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Oz: Havacilik ve uzay endiistrisinde yapisal bir par¢anin iiretiminde tasarim, yiik,
analiz siireglerinin es zamanli olarak yiiriitiilmesi gerekmektedir. Konsept tasarim
stirecinde en Onemli unsur parcanin en hafif sekilde goérevini yerine
getirebilmesidir. Bu ¢alismada ucak kanat tasarimi Catia yazilimi kullanilarak
yapilmistir, aliiminyum 7050 ve HexplyAS4/8552 kompozit malzemeleri igin
analizler gercgeklestirilmistir. Sonlu Elemanlar Yontemi yaklasimi kullanilarak
Hypermesh yazilimi1 yardimiyla Topoloji Optimizasyonu gergeklestirilmistir;
bir¢ok iterasyon uygulanarak tasarimda hafifletme caligmalar1 i¢in geometrik
degisikliklere karar verilmistir. Optimizasyon sonucunda ortaya c¢ikan kanat
geometrisi yapisal olarak analiz edilip mukavemet kontroli yapilmistir.
Geometrinin biitiinligiini saglayan baglant1 elemanlarinin statik hesaplamalar1 da
gerceklestirilmistir. Incelenen malzemeler igin miisaade edilebilir tasarim
degerlerine uygun sonuglar elde edilmistir. HexplyAS4/8552 kompozit malzeme
hafiflik agisindan 6n plana ¢iksa da kullanilabilirlik ve iiretime uygunluk
agisindan aliiminyum 7050 malzemesi se¢ilmistir.
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Abstract: The design and analysis processes should be carried out
simultaneously in the production of a structural part in the aerospace industry.
The most important factor in the concept design process is that the part can
fulfill its task in the lightest way. In this study, aircraft wing design was made
using Catia software, analyzes were performed for aluminum 7050 and
HexplyAS4/8552 composite materials. Using the Finite Element Method
approach, Topology Optimization was performed with the help of Hypermesh
software; By applying many iterations, geometric changes were decided for
mitigation studies in the design. The wing geometry that emerged as a result of
the optimization was analyzed structurally and strength was checked, and static
calculations of the fasteners that ensure the integrity of the geometry were also
carried out. The results were obtained in accordance with the permissible design
values for the investigated materials. Although the HexplyAS4/8552 composite
material stands out in terms of lightness, Aluminum 7050 material was chosen
in terms of usability and suitability for production.
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1. Giris

Giliniimiizde hava araglarmin performans gerekliliklerinin saglanmasi1 ve verimliliklerinin
artirilmas1  olduk¢a oOnemli bir konu haline gelmistir. Bu dogrultuda kullanilan malzemeler
farklilasmakta, agirlik azaltilmasi lizerine analiz ve optimizasyon calismalar1 gerceklestirilmektedir.
Montajda gerekli baglayici sayisim azaltilmasi, baglayicilarin iizerine gelen yiiklerin hesaplanmasi ve
yapisal optimizasyon son zamanlarda 6n plana ¢ikan konulardandir.

Ugak kanatlari, analiz gerektiren birlestirme elemanlari, kirisler gibi yapilardan olusur. Bu tip
yapilarin analizi i¢in Sonlu Elemanlar Yontemi (SEY) yaklagimi yaygin olarak kullanilir, analize
yapmin modellenmesi ile baslanir. Ayni1 zamanda yap1 optimizasyonu caligmalar1 ile yapisal agirlik
biliylik Olclide azaltabilir. Aftab ve ark. (2022), Boeing 737 ug¢agi inis takimi i¢in bir caligma
gergeklestirmislerdir. Ugak inig takiminin 3 boyutlu modellemesi yapilarak baglanti noktalar1 iizerine
gelen yiikler aliiminyum 7075, Ti6Al4V ve Alasimhi Celik 4340 malzemeleri icin analiz edilmistir.
aliminyum 7075 alasiminda olusan stresin diger malzemelere kiyasla daha az oldugu ve yorulma
acisindan degerlendirildiginde daha uzun 6miir ve giivenilirlik sagladig: tespit etmislerdir. Liu ve ark.
(2021), sandvi¢ yapida petek levhalar kullanarak insansiz hava araglari (IHA) icin kanat tasarim
parametrelerini belirlemislerdir. Sonlu Elemanlar Yontemi kullanilarak model olusturulmus, ii¢ nokta
egme testleri gerceklestirilmis ve simiilasyon yapilmistir. Yapisal topoloji optimizasyonu ve kanat
statik simiilasyon analizi i¢in petek sandvi¢ plakali kanatgiklarin esdeger modeli kurulmus ve topoloji
optimizasyon sonuglarina gére ugus testi igin bir IHA prototipi yapilmustir. Simiilasyon ve prototip test
sonuglari, sandvig plaka malzeme ile IHA kanat yap1 tasarimimin uygun oldugunu ve bu yéntemin ayn
tip kanat tasarimi i¢in bir referans saglayabilecegini gdstermistir. Optimizasyondan sonra, tek bir kanat
rib agirligt %51.3 azalmigtir. Abbas ve ark. (2021), bir nakliye u¢agi kanadinin modellemesini ve
yapisal analizlerini yapmisglardir. Ugak kanadi CATIA V5 yazilimi yardimiyla modellenmistir. Kiris,
rib ve kabuk gibi ¢esitli yapisal bilesenler ANSYS 2016 yazilimi yardimiyla analiz edilmistir; gerilme,
gerinim, deformasyon bilgileri elde edilmistir. Sonlu Elemanlar Yontemi yaklagimi yardimiyla Von
Mises kriterlerine gore degerlendirildi§inde akma veya burkulma kaynakli deformasyonun meydana
gelmedigi, tasarimin yapisal limitler i¢inde bulundugu tespit edilmistir.

