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OZET

Ucak sistemlerinde kanat bolgesindeki ana Kkiris (main spar), cevresel
aerodinamik yiiklerin etkisiyle basma, ¢ekme, egilme ve kesme yiiklerine maruz
kalir. Bu kuvvetlerin sebep oldugu gerilmeler altinda kiris govde ve flanslan
kopma, akma gibi kararlh; biikiilme (crippling), burkulma (buckling) gibi
kararsiz kirllma modlari etkisi altina girer. Bu tez kapsaminda ucak kanadi ana
kiris govdesi, “normal gerilme” ve Kkararsiz kirilma modlarindan biri olan
“purkulma” agisindan analitik yontemler ve sonlu elemanlar yontemi

kullamilarak incelenmis, sonuclar karsilastirilarak degerlendirilmistir.

Detay model standartlara uygun olarak hazirlandig1 ve dogrulugundan emin
olunabildigi takdirde en iyi ve gercege en yakin sonucu veren analiz yontemidir.
Ancak tiim bir ucag detaylh modellemek zaman ve maliyet acisindan ¢ok fazla
yiik getirecek bir durum oldugundan her kosulda kullamilacak bir yontem

degildir.

ilk prototipi yapilan ucaklarda kaba model yaklasimlar1 kullamlarak daha
emniyetli tarafta kalmak tercih edilebilir. Hizh ve giivenilir boyutlandirma
yapmak i¢cin kaba model son derece kullamishdir. Ayrica detay model ve kaba

model ile gerilme degerleri acisindan Kkarsilastirma yapildiginda degerler



arasindaki oransal fark maksimum %38.68 olarak bulundugundan ve bu farkin
radyus gecisi gibi gerilme konsantrasyon yiiksek oldugu boélgede oldugu
diisiiniildiigiinde panel iizerindeki gerilme degerlerinin tahmini icin kaba model

oldukgea giivenilir sonu¢lar vermektedir.

Bu calisma sonunda kaba model kullanilarak analitik yontemlerle elde edilen
sonuclar belirli olciide detay model ile dogrulanms, hazirlanan analitik
metodoloji bu tip problemlerde kullamlabilecek genel bir makro haline

getirilmistir.
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ABSTRACT

Main spar of wing in aircraft systems is subjected to compression, tension,
bending and shear forces due to aerodynamic loads. Under stresses due to the
effect of these loads, stability (yield, ultimate) and instability (buckling,
crippling) failure modes occur in main spar web and flanges. Within the scope
of this thesis, aircraft wing main spar web is investigated for its normal stresses
and its buckling strength which is an instability failure mode by using analytical
methods and finite elements methods. These results are compared and

evaluated.

Fine FEM analysis method gives the best and most realistic results provided
that the model is prepared according to standards and is verified. However, fine
FEM of the entire aircraft takes so long time and requires too much effort. Thus
it is not preferred to use in every case.

For the first prototype of an aircraft, coarse FEM approaches can be preferred
to be more conservative. The coarse FEM is very useful to perform fast and
reliable sizing. Furthermore, estimating stress values on a panel by using coarse
FEM proves reliable results when considering the maximum difference ratio
between fine and coarse model is found as 8.68% due to a fillet which is a high

stress concentration region.



vii

At the end of this thesis, therefore, a macro is written and developed based on
analytical method and analytical results which are verified by finite element
method.

Science Code : 914.1.055

Key Words :Aircraft Wing, Coarse Model, Fine Model, Finite Element
Methods, Buckling, Structural Analysis
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SIMGELER VE KISALTMALAR

Bu calismada kullanilmis bazi simgeler ve kisaltmalar, aciklamalar ile birlikte

asagida sunulmustur.

Simgeler Aciklama

a Panel genisligi, mm

Panel yiiksekligi, mm

tw Panel kalinlig, mm

t Flang kalinlig1, mm

Iy Panelin x eksenindeki atalet momenti
M Moment

0 Sehim

C Sinir sabitleme katsayisi

£ Gerinim, MPa

E: Tanjant elastisite modiilii, MPa
E. Basma elastisite modiilii, MPa
G Sertlik modiilii

