi i¢in ugak yapisinda kullanilan diger aliiminyum alagimlari,
baska kompozit malzemeler ¢aligmaya eklenebilir. Kullanilan analiz metotlarina ek
olarak lineer statik analizler haricinde non-lineer, dinamik, dogal frekans analizleri gibi
metotlarda eklenebilir. Tasarim agisindan yapilan g¢alismaya ek tasarlanacak ugak

konfigiirasyonuna bagl olarak kanatta bulunacak diger yap1 elemanlar1 eklenebilir.
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