Bu caligmada, National Advisory Committee for Aeronautics (NACA) 64012A kanat profili
tasarimi i¢in Sonlu Elemanlar Yontemine dayali bir yapisal analiz ve topoloji optimizasyonu
sunulmustur. Hafiflik acisindan 6n plana ¢ikan aliiminyum 7050 ve son yillarda kullanimi artan
kompozit malzemeler olmak iizere iki farkli malzeme igin kargilagtirma yapilmistir. Topoloji
optimizasyonu, kanat iizerindeki baglayici {izerine gelen yiikler iizerinden gergeklestirilerek yapisal
agirlik azaltilmast amaclanmistir. Calisma sonucunda elde edilen verilerin, ugak kanatlarinda kritik
yiikleme kosulunda agirlik ve maliyet agisindan tasarimlara yon vermesi amaglanmaktadir.

2. Materyal ve Yontem

Bu c¢alismada bir ugak kanadi konsept tasarimindan nihai tasarima giden prosesler ele
alinmistir. ilk tasarim olarak yapilan calismanin iizerine gelen yiikler hesaplanarak topoloji
optimizasyonu gerceklestirilmistir, optimizasyon ve statik analiz sonuglarina gére nihai tasarima
ulasilmistir. Bu ¢aligmalar havacilikta en ¢ok kullanilan iki malzeme olan aliiminyum 7050 alagimi ve
HexplyAS4/8552 Kompozit malzemeleri kullanilarak yiirGitiilm{istiir.

Ugak kanat profili Sekil 1°de gorildiigii gibi NACA 64012A serisidir. Ucak kanadi tasarimi
icin CATIA yaziliminda yiizey modellenmis ve kati modele doniistiiriilmiistiir. Tasarimin geometrik
Olciileri Cizelge 1’de verilmistir. Ugak kanadi ilk tasarim ¢aligmasi Sekil 2°de gosterilmektedir.

Sekil 1. NACA 64012A kanat profili.
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Sekil 2. Ugak kanadi ilk tasarima.

Cizelge 1. Kanat olgiileri

Parametre Deger Birim
Kanat boyu 4.75 m
Kanat alam 8.25 m?
Ortalama cord (Veter) uzunlugu 1.736 m
Azami hiz 222222 m/s
Aciklik orani 5.47
Hiicum agis1 2
Siipiirme agis1 15

2.1. Materyal

Ucak yapisal elemanlarinda en fazla kullanilan malzeme aliiminyumdur. Mukavemet
Ozellikleri yliksek olan aliiminyum, ¢inko, magnezyum ve bakir iceren 7000 serisi, korozyon direnci
avantaj1 saglamasi sebebiyle havacilik sektoriinde tercih edilmektedir. Bu ¢alismada T74511 temper
ozelligine sahip ekstriizyon ile {iretilen AMS4342 Aliiminyum 7050 alagimlari incelenmistir,
ozellikleri Cizelge 2’de verilmistir.

Cizelge 2. Aliiminyum 7050 alagimi 6zellikleri

Parametre Deger Birim
Elastisite 72016 N mm™
Poisson Orani 0.33 -
Yogunluk 2.410° kg mm?
Dayanim gerilim degeri Fnp 500 N mm™
Dayanma gerilimi degeri Fxpp 775 N mm

Kompozit malzemeler, makroskobik diizeyde bir araya getirilmis ve birbiri i¢inde
¢oziinmeyen iki veya daha fazla bilesenden olusmus malzemelerdir. Bilesenlerden birisi takviye fazi,
digeri ise matris olarak adlandirilir. Takviye fazin malzemesi fiber, parcacik veya pul formunda
olabilir. Matris malzemeler ise genellikle siireklidir. Havacilik sektoriinde kullanilan ileri kompozitler,
epoksi matris malzeme i¢inde yer alan yiliksek performansl takviyelerden olusur. Bu c¢aligmada
Hexply 8552 sertlestirilmis epoksi prepreg matris ve Hexply AS4 tek yonli fiber bantlar
kullanilmigtir, mekanik &zellikleri Cizelge 3’te verilmistir. Kompozit malzemeler iretilirken dig
katmanlarin hasara karsi dayanikli olmasi i¢in 45° ve -45° acili kullanilmasi tercih edilmektedir.
Eksenel yiikleri tasimasi i¢in 0°, kesme yiiklerini karsilamasi i¢in 45° ve enine yiikleri tasimak adina
90° agidaki katmanlar serilmektedir (Kaw, 2005). Kompozit malzemenin serimi Sekil 3’te
gosterilmistir.

1093



YYU FBED 28(3): 1091-1106
Korkut ve ark. / Ugak Kanad: Tasarimi, Analizi ve Yap: Elemanlarinin Topoloji Optimizasyonu

Cizelge 3. HexplyAS4/8552 kompozit malzeme 6zellikleri

Parametre Deger Birim
Elastiklik Modiilii, E1; 133000 N mm?
Elastiklik Modiilii, Ex, 8410 N mm™
Poisson Orani 0.35 -
Yogunluk 1.77 10°¢ kg mm
Kesme Modiilii 12, G12 2850 N mm?
Cekme Dayammi 11, XT 2200 N mm™
Cekme Dayanim 22, YT 36 N mm?
Basma Dayanimi 11, XC 1350 N mm?
Basma Dayanimi1 22, YC 220 N mm™
Kesme Dayanimi, S 105 N mm™
Cekme Gerinimi 1550 umm
Basma Gerinimi 805 pmm
Dayanma Gerilimi Dayanimi1 606 N mm™
Baypas Cekme Dayanimi 327 N mm?
Baypas Basma Dayanimi 475 N mm?
Centiksiz Cekme Dayanimi 910 N mm™
Laminat Kalinlig 0.13 mm
45°

EEEEEEEEEEEEEEEEmnms 0°
EEEEEEEEEEEEEEEEEENIQ°
EEEEEEEEEEEEEEEEEENI 9°
EEEEEEEEEEEEEEEEENENI §°

45°
Sekil 3. Kompozit malzeme serimi.