Al Alliminyum

Fiu (Cekme kopma dayanimi, MPa
Fiy Cekme akma dayanimi

Fey Basma akma dayanimi, MPa
Fsy Kesme akma dayanimi, MPa
Fsu Kesme kopma dayanimi, MPa
) Poisson orani

n Malzemenin sekil faktori

Fa Eksenel kuvvet

F Kesme kuvveti

c Gerilme, MPa

Ca Panel tizerindeki eksenel gerilme

o Panel tizerindeki kesme gerilmesi



XiX

ob Panel tizerindeki egilme gerilmesi

Giist Panel iist kenarindaki gerilme

Galt Panel alt kenarindaki gerilme

Gmin Panel tizerindeki minimum gerilme

Gmax Panel tizerindeki maksimum gerilmesi

Tx x yoniindeki gerilme

fy y yoniindeki gerilme

Ex x yoniindeki gerinme

ey y yoniindeki gerinme

K Burkulma katsayisi

K Normal burkulma katsayisi

Kb Kesme burkulma katsayisi

Fer Kritik euler burkulma gerilmesi

Gccr Normal kritik burkulma gerilmesi

Os.cr Kesme kritik burkulma gerilmesi

Ns Kesme burkulma gerilmesi plastik azaltma katsayisi

N Normal burkulma gerilmesi plastik azaltma katsayisi

Gc.crp Nihai normal kritik burkulma gerilmesi

Gscrp Nihai kesme kritik burkulma gerilmesi

A Kolon kesit alani, mm?

P Kolon {izerine uygulanan basma kuvveti

p Egrilik yaricapi, mm

Pcrit (Pe) Kolonun burkulmadan ulasabilecegi maksimum ya da
kritik yiik

E Elastik Modiil

| Kolonun en kii¢iik olan alana sahip olan yerindeki

atalet momenti

L Kolon uzunlugu

L' Efektif kolon uzunlugu, mm

Rp Normal giivenilirlik faktoriiniin carpmaya gore tersi
R Kesme giivenilirlik faktoriiniin ¢arpmaya gore tersi

GF¢ Toplam gilivenilirlik faktorii



Kisaltmalar

CAD
CG
CS23
CS25
EASA
GF
MS
RBE
RF

XX

Aciklama

Computer Aided Design

Center of Gravity

Certification Specification 23
Certification Specification 25
European Aviation Safety Agency
Giivenlik Faktort

Margin of Safety

Rigid Body Element

Reserve Factor



1. GIRIS

Ucak yapilarinda, destek cubuklar1 gibi bilgisayar analizi gerektiren ve islem sayisini
artiran yapilar cogunluktadir. Ornegin, 3 destek ¢ubuguna sahip bir kanat kutusunda
her destek cubugu o kesit i¢in daha fazla islem demektir. Ugak yapilari bunun gibi
binlerce par¢adan olugmaktadir. Bu nedenle bu iist ve orta seviye yapilar1 analitik
metotlarla ¢cozmek sikici ve mantikli degildir. Bu tip yapilar i¢cin dogru bir yaklagim

kullanilarak, bilgisayar destegiyle sonlu elemanlar yontemi kullanilir.

Eger yap1 esit boyut ve mesafedeki destek cubuklarindan olusan basit bir yapiysa, 6n
tasarim boyutlandirmasi i¢in yapr analitik yontemlerin kullanilabilecegi sekilde
basitlestirilebilir. Eger 6n tasarim boyutlandirmasi i¢in yap1 yapisal analiz agisindan

basitlestirilebilirse, fiyat-verim orani artar. Yapi su sekillerde sadelestirilebilir:

e Yap1 tipi: Kanat yapist dikey diizlemde simetrik olacak sekilde basit
dikdortgen kesit haline getirilebilir.

e Destek cubuklarini birlestirmek: Yapimin kompleksligini azaltmak i¢in ¢ok
sayida olan destek ¢ubuklari kombine edilerek tekmis gibi diisiiniilebilir.

e Yiikleme sekli: Boyutlandirma yapmak i¢in, eksenel kuvvet (egilme momenti
kaynakli), kesme kuvveti ya da harici yiiklerden (aerodinamik kaynakli)
kritik olan bir tanesi alinabilir.

e QGerilme degeri dagilimi: Detayli gerilme degeri olmadan, sistemi

basitlestirmek i¢in ana yiik/gerilme yolu elde edilebilir.

Detayli boyutlandirma yapmadan 6nce, 6n tasarim boyutlandirmasi i¢in hizli ve

mantikli olacak hassaslikta yap1 dlgtileri gereklidir.