Baglayicilar iki veya daha fazla malzemeyi mekanik olarak birbirine baglayan ve yiik
aktarimini saglayan yapi elemanlaridir. Mekanik baglantiyr saglayabilmek igin iiretim sonrasi
sokiilebilme durumu (sokiilebilir, sokiilemez) ve kafa tipine (bombe basli, havsa basli, mantar bagl)
gore cesitli perginler kullanilir. Bu ¢aligmada havacilik sektdriinde yaygin kullanilan EN6114 havsa
basl civata kullanilmigtir, baglayici 6zellikleri Cizelge 4’te gosterilmektedir.

Cizelge 4. EN6114 havsa bash civata 6zellikleri

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

2.2. Tasarim kural ve Kriterleri

Ucus yiikii faktorleri, aerodinamik kuvvet bileseninin u¢agin agirligina oranini temsil eder.
Pozitif bir ucus yiikii faktorii, aerodinamik kuvvetin ugaga gore yukart dogru hareket ettigi bir
faktordiir. Ucagin calismasinin beklenebilecegi aralik dahilindeki her kritik irtifada, tasarim minimum
agirligindan maksimum agirligina kadar her agirlikta; her yiikseklik ve agirlik igin, belirtilen ¢alisma
simirlamalar1 dahilinde yiikiin uygulanabilir dagilimi saglanmalidir (FAA Part 23, 2023).

Aerodinamik yiizeylerde hava akisii bozmamak igin havsa basli baglayicilar tercih
edilmektedir. Havsa bagli baglayici kullaniminda Sekil 4’de goriilen ve Denklem 1°de verilen formiil
esas alinmaktadir (Niu, 1989).
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e

Sekil 4. Havsa baglh baglayici montaji1 i¢in malzeme kalinligi.

Agilan baglayici deliklerinin kenar mesafesine uzakligi belli bir kural ¢ergevesinde
olusturulmaktadir. Kenar uzaklig1 (e), baglayici ¢apimmin (D) iki katindan 0.762 mm fazla uzaklikta
olmalidir. Yapilan ucak kanadi tasariminda baglayicilar, serbest kenardan baglayici ¢api merkezine
olan uzaklik ¢apm iki kat1 art1 1 mm, serbest olmayan kenardan ise ¢ap artt 1 mm olacak sekilde
konumlandirilmistir. Baglayicilar arast mesafe (d), kullanilan baglayici ¢apmin (D) dort ila altr kati
arasinda olmasi gerekmektedir (Sekil 5.a). Eger sinir sartlar agilarak fazla bir mesafede baglayicilarin
diizeni saglanirsa, baglayicilar arasinda basma yiikii nedeniyle burkulma ile karsilasilabilir (Sekil 5.b).

a) b)

Sekil 5. Baglayici aras1t mesafe gosterimi ve baglayicilar arasinda burkulma gosterimi.
2.3. Yiik

Ugak kanadi ¢gekme, basma, burkulma, egilme gibi bircok yiik altinda ¢aligmaktadir. Bir kanat
tasariminin Slgiilendirilebilmesi i¢in ucagin omrii boyunca karsilagabilecegi tiim yiikler hesaba
katilarak hesaplamalar yapilmasi gereklidir. Bu ¢aligmada en temel yilikleme olan aerodinamik yiik
kosullarma gore Olgiilendirme yapilmistir. Yapilan calisma diiz ugusta herhangi bir manevra
gergeklestirilmedigi durumda gergeklestirilmis olup, daha detayli bir ¢alisma yapilmak istenirse, hava
aracinin Omrii boyunca gorebilecegi tiim kuvvetler gbz onlinde bulundurulmalidir: hava aracinin
montaji devam ederken komponent bazli testler, tam boy statik, yorulma testleri ile ve liriin ortaya
ciktiktan sonra ugus testleriyle bu yiik kosullar1 desteklenmelidir. Bu ¢alismada basit bir diiz ucus
yliklemesi altinda bir hava aracinin dlciilendirilmesinde nasil bir yol izlenebilir gosterilmek
istenmistir. Yapilan tasarim sonucunda yapiya uygulanacak aerodinamik yiikler denklem 2, 3 ve 4
kullanilarak hesaplanmistir. Hesaplanan yiiklerin degerleri Cizelge 5’de verilmistir. Yapiya
uygulanacak aerodinamik yiikler: aerodinamik kaldirma kuvveti (Fp), siiriikleme kuvveti (Fp) ve
yunuslama momentidir (My). Uygulanan yiikler Sekil 6’da gosterildigi gibidir. Yiik hesabinda
kullanilmas1 gerekli katsayilar NACA standartlarindan elde edilmistir, ¢;: Kaldirma katsayisi, cp:
Stiriikleme katsayisi, ¢y : Yunuslama katsayisi, p: yogunluk, v: Hiz, A: Kanat alani, L: Kanat
uzunlugudur. Calismada c;: 0.49, cp: 0.01, cpy: 1.99 olarak kullanmilmistir (Sadraey, 2012).
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Sekil 6. Yapiya uygulanan aerodinamik yiikler (Fr: aerodinamik kaldirma kuvveti, Fp: siriikleme
kuvveti, My: yunuslama momenti).

FL:CL 172 pV2A (2)
Fo=cp 12pv*A 3)
My=cm 12pv?AL 4)

Cizelge 5. Tasarima uygulanan yiikler

Yon Deger Birim

F, 124000 N

Fx 2752.4 N

M, 2360000 N mm
2.4. Analiz

Ucak kanadi tasarimi yapildiktan sonra emniyet kontrolii yapilmasi gerekmektedir. Emniyet
katsayilar1 belirlenerek tasarlanan yapimin giivenilirligi saglanmis olur. Gerilim, baglayici kesme
kuvveti, baglayici eksenel kuvveti, dayanma gerilimi, net kesit gerilimi, baglayicilar arasinda
burkulma, gerinim, kompozit malzemede dayanma ve baypas gerilimi, kompozit malzemede
baglayicilar arasinda burkulma parametreleri incelenmistir.

Gerilim: Von Mises sekil degistirme enerjisini temel almaktadir; yapinin herhangi bir yiikleme
durumunda plastik sekil degisimine ugramis olup olmadigimi belirlemek i¢in hesaplanir, deneysel
olarak Olciilen akma noktasi ile karsilastirilabilir (Beer ve ark., 2012).

Baglayici kesme kuvveti: Yapilarda kullanilan baglayicilar farkli kuvvetlere maruz
kalmaktadir, kuvvetlerin baglayiciyr deforme edip etmedigini kontrol edilmelidir. Kesme kuvvetine
maruz kalmis bir baglayicinin mukavemet kontrolii Denklem 5° de verilen formiil ile kontrol
edilmektedir. Fggp: Baglayici kesme kuvveti miisaade edilebilir degeri, Fx : kesme kuvvetidir.
Emniyet katsayisi 1’in lizerinde ise baglayici kesme kuvveti ag¢isindan emniyetlidir, baglayici iizerine
gelen kesme kuvveti Sekil 7.a’da gosterilmistir.

EK = Fpkm (5)

Fg

Baglayici eksenel kuvveti: Baglayic1 elemanin maruz kaldigi bir diger kuvvet Sekil 7.b’de
gosterildigi gibi eksenel kuvvettir (Budynas & Nisbett, 2008). Baglayicinin eksenel kuvvet altinda
emniyetli olup olmadigin1 Denklem 6’daki formiil kullanilarak kontrol edilmesi gerekmektedir.
Emniyet katsayis1 1’in iizerinde ise baglayici eksenel kuvvet agisindan emniyetlidir, Fggp,: Baglayici
eksenel kuvveti miisaade edilebilir degeri, Fy: eksenel kuvvettir (Bruhn, 1973).

_ Fgey
EK = F, (6)
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Dayanma gerilimi: Baglayici eleman kesme kuvvetine maruz kalmaktadir, bu kesme kuvveti
parcada dayanma seklinde bir deformasyon olusturmaktadir (Sekil 7.c). Dayanma gerilim degeri
Denklem 7’ deki formiil ile elde edilmekte ve emniyet katsayis1 hesaplanmaktadir. Burada Fy: Kesme
Kuvveti, D: baglayict ¢api, t: malzeme kalinhigidir. Malzemenin emniyet kontrolii de bu emniyet
katsayisi ile yapilmaktadir (Niu, 1999).

Fx
Dxt

(7

Op =

Net kesit gerilimi: Baglayicinin baglandigi bélgede kesite dik yonde etkiyen ¢ekme kuvveti
malzemeyi ¢eki yoniinde zorlamaktadir. Sekil 7.d’de kirmiz1 renk ile gosterilen alan ¢ekme kuvvetine
karsi koyan kisimdir. Analiz ¢aligmalarinda bu gerilmeyi Denklem 8 yardimiyla kontrol etmek
gerekmektedir. F;: gekme kuvveti, W: malzeme genisligi, D: baglayict ¢api, t: malzeme kalinhgidir
(Budynas & Nisbett, 2008).

___k q
M= Wo D) Xt ®

Baglayicilar arasinda burkulma: Sonlu Elemanlar Ydnteminde baglayicilar arasi burkulmanin
kontrol edilmesi gerekmektedir (Sekil 7.e). Baglayicilar arasindaki burkulma kritik gerilimi Denklem
9 ile hesaplanarak gerilim degerleri ile kiyaslanir. Burada E: Elastisite modiilii, t: malzeme kalinligi, s:
baglayicilar aras1 mesafedir, ¢ katsayisi iiniversal bash baglayicilarda 4, havsa bash baglayicilarda ise
1 alinmaktadir (Niu, 1999).

2

04 = 0.9cE (g) ©

Kompozit Malzemede Gerinim: Maksimum sekil degistirme hasar teorisi, izotropik
malzemelere uygulanan maksimum kayma gerilmesi (Von Mises Kriteri) ve maksimum normal sekil
degistirme teorisini (St Venant) temel alir. Laminaya uygulanan sekil degistirmeler, malzeme
eksenlerindeki sekil degistirmelere doniistliriiliir. Lokal eksenlerdeki kayma gerilmesi veya normal
gerilmeler maksimum sekil degistirmeyi asarsa hasar tahmini yapilir, Denklem 10 ve Denklem 11°de
gosterilmistir. £:: gekme gerinimi, &,: basma gerinimi, €y, 4¢,: Malzeme gerinim ¢ekme miisaade
edilebilir degeri, &,gpm: Malzeme gerinim basma miisaade edilebilir degerini ifade etmektedir (Kaw,
2005).

& < Emgem (10)
Ep < gmgbm (1 1)

Kompozit Malzemede Dayanma ve Baypas Gerilimi: Kompozit malzemelerde dayanma ve
baypas gerilimlerinin emniyet durumu birlikte kontrol edilmektedir. Sekil 7.f’de gosterilen x noktasi
analiz sonrasindaki baypas ve dayanma gerilim degerlerinin kesistirilmesi ile elde edilmistir. Aym
dogrultu iizerindeki y noktast da malzemenin miisaade edilebilir gerilme degeridir. Baypas basma
gerilimi, baypas cekme gerilimi ve dayanma gerilimi arasinda kalan yamuk seklindeki alan emniyet
alanidir (Crews & Naik, 1987).