Havacilik endiistrisindeki her miihendisin aklindaki diger 6nemli bir konu bilgisayar
analizlerinin tiim el hesaplamalar1 olmasa da cogu hesabin yerini alacagidir.
Bilgisayar analizi, mithendisin ger¢ek diinyay1 fark etmesini saglayan on tasarim
analizinin aksine kara kutu operasyonudur. Bu kara kutu operasyonundan ¢ikan

sonuclart miihendisin kanitlamasinin yolu yoktur. Miihendis tarafindan girilen



bilgilerin sayisal degerlerinde ve ondalik degerlerinde hata yapilmadigi ispatlanamaz.
Bu nedenle tiim sonuglar tecriibeli miihendisler tarafindan gdzden gegirilmelidir. On
tasarim boyutlandirmasi, bilgisayar analizi sonuglariyla kontrol edilerek ¢ift kontrol
yapilabilir. Tim havacilik miihendisleri, kara kutu problemlerini 6nlemek i¢in 6n
tasarim boyutlandirmasi tekniklerini dgrenmelidir. On tasarim boyutlandirmasi ve

detay boyutlandirma arasindaki farklar asagidaki gibi 6zetlenebilir [1].

On Tasarim Bovutlandirmasi

e Zorlu bir teshis isidir.

e Bircok ucak yapisinda analizi zorlastiracak ve yiik akisini degistirecek yapilar
bulunur. Orn. Kabuk-destek cubugu panelleri, delikler, konik kanat yapisi,
konik govde yapisi gibi...

e Ucak yapisini, yapisal acidan esdegeri olacak sekilde daha basit bir yapiya
doniistiirmek gerekir.

e Basit yapilar (Cogu ucak yapist basit degildir) icin On tasarim
boyutlandirmasi ve detay boyutlandirma arasinda fark yoktur.

e Miihendisin Onceki tecriibelerine gore bazi durumlarda belli kabuller ve
kararlar almasi1 gereklidir.

e Temel olarak el hesaplaridir ve basit bir hesap makinesi yeterlidir.

e Detay analiz yaklagimlarina gore daha basit yaklagimlar kullanilir.

e ilk sonlu elemanlar modeli yapilmasi i¢in gereken 6lgiilerin bulunmasi igin

yapilmasi gerekir.

Detay Boyutlandirma

e Zaman gerektiren ve pahali bir iglemdir.
e Daha hassas sonuglar verir fakat bilgisayar gereklidir.
e Cok fazla denklem igerdiginden detay boyutlandirmay1 analitik yontemlerle

yapmak imkansizdir [1].



e Delik etrafi analizleri, hasar tolerans ve yorulma analizleri, iizerindeki ytik
akisinin analitik yontemlerle tam olarak hesaplanmadigr yapilar ig¢in

kullanilabilir.

Ucak tasarimi yapilirken oncelikle asagidaki maddelerin uygulanmasi gereklidir [1].

e Ik 6nce yapinin genel hatlar1 ¢ikartilmali ve iskelet formu yaratilmalidar.

e Sonra, yaptya uygulanan maksimum yiikleme kosulu belirlenmeli ve 6n
tasarim boyutlandirmasi ya da bu kuvvetlerin etkisinin analizi yapilmalidir.
On tasarim boyutlandirmasi yapinin yaklasik 6lgiilerinin belirlenmesi icin
gereklidir.

e Motor, elektrik sistemi, kontrol sistemleri gibi tiim tasarim 6zelliklerine karar

verildikten sonra, tiim yapinin agirligi ve dagilimi yapiya uygulanmalidir.

Miihendis sadece yapisal analiz kontrolii yapmamali aym1 zamanda asagidaki

konulara hakkinda bilgi sahibi olmalidir.

e Yorulma Analizi
e Tiim yapilar doluya ve yildirima karst dayanikli olmalidir.
e Tim iklim kosullarinda korozyona ve g¢evresel sartlara karsi dayanikli

olmalidir.

Yapilan tasarimin minimum bakimla birlikte 20 y1l ya da daha fazla servis 6dmri
olmalidir ve bugiline kadar ayni sinifta yapilmis hava araglarindan hafif olmalidir.

Yapinin performansinin artirilmasi i¢in yeni malzemeler kullanilabilir.