Kompozit malzemede baglayicilar arasinda burkulma: Sonlu Elemanlar Yontemi modeli ile
baglayicilar arasi burkulmanin kontrol edilmesi gerekmektedir. Metal malzemelerde oldugu gibi
benzer iglem adimlan takip edilir, ancak malzeme farkliligi nedeniyle formiilasyon degismektedir
(Denklem 12). Dj;. laminanin rijitlik matrisindeki egilme sertlik degerlerinden biridir, ¢: iiniversal
basl baglayicilarda 3, havsa bash baglayicilarda 1 alinmaktadir (Kassapoglou, 2010).

ctDy4
(o) =
kr t52

(12)
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d
) Dayanma Net Kesit Gerilimi
' Dayanma Gerilimi
Baypas Basma Gerilimi ~ Baypas Gerilimi Baypas Cekme Gerilimi

f)

Sekil 7. a) Baglayic1 kesme kuvveti gosterimi, b) Baglayici eksenel kuvveti gdsterimi, ¢) Dayanma
gerilimi gosterimi, d) Net kesit gerilimi gosterimi, ¢) Baglayicilar arasi burkulma, f)
Dayanma-baypas gerilimi.

2.5. Sonlu elemanlar yontemi

Sonlu Elemanlar Yonteminde diiglimler, komsu sonlu elemanlar1 uglarindan birbirine
baglayan ve onlar1 bir arada tutan somun ve civata baglantis1 gibi diigiiniilebilir. Diigiimler
kaldirildiginda elemanlar birbirinden ayrilirlar, komsu sonlu elemanlar arasinda fiziksel siireklilik
yoktur. Metodun ¢oziimlemesinde sonraki adim, elemanlarin direngenlik matrisini tanimlamaktir.
Eleman direngenlik matrisleri, parcalara ayrilmig cismin tamamina ait tiimel direngenlik matrisini
olusturmak tizere toplanir. Bu toplamada, cismin sonlu eleman modelindeki biitiin diiglimlerde
kuvvetlerin dengesi ve yer degistirmelerin siirekliligi saglanir. Buradan Denklem 13’te verilen matris
denklemine ulagilir. [K] cismin tiimel direngenlik matrisini, {P} tim diiglimlere uygulanan tiimel
kuvvet vektorinii, { §} diglimlerin yer degistirmelerini tanimlamaktadir.

[K1{6} = {P} (13)

Ozetlenirse, bir problemin sonlu eleman metodu ile ¢ézmek icin siras1 ile asagidaki islemlerin
uygulanmasi gerekir:
(1) Cismi bir sonlu elemanlar sistemi halinde bolme
(2) Cismi temsil eden elemanlarin her birinin eleman direngenlik matrisi ve diger O6zelliklerinin
cikarilmasi
(3) Tiimel direngenlik matrisi [K], ve tiimel kuvvet vektorii {P} toplama islemi
(4) { 8} tayin etmek igin, belirlenmis sinir sartlartyla Denklem 13’iin ¢dziimii
(5) Hesaplanan diigiim yer degistirmeleri { §} dan elemanlarin zorlanmalarinin ve gerilmelerinin
hesaplanmas1

Dogru bir yapisal analiz yapmak i¢in yapisal pargalarin etkilesimlerini ve yiikiin baglayicilar
araciligiyla nasil aktardigini anlamak 6nemlidir. Biiyiik yapilar genellikle baglayicilart deforme edecek
yiikler olusturabilmektedir. Baglayicilarin sonlu eleman modellemesi i¢in ¢ok farkli yontemler
kullanilmaktadir. Birlestirilecek parcalar kabuk ya da kat1 olarak modellenebilir. Baglant1 elemanlarini
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modellemek i¢in kullanilan tekniklere rijit elemanlar, ayrik yay elemanlar, kiris elemanlari, konektor
elemanlar 6rnek olarak verilebilir. Konektor baglayici modelleme son zamanlarda baglayiciyr daha
hizli modelleyebilmek i¢in ticari yazilimlarda kullanilan bir yontemdir. Baglayicilar alt1 serbestlik
derecesine sahip bir boyutlu elemanlardir. Yay elemani (bush) modelde baglanti elemaninin tam
konumunda bulunur. Bununla birlikte her bilesen iizerindeki iki diiglimiin, baglantis1 saglanan
pargalarim modeli ile uyum igerisinde olmasi gerekmez, bu uyum RBE3 elemanlariyla saglanir. Bu
modelleme yoOnteminin avantaji mekanik baglanti saglayan baglayici konumu ile pargalarin
modellemesinde kullanilan diigiimlerin konumunun uyumlu olmak zorunda olmamasidir. Ayrica
kullanilan alt1 serbestlik derecesi baglayici rijitligi i¢in dogru sonuglar alinmasini saglar. Sekil 8’de
gosterildigi gibi baglayicty1 temsil eden bush eleman ve baglantisi saglanan parcalarin diigiimleri
arasinda konum uyumu yoktur. Ancak MPC (RBE3) elemanlar ile baglayici ve par¢a arasindaki
baglant1 saglanmistir. Bush eleman tam baglayici konumundadir (Madier, 2021).

RBE3
/’ R O P
c,/ d o / Baglantisi Saglanan
~ Bush Eleman Pargalar

C;/..G M‘;‘ /O

Sekil 8. Baglayici modellemesi gosterimi.

Konektdor modelleme yonteminde baglayici elemaninin rijitlik hesaplamasi sonlu elemanlar
yazilimi araciligr ile yapilmaktadir. Modelleme sonucunda mekanik baglanti saglanacak olan
yardimiyla hesaplanabilir. E, baglayicinin elastisitesi, Ay baglayici alani, u baglayicinin mekanik
baglantisini sagladig1 malzemelerin orta diizlemlerinin birbirine olan uzakligidir.