2. AMAC

Ucak kanatlarinda yiikleme durumu genel olarak benzerlik gdstermekle beraber,
farkli ucgaklarda manevra kabiliyetleri dogrultusunda yiik kosulu sinirlart
degismektedir. Yiikleme kosullar1 akigkanlar mekanigi programlart (CFD)
yardimiyla, ucagin sahip oldugu manevra sinirlar1 dahilinde olusturulur. CFD
programlar1 yardimiyla ¢ikarilan aerodinamik yiikler u¢agin ana kaba modeline
(JMFEM) PATRAN™ ve NASTRAN™ programlar1 yardimiyla uygulanarak ugagin
her bir yapisal eleman tizerindeki yiikler elde edilir. Bu ¢alismada orta siklet bir
egitim ucaginin ugus, acil inis ve yerdeki hareketleri sirasinda maruz kalacagi
tahmini aerodinamik yiikler kullanilacak ve yaklasik olciilendirme degerlerine gore

hesaplamalar yapilacaktir.

Ugagin kritik yiik kosulluna gore kiris elemanlarinin gévdesinde meydana gelen
kuvvetler bu bolgeyi kararsiz duruma sokarak burkulmasina (buckling) sebep olacak
kesme ve basma yiikleridir. Bu yiikleme altinda kiris gévdesinin kesme burkulmasi
(shear buckling) ve normal burkulma (compression-bending buckling) kontrolleri
yapilacaktir. Bu kontrolleri yaparken kullanilacak olan yiikler ucagin ana kaba
modelinden okunacak ve bu degerlere gore analiz yapilacaktir. Daha sonra
ilgilendigimiz bolgenin belirli bir boliimii PATRAN™ programinda sonlu elemanlar
model dogruluk standartlarina uygun olarak daha detayli (fine) modellenecek ve
detay modelde elde edilen sonuglar kaba model ile karsilastirilacaktir. Karsilastirilan
bu degerlere gére mantikli yaklasimlar kullanilarak, kullanilan analitik metotlarin

genel bir makro haline getirilmesine ¢alisilacaktir.



3. LITERATUR TARAMASI

Diizlemsel yiik altindaki plakanin lineer burkulmasinin sonlu elemanlar analizi
konusu iizerine ¢alismis olan, Ghania Ikhenazen ve arkadaslar1 ¢alismalarinda sabit
mesnetli ve diizlemsel yiik altindaki ince plakanin lineer burkulma problemini
incelenmistir [2]. Sinir kosullarinin kesin yontemlerle kanitlanmasi amaglanmistir.
Plaka tizerindeki gerilme dagilimmin kesin olarak goriilmesi i¢in sonlu elemanlar

yontemi se¢ilmistir.

Yapilan ¢alisma kapsaminda kararlilik problemi toplam enerji teorisi kullanilarak
kisaca agiklanmigtir. Plaka 8 diigiim noktasindan olusacak sekilde dikdortgen olarak

modellenmistir [2].

Cesitli ylik kosullar1 uygulanarak ve kenar oranlari degistirilerek burkulma
katsayilar1 hesaplanmigtir. Farkli kenar oranlarina ve yiiklemeye gore elde edilen
burkulma katsayist degerleri grafiklerle Ozetlenmistir. Sonug¢ olarak plakanin
burkulma probleminin ¢oziimiinde kullanilan sonlu elemanlar modelindeki kesin
gerilme dagilimiyla bulduklar1 burkulma katsayilari, daha sonraki analitik
caligmalarda elde ettikleri gerilme dagilimiyla bulunan burkulma katsayilarinin
kullanimi biiylik bir zaman tasarrufu saglamistir. Yaptiklar1 ¢alismanin sonucu olarak

deneysel ¢alismayla birlikte bunun gegerliliginin saglanacagini vurgulamislardir [2].

Girgin ve Ozmen beraber yaptiklar1 ¢alismada, cergeve yapilarinda 3 boyutlu
burkulma kuvvetlerinin yaklasik olarak bulunmasi i¢in basitlestirilmis yontem
gelistirilmislerdir [3]. Gelistirilen bu yontemde yanal yiik analizi ve akma hata orani
%10'dan az olacak sekilde kullanilmistir. Burkulma kuvvetleri diizenli ve diizensiz
yapilar i¢in elde edilmistir. Gelistirilmesi amaglanmis olan yontem belirli sayida
numuneye, hata oranin kabul edilebilir diizeyde oldugunu ve genellikle giivenilir

tarafta kalacak sekilde uygulanmistir.