EpAp

: (14)

Keksenet =

Baglayici kesme yoniindeki rijitlik hesaplama tekniklerinden biri ise Denklem 15°te verilen
Huth formiilasyonudur. n katsayisi tek kesme durumunda 1, ¢ift kesme durumunda ise 2 olarak
kullanilir; t; ve t; baglantis1 saglanan malzemelerin kalinliklar, E; ve E, malzeme elastisiteleri, Dy
baglayici ¢apidir. h, g1, g katsayilart mekanik baglantis1 saglanan parcalarin malzemesine ve baglayici
tipine gore farkli degerler almaktadir (Madier, 2021).

tit,;\" 1/ g1 92 91 92
c =(—) —( + %2 ) 15
kesme = \2D,) n\t,E, ' nt,E, 2t1Eb+2nt2Eb (15)

2.6. Topoloji optimizasyonu

Topoloji Optimizasyonu (TO), onemli yapisal optimizasyon yontemlerinden biridir, bir
tasarim alani iizerinde optimize edilmis malzeme dagilimi belirlemek ve agirligi azaltmak igin
uygulanir. Sekil optimizasyonunun aksine, yapilarda genellikle agirlikta biiyiik tasarruf veya rijitlik,
giic veya dinamik tepki gibi yapisal davramsin iyilestirilmesiyle sonuglanan deliklerin veya
bosluklarin eklenmesine izin verir (Zhou & Rozvany, 1991; Rozvany ve ark., 1992). Topoloji
optimizasyonu, 0zellikle havacilik ve uzay miihendisliginde en az agirlik ve performans tasarimi igin
etkili bir ara¢ haline gelmistir.

Bu ¢alismada ugak kanadi tizerinde baglayicilar iizerine gelen yiikler HYPERMESH yazilim
araciligi ile analiz edilerek, topoloji optimizasyonu ile agirlik azaltimi gerceklestirilmistir. Analiz,
statik yiikleme altinda deformasyon olmadan elastik bolge igerisinde gergeklestirilmistir. Statik analiz
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kapsaminda deformasyona izin verilmez, deformasyona izin verildiginde non-lineer analiz baglamig
olur ve farkli bir disipline gegilir. Calisma kapsaminda yorulma analizi gergeklestirilmemistir.
Burkulma performansinin yaninda montajdaki baglayicit sayismin diigiiriilmesiyle birlikte yapisal
agirligin azalmasi ve montaj siiresinin kisalmasi da avantaj saglamaktadir.

3. Bulgular ve Tartisma

Bu ¢alisma kapsaminda bir ugak kanadinin nihai tasarimina kadar olan siirecte ilk adim olarak
topoloji optimizasyonu gergeklestirilmistir. Sonlu Elemanlar Yontemi ile ugak kanadinin baglanti
noktalarina gelen yiiklemeler belirlenmistir. Sekil 9’da yapilan tasarimin hafifletme ¢alismalarinda
hangi bolgelerden malzeme azaltilabilecegi gdsterilmektedir.

Sekil 9. Topoloji optimizasyonu gosterimi.

Topoloji optimizasyonunu takiben yapilacak caligmalar malzeme azaltma, kalinlik degisimi,
geometri degisimidir. Ayrica yapilacak olan galigmalarin her biri statik agidan analizi yapilip kontrol
edilmesi gerekmektedir. Sekil 10°da optimizasyon sonucuna gore yapilan geometrik degisiklik
gosterilmistir.

b)

Sekil 10. Topoloji optimizasyonu ve tasarim a) Bir rib i¢in topoloji optimizasyonu sonucu b) Topoloji
optimizasyonu sonucunda yapilan tasarim.

3.1. Aliiminyum 7050 kanat analiz calismalari
Gerilim: Sonlu Elemanlar Yontemine gore analiz sonucunda gerekli goriilen bolgelerde
kalinlik artisina ve kalinlik disiisiine gidilmistir. Yapilan tim degisiklikler sonucunda tasarimin

gerilim agisindan emniyet kontrolii gerceklestirilmis ve emniyetli oldugu gosterilmistir. Sekil 11°de
gerilim dagilimi gosterilmektedir, hesaplanan en diisiik gerilim emniyet katsayis1 1.02°dir.
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Sekil 11. Gerilim dagilim1 gosterimi.

Baglayici kesme kuvveti: Hypermesh programinda Sonlu Elemanlar Yontemine gore yapilan
¢Oziimde baglayiciya gelen kesme kuvveti Sekil 12°de gosterilmistir. Yesil ve mavi kare elemanlar
baglayicinin baglandigi malzemelerdir, kuvvetlerin gosterildigi eleman baglayiciy1 temsil etmektedir,
baglantiy1 saglayan 4 kollu beyaz elemanlar ise RBE3 elemanlaridir. Buradaki iki kuvvet baglayiciy1
kesme yoOnilinde zorlamaktadir, kuvvetlerin bileskesi alinarak emniyet katsayis1 hesaplanmaktadir.
Tiim baglayicilar icin bu hesaplamalar yapilmaktadir, belirlenen en kiigiik emniyet katsayist kritik
emniyet katsayisini olugturmaktadir, elde edilen sonuglar Cizelge 6’da verilmistir.

Sekil 12. Kesme kuvvetinin sonlu elemanlar modelinde gésterimi.

Cizelge 6. Kesme kuvveti emniyet katsayisi

Eleman Kesme Kuvveti Baglayici miisaade edilebilir kesme Emniyet Katsayisi
numarasi ™) kuvveti degeri (N)
417906 15047.01 16000 1.06

Baglayici eksenel kuvveti: Sonlu Elemanlar Yontemi modelinde baglayiciya gelen eksenel
kuvvet 6rnegi Sekil 13’te gosterilmistir. Buradaki yesil ve kirmizi kare elemanlar baglayicinin
baglandigi malzemelerdir, kuvvetin gosterildigi eleman baglayiciyr temsil etmektedir. Baglayic1 ve
malzemeler arasindaki baglantiy1 saglayan 4 kollu beyaz elemanlar ise RBE3 elemanlaridir. Sekil
13’te gosterilen yiik baglayiciy1r eksenel yonde zorlamaktadir. Bu kuvvet ile emniyet katsayisi
hesaplanir, tiim baglayicilar i¢in emniyet katsayisi hesaplanarak kritik emniyet katsayisi ortaya
konulmustur (Cizelge 7).
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-3224.992

Sekil 13. Eksenel kuvvetin sonlu elemanlar modelinde gosterimi.

Cizelge 7. Eksenel kuvvet emniyet katsayisi

Eleman Eksenel Kuvvet Baglayici miisaade edilebilir eksenel Emniyet Katsayisi
numarasi ™) kuvvet degeri (N)
431465 3225 14450 4.48

Dayanma gerilimi: baglayicilara gelen kesme kuvvetinin deformasyon olusturma durumu
kontrol edilirken ayn1 zamanda baglayicinin baglandig1 malzemenin de deformasyon durumu kontrol
edilmektedir. Dayanma gerilimi sonucuna gore mevcut malzeme kalinliginin yetersiz gorildiigi
bolgelerde lokal olarak kalinlastirma yapilarak yapinin emniyeti saglanmistir. Sekil 14°de gosterilen
kalinlik artis1 tasarim kurallarina istinaden kademeli olarak gergeklestirilmistir. Degisiklikler
sonucunda sonlu elemanlar modeli tekrar analiz edilmistir. Hesaplanan kritik dayanma gerilimi
emniyet katsayisi Cizelge 8’te verilmistir.

Thickness Values - discrete
Do

[ i

| IR

' No Result

< All

Sekil 14. Sonlu elemanlar modelinde kademeli kalinlik artig1 gosterimi.

Cizelge 8. Dayanma gerilimi emniyet katsayis1

Eleman Dayanma Gerilimi Baglayic1 miisaade edilebilir dayanma Emniyet
numarasi (N/mm?) gerilimi degeri (N/mm?) Katsayisi
417811 505 775 1.54

Net kesit gerilimi: kritik net kesit gerilimini olusturan kuvvet Sekil 15°de gosterilmistir.
Kuvvetin gosterildigi eleman baglayici, sar1 ve turkuaz renkli kare elemanlar baglayicinin mekanik
baglantisin1 sagladigi malzemelerdir. Baglayici ve malzemeler arasinda baglantiy1 saglayan 4 kollu
beyaz elemanlar ise RBE3 elemanlaridir. Bu kuvvet, malzemeleri net kesit yoniinde zorlamaktadir.
Malzeme kesitine dik gelen kuvvetler tiim baglayici lokasyonlari igin hesaplanip net kesit gerilimi
emniyeti kontrol edilmistir, en kritik emniyet katsayist Cizelge 9’da verilmistir.
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Sekil 15. Net kesite dik kuvvetin sonlu elemanlar modelinde gosterimi.

Cizelge 9. Net kesit gerilimi emniyet katsayisi

Eleman Dayanma Gerilimi Baglayic1 miisaade edilebilir net kesit Emniyet Katsayisi
numarasi  (N/mm?) gerilimi degeri (N/mm?)
417811 302.11 500 1.66

Baglayicilar arasinda burkulma gerilimi: Hypermesh analizinde baglayicilar arasindaki
burkulma gerilim degerleri hesaplanmistir, Sekil 16’da gosterilmektedir. Bu gerilim degerlerinin
okunduklar1 bolgelerdeki kritik gerilim degerleri hesaplanarak emniyet katsayilar1 belirlenmistir
(Cizelge 10).

Contour Plot
Element Stresses (2D & 3D)(vonMises, Max)
Analysis system
— 4.600E+01
w 4127E+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
m NoResult

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

Sekil 16. Sonlu elemanlar modelinden okunan gerilim degeri gosterimi.

Cizelge 10. Baglayicilar arasinda burkulma emniyet katsayisi

Eleman Gerilim degeri Kiritik gerilim degeri Emniyet Katsayisi
numarasl (N/mm?) (N/mm?)
385034 46 56 1.21

3.2. Kompozit kanat analiz calismalari

Gerinim: Tasarimin Sonlu Elemanlar Yoéntemi modeli kurulup bir¢ok konfigiirasyonda analiz
¢Oziimi almmigtir. Yapimin hem emniyetli olmasi hem de hafif olmasi istenmektedir. Yapiya
uygulanan yiikler manevra ylikleri igermediginden gerinim agisindan emniyetlidir.

Baglayic1 kesme kuvveti: Baglayiciya gelen kesme kuvveti 6rnegi Sekil 17°de gdsterilmistir.

Yesil ve sar1 kare elemanlar baglayicinin baglandigi malzemelerdir. Kuvvetlerin gosterildigi eleman
baglayiciy1 temsil etmektedir, baglayict ve malzemeler arasindaki baglantiy1 saglayan 4 kollu beyaz
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elemanlar ise RBE3 elemanlaridir. Gosterilen iki yiik baglayiciyr kesme yoniinde zorlamaktadir,
kuvvetlerin bileskesi alinarak emniyet katsayisi hesaplanmistir (Cizelge 11).

Z= 1.560E+04

Sekil 17. Kesme kuvvetinin sonlu elemanlar modelinde gosterimi.