Eigen degeri bilgisayar algoritmalar kullanilsa bile, 3 boyutlu yapilarda kullanilmasi
pratik degildir ve ¢ok giliclii bilgisayarlar gerektirir. Bu nedenle 2 boyutlu



modellenebilecek sekilde basitlestirilmeleri gereklidir. 3 boyutlu ¢erceve yapilari i¢in
burkulma yiiklerinin bulunmasi i¢in basitlestilmis yontem, burkulma yiiki
parametresi Betti's Reciprocal Teoremine dayanarak hesaplamislardir. Burkulma
yiikiiniin uygulanan yanal yiike ¢ok bagimli olmadig1 ortaya konmustur. Burkulma
yiikleri ayn1t zamanda SAP2000 programi ile hesaplanmis sonuglar
karsilastirilmistir. Calismanin sonucunda diizenli ve diizensiz yapilar i¢in gecerli

olan basitlestirilmis yontem gelistirilmistir [3].

Sandor Adany, sabit mesnetli ince plaka yapilarinda global burkulmanin kabuk
modeline gore analitik ¢Oziimlemesi baglikli ¢alismasinda ince plakali kolonlarin
global burkulmasi (esnek, saf burulma ve esnek burulma burkulmasi) incelenmistir
[4]. Diisiiniilmiis olan problem en temel olan; yapinin sabit mesnetli ve diizenli
eksenel basma yiikiine maruz kaldig1 halidir. Problemin ¢éziimiinde kritik kuvvetler
i¢in bilinen klasik analitik ¢6ziimler vardir. Bu arastirmada diiz ince plaka modeli

temel alinarak alternatif formiil tiiretilmistir.

Miquel Casafont ve arkadaslari genel kiris teorisi ile ince plakalardaki lineer
burkulma analizi baslikli ¢alismalarinda, ince plakalarda lineer burkulma analizi i¢gin
genel kiris teorisi ve sonlu ¢ubuk metodu esas alinarak sonlu eleman metodu
gelistirmislerdir [5]. Bu sekilde gelistirilen model sayesinde burkulmanin farkli
modlar1 ve elastik burkulma yiikleri hesaplanmistir. Gelistirilen yontem basma ve
egilme yiikii altindaki tiim elemanlar i¢in uygulanabilir. Elde edilen sonuglar sonlu

cubuk modeli ve genel kiris teorisine gore daha hassastir.

Yapr yiikk tasiyamaz hale geldiginde (kopma gerilme degerinin altinda) statik
denklemler saglanamaz ve kararsizlik durumu baglar. Bu durum i¢in gelistirilmis

teorilerden biri olan genel kiris teorisi 2 yaklasima dayanir [5].

&xx = 0 — eksenel gerinmesi

&y = 0 > kesme gerinmesi



Sinir kosullar1 buna gore alinarak genel kiris teorisi denklemleri ¢ikartilmistir. Genel
kirig teorisiyle saf elastik burkulma yiikleri ve burkulma modlar1 bulunabilir.
Caligmalar1 kapsaminda bu yontemi sonlu elamanlar yontemiyle desteklemeyi
amaclamiglardir. Sonlu ¢ubuk metodunu formiilasyonlar1 degistirilerek, ANSYS gibi
sonlu elemanlar programlarinda kullanilabilir sekilde adapte edilmistir. Sonlu
elemanlar yonteminin avantaji karmasik smir sartlarina sahip yapilar igin saf

burkulma yiikleri bulunabilmesi olmustur [5].

Siiper elemanlar kullanilarak ucak kanadinin statik analizi baslikli makalede, W.
Kuntjoro ve arkadaslari tarafindan tipik bir savas ug¢agi kanadinin siiper elemanlar
kullanarak, gerilme ve deformasyon analizinin nasil yapilabilecegi gosterilmistir [6].
3 farkli metot kullanilmis ve karsilastirilmasi yapilmistir. Bu metotlar1 siralarsak;
teorik ve pratik analiz, konvansiyonel modelleme yontemleriyle sonlu elemanlar
analizi ve siiper eleman modellemesiyle sonlu elemanlar analizidir. NASTRAN™
programi kullanilarak kanadin sonlu elemanlar modeli gelistirilmistir. CQUAD4 VE
BAR2 eclemanlari, kanadin kabuk ve destek c¢ubuklarini olusturmak i¢in
kullanilmigtir. Siiper eleman yaklagiminda kanat, siiper eleman olarak bilinen 4 alt
yapiya boliinmistiir. Kanat ytikleri ugagin 1g kosuluna gore alinmistir. Tiim metotlar

i¢in sonuglar verilmis ve karsilastirmalari yapilmistir.
Kanat elemaninin sonlu elemanlar modelinde;

e Ust kabuk, alt kabuk, omurga yiikleri, hiicum kenar1, firar kenar1 ve kanat ucu
CQUAD4 elemanlari,

e Arka, 6n ve ana kiris icin CSHEAR (dort diigiim noktali kesme ve eksenel
kuvvetler tagiyan) elemanlari,

e Omurga flanslar1 igcin BAR2 elemanlari,

e Omurga yiizeyleri i¢in egilme ve kesme yiklerini tasiyan PSHELL

elemanlar kullanilmigtir.

Calismada kullandiklar1 malzeme altiminyum alasim 7000 serisidir. Elastik modiilii

72GN/m? ve poisson orani 0.33 olarak almmustir [6].



Sekil 3.1. Tipik bir savas u¢agi kanadinin sonlu elemanlar modeli [6]

Stiper elemanlarin  uygulanmasindaki yaklasimlari, yapinin mukavemetinin
degistirmeyecek sekilde kullanilan elemanlarin sayisinin azaltilmasi ve matris

boyutunun kiigiiltiillmesidir [6].

l P Superelement 1 - P Superelement 2 = ‘
pd ‘ Conv-Element 1 ‘ ‘ Conv-Element 2 ‘ Conv-Element 3 ‘ ‘ Conv-Element 4 ‘ S
; — = — ~

) ™~

) 1000 N Node 2 2000 N Node 3 3000 N Node 4

lode 1 Node 5
Sekil 3.2. Genel siiper eleman yaklasiminin gosterilisi [6]

Sonug olarak gelistirdikleri farkli modellerle ayni kesitlerde gerilme ve deformasyon

degerlerini karsilastirmiglardir [6].

Kesit A Kesit B Kesit C Kanat Ucu
i el n o a

Sekil 3.3. Kanat analiz kesitleri



Cizelge 3.1. 3 farkli yontem kullanilarak bulunmus kanat farkl kesitlerindeki
gerilme degerleri [6]
Kesit A | KesitB Kesit C Kanat Ucu
(mm) (mm) (mm) (mm)
FEM (konvansiyonel) 7.8 18.7 32.8 45.3
FEM (super eleman) 7.8 18.7 32.8 45.3

Cizelge 3.2. Alisilmis ve siiper eleman modelleme teknikleriyle bulunmus kanat
farkl1 kesitlerindeki gerilme degerleri [6]
Kesit A | Kesit B Kesit C Kanat Ucu
(N/mm?) | (N'/mm?) | (N/mm?) (N/mm?)
Teorik 21.17 12.14 4.3 0
FEM (konvansiyonel) 21.12 12.04 4.13 0.2
FEM (siiper eleman) 21.12 12.04 4.13 0.2

Sonuclarinda geleneksel modelleme ve siiper eleman modellemenin ¢ok yakin

sonuglar verdigini grafiklerle ifade etmislerdir [6].

V. Dattoma ve arkadaslari, yapisal optimizasyon i¢in hava aracinin parametrik
konsept olarak modellenmesi iizerine c¢alismuslardir. Hava aracinin parametrik
geometrik modeline, hava aracinin konsept tasarim semasina uygun olacak sekilde
dortgen ag oOrglisii kullanilmasi amacglanmigtir. Ag modifikasyonu igin C++,

MATLAB™ ve VTK kiitiiphanesinden yararlanilmistir [7].

Sonlu elemanlar yontemiyle ucak kanadinin parametrik modellenmesi teknigi ile
ilgili Tang Jiapeng ve arkadaslan tarafindan yapilmis olan ¢alismada, sonlu
elemanlar modelleme yontemlerinin yapilmasi i¢in gereken zamanin azaltilmasi
amaclanmistir. Bu konudaki ana yaklasimlart ugak kanadinin ilk tasarim
asamasindayken hizli modelleme teknigi olusturmalaridir. Bu teknik ile yapinin
iskelet modeli, geometrik ag orgiisii modeli ve sonlu elemanlar modeli parametrik

olarak olusturulmustur[8].