Cizelge 11. Kesme kuvveti emniyet katsayisi

Eleman Kesme Kuvveti Baglayiecr miisaade edilebilir Emniyet Katsayisi
numarasi (N) kesme kuvveti degeri (N)
407611 15667 16000 1.02

Baglayici eksenel kuvveti: baglayiciya gelen eksenel kuvvet 6rnegi Sekil 18’de gosterilmistir.
Mavi ve sar1 kare elemanlar baglayicinin baglandigi malzemelerdir, kuvvetin gosterildigi eleman
baglayiciy1 temsil etmektedir, baglayict ve malzemeler arasindaki baglantiy1 saglayan 4 kollu beyaz
elemanlar ise RBE3 elemanlaridir. Gosterilen yiik baglayiciy1 eksenel yonde zorlamaktadir ve bu
kuvvet ile emniyet katsayis1 hesaplanmaktadir. Tiim baglayicilar i¢in emniyet katsayist hesaplanmigtir
ve kritik emniyet katsayisi1 Cizelge 12 ’de verilmistir.

X=-3.429E+03

Sekil 18. Eksenel kuvvetin sonlu elemanlar modelinde gésterimi.

Cizelge 12. Eksenel kuvvet emniyet katsayisi

Eleman Eksenel Kuvvet (N) Baglayici miisaade edilebilir  Emniyet Katsayisi
numarasi eksenel kuvvet degeri (N)
417811 3429 14450 4.21

Dayanma ve baypas gerilimi: Sonlu Elemanlar Yontemi modeli ile baglayicilar i¢in kesme
kuvvetleri elde edilip dayanma gerilimi hesaplanmigtir. Tiim baglayicilar arasindaki gerilimler ¢ikti
olarak almmistir ve dayanma-baypas emniyet katsayilar1 Sekil 19’daki grafik kullanilarak
hesaplanmistir. Hesaplanan en kritik emniyet katsayisi 1.98’dir.
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Op Dayanma Gerilimi
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/
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475 Ogp Baypas Gerilimi 327
Sekil 19. Kompozit malzeme dayanma — baypas gerilimi.

Baglayicilar arasinda burkulma gerilimi: Hypermesh analiz sonucundan baglayicilar
arasindaki gerilim degerleri elde edilmistir. Kritik gerilim degerleri Denklem 12 kullanilarak
hesaplanmistir, programdan okunan gerilim degerleri ve kritik gerilim degerleri kiyaslanarak emniyet
katsayilar1 hesaplanmustir, kritik emniyet katsayisi 1.47 olarak elde edilmistir.

3.3. Aliiminyum ve kompozit kanat karsilastirilmasi

Ucak kanadi ilk tasarimi, aliiminyum 7050 ve HexplyAS4/8552 kompozit malzeme igin
yapilan tasarimlarin karsilagtirilmast Cizelge 13°de gosterilmistir. HexplyAS4/8552 kompozit
malzeme hafiflik agisindan 6n plana ¢ikmaktadir, ilk tasarimin %30.21°lik agirhigia sahiptir. Ancak
kompozit malzemelerin iiretilmesi sirasinda katman serimi uzun siire almaktadir, zaman ve maliyet
acisindan olumsuz etkiye sahiptir. Aliiminyum 7050 malzeme ilk tasarimm %81.9’luk kismim
karsilamaktadir, daha agir olmasina ragmen havacilik sektoriindeki agirlik standartlarini
karsilamaktadir, malzeme ulagilabilirligi ve maliyet agisindan degerlendirildiginde 6n plana
cikmaktadir.

Cizelge 13. ilk tasarim ve son tasarimlar arasindaki karsilastirma

Parametre Ik tasarim Aliiminyum 7050 Kompozit Malzeme
Son Tasarim Son Tasarim

Agirlik (kg) 96 78.67 29.01

(%) 81.9 30.21

Bu calisma kapsaminda elde edilen nihai geometri Sekil 20.a’da, nihai kanat geometrisi
kalinlik haritast Sekil 20.b’de gosterilmistir. Kompozit malzeme ile tasarimda ise gerekli mukavemet
saglandigindan lamina artisina gerek duyulmamustir.

a)

Sekil 20. a) Nihai tasarim geometrisi, b) Nihai aliiminyum kanat tasarimimin kalinlik haritasi
gdsterimi.
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4. Sonuc¢

Bu ¢alisma kapsaminda bir ucak kanadi tasarimi yapilmis, kanat profili se¢iminden nihai
tasarima kadar olan siirecteki adimlar incelenmistir. Yapisal performansi artirmak ve yapisal
biitiinligiin tasarim kriterlerini karsilamasi amaglamaktadir. Topoloji optimizasyonu ile yapilacak
geometrik degisimlerin parga agirligini azaltma yoniinde etkisi ortaya konulmustur. Sonlu Elemanlar
Yontemi ile ugak kanadinda baglayicilar iizerine gelen yiikler diiz ugus manevra hareketi olmama
durumu i¢in hesaplanarak emniyet durumlar1 belirlenmistir, fizibilitesi ortaya konulmustur. Sonuglar,
optimize edilmis aliiminyum 7050 ve HexplyAS4/8552 kompozit malzemelerin mukavemet
Ozelliklerini sagladiklarii gostermektedir. Ugak kanadinin ugus esnasinda maruz kalacagi yiikler
dikkate alindiginda uygulama agisindan aliiminyum 7050 malzeme kullanimi daha uygundur.
Aliiminyum 7050 malzemesinin hammadde ve imalat asamasinda maliyeti daha duisiiktir ve
ulasilabilir bir malzemedir. HexplyAS4/8552 kompozit malzemeler istenilen emniyet kosullarini
saglamasina ragmen, kompozit malzemelerin serimli iiretimi iscilik, zaman, maliyet agisindan
degerlendirildiginde tercih edilmemistir.

Tesekkiir

Yazarlar, ¢alismay1 destekleyen TUSAS firmasina tesekkiir eder.

Not: Bu calismada, yazar1 Hasan Korkut olan “Ugak Kanadi Tasarimi, Analizi ve Yapi
Elemanlarinin  Topoloji Optimizasyonu” baslikli yiliksek lisans tezinden elde edilen veriler
kullanilmustir.
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