Calismalarinda kullandiklar1 ucak kanadi sonlu elemanlar modelleme teknigi

asamalar1 Sekil 3.4°de verildigi gibidir.
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Sekil 3.4. Sonlu elemanlar modelleme teknigi is akis1

Geometrik model i¢in CATIA™ programi kullamilmis daha sonra PATRAN™
programina yiiklenmistir. Sonlu elemanlar modellemesi yapinin tasarimi, yiikleri ile
iliskili dongiisel bir siirectir. Ayn1 zamanda kanat yapisinin kompleks olmasindan
dolayr bu dongiisel siire¢ yapinin tasarimi sirasinda hizli modelleme yapilmasi
yaklagimini zorlagtirmaktadir. Bu nedenlerden dolay1 ¢aligsmalarinda ilk tasarim igin

CATIA™ programinda iskelet modeli olusturmuslardir (Sekil 3.5).
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Sekil 3.5. Ucak kanad1 iskelet modeli

Microsoft Visual Basic dili kullanilarak CATIA™ ortaminda olusturulmus bu iskelet
modeli, PATRAN™ programina yiiklenerek ¢ozdiiriilmiistiir[8].

Bu calisma sonucunda Tang Jiapeng ve arkadaslari tarafindan gelistirilmis olan

metotlar: siralarsak [8];

e Tasarim gereklilikleri ve gelistirilmesi i¢in gereken hizli iskelet modelinin
olusturulmasi. Bu sayede tasarim parametreleri hizli  bir sekilde
giincellenebilir ve hizli modifikasyon yapilabilir.

e Operasyon karakteristikleri, geometrik ag orgiisii kullanilarak diistintilebilir.

e CATIA™ programinda yazilmis olan visual basic koduyla parametrelerin

degistirilmesiyle hizl1 bir sekilde iskelet modelin glincellenmesi yapilabilir.

Brown ve Seugling, plaka sonlu elemanlar radyus modellemesinin global tepki
analizinde kullanilmas1 baglikli ¢aligmalarinda, sonlu elemanlar yonteminde radyus
modelleme problemi iizerine ¢alismiglardir [9]. Sonlu elemanlar yonteminde radyus
modellemek i¢in ¢ok sayida kat1 (solid) eleman gerekmektedir. Bu sorun bu
caligmada radyusun teget noktalarindan bagli, radyusun mukavemetini ve agirligini

hassas sekilde veren “koprii” (bridge) elemanlarinin gelistirilmesini saglamistir. Bu
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metot tipik radyuslu yapilarda test edilmis ve kati model kadar hassas sonuglar

verdigi gorilmiistiir.

Bu arastirmanin amaci igin ¢esitli farkli metotlarda gelistirilmistir. Bunlardan ilki
radyuslu bolgede ag orgiisiinde kalinlik asama asama artirilarak radyusun temel

seklini yaratmaktir [9].

Sekil 3.6. Radyus etkisini yaratmak i¢in kalinlik artirma yoluyla radyus
modellemesi

Fakat bu yontemin zayifligi panelin boyunun degismesi nedeniyle eleman
derinliklerini azaltacak bu da ag orgiisiiniin yogunlugu artirdigindan tiim modelin
karmagiklig1 artacaktir. Ayni zamanda plakanin artan yogunlugu ve kalinlig:
nedeniyle diizlemsel yiiklerin panel iizerindeki dagilimini etkileyecektir. Bu nedenle

bu yontemle devam etmenin uygun olmadigini vurgulamislardir [9].

Sonug olarak, radyusun iki ya da {i¢ plaka eleman grubuyla temsil edildigi koprii
metodu tizerine calismislardir. Kalinlik ve elastik modiilii  Ozellikleri tiirev
denklemleri ile hesaplamislardir. Bu degerler cizelgeler ve sonu¢ denklemi halinde
verilmistir. Kullandiklar1 yontemde radyusun 90° olacag kabul edilmistir ve tiim
sonuglar buna gore verilmistir. Sonug¢ olarak ¢ikardiklar1 denklem 2 parametreye:
radyusun yarigapinin, plaka kalinligina oranina ve duvar kalinliginin plaka

kalinligina oranina baghdir [9].
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Dagam

Noktasi 1

< Eleman 1 (Kopra):
Kalinlik t,, UzunlukL,

Flans
elemani, t

Eleman 2 (Plaka):

Kalinlik t,, Uzunluk L Panel Elemani, t,,

Dagam
Noktasi 2

Dugum
Noktas| 4

Flansg
elemani, t

Eleman 3 (Kopri):
¢ Kalinlikt,, UzunlukL,

Dagum
Noktasi 3

Sekil 3.7. Radyusun koprii yontemiyle modellenmesi

Kabul ettikleri radyus geometrisi ve yiikleme sekli asagidaki sekilde verilmistir.

Sekil 3.8. Andrew M. Brown, Richard M. Seugling kabul ettikleri radyus
geometrisi ve yiikleme tipi[9]

Brown ve Seugling ¢ikardiklart iki non-linear denklemi Mathematica™4.1
programiyla ¢ozdiirmiislerdir. Cikan sonuglar1 en yaygin olan radyus yarigaplari ve

panel kalinliklart i¢in Ey, ve t, degerlerini tablo halinde vermislerdir [9].



Cizelge 3.3.

Ev/E

14

Yaygin olan radyus yarigaplar1 ve panel kalinliklar i¢in Ey/E oranlar1

(7O tyan/t 1.000 1333

1.667

2.000

2.333

2.667

3.000

3.333

3.667

4.000

4333

4.667

5.000

0.6952 0.6092
0.2645 0.2446
0.1368 0.1294
0.0830 0.0795
0.0555 0.0536
0.0397 0.0385
0.0297 0.0290
0.0231 0.0226
0.0185 0.0181

th e L oba

[==TN=N - ICN B = )

—_

0.5439
0.2276
0.1228
0.0763
0.0519
0.0375
0.0283
0.0221
0.0178

0.4922
02130
0.1169
0.0734
0.0502
0.0365
0.0276
0.0217
0.0174

0.4501
0.2002
0.1116
0.0707
0.0487
0.0355
0.0270
0.0212
0.0171

04150
0.1889
0.1067
0.0682
0.0472
0.0346
0.0264
0.0208
0.0168

0.3854
0.1789
0.1023
0.0659
0.0459
0.0337
0.0258
0.0204
0.0165

0.3599
0.1699
0.0982
0.0637
0.0446
0.0329
0.0253
0.0200
0.0162

0.3377
0.1619
0.0945
0.0617
0.0434
0.0322
0.0248
0.0197
0.0160

0.3183
0.1546
0.0910
0.0598
0.0423
0.0314
0.0243
0.0193
0.0157

0.3012
0.1480
0.0878
0.0581
0.0412
0.0307
0.0238
0.0190
0.0155

0.2859
0.1419
0.0849
0.0564
0.0402
0.0301
0.0233
0.0186
0.0152

0.2721
0.1364
0.0821
0.0549
0.0392
0.0294
0.0229
0.0183
0.0150

Cizelge 3.4.

/ft

Yaygin olan radyus yarigaplar1 ve panel kalinliklart i¢in ty/t oranlar

(/O \ fyan/t 1.000 1333

1.667

2.000

2.333

2.667

3.000

3.333

3.667

4.000

4.333

4.667

5.000

0.5084 0.5795
0.8216 0.8858
1.1357 1.1958
1.4474 1.5048
1.7561 1.8112
2.0613 2.1147
23631 2.4149
2.6616 2.7121
2.9568 3.0061

s b

[==RRN=R - <R W

—_

0.6469
0.9481
1.2548
1.5612
1.8656
2.1674
2.4662
2.7621
3.0550

0.7112
1.0087
1.3125
1.6167
1.9193
2.2195
2.5170
2.8116
3.1035

0.7730
1.0677
1.3692
1.6714
1.9723
2.2711
2.5672
2.8607
3.1516

0.8325
1.1253
1.4248
1.7253
2.0246
2.3220
2.6170
2.9094
3.1993

0.8900
1.1815
1.4794
1.7783
2.0763
2.3725
2.6663
2.9577
3.2466

0.9458
1.2365
1.5331
1.8307
2.1274
24223
2.7151
3.0056
3.2935

1.0000
1.2904
1.5859
1.8823
2.1778
24717
2.7635
3.0530
3.3401

1.0528
1.3432
1.6378
1.9332
2.2277
2.5206
2.8114
3.1001
3.3864

1.1043
1.3950
1.6890
1.9834
2.2770
2.5690
2.8590
3.1468
3.4323

1.1545
1.4458
1.7393
2.0330
2.3258
2.6169
2.9060
3.1931
3.4779

1.2036
1.4958
1.7890
2.0820
2.3740
2.6643
2.9527
3.2390
3.5231

Calismalar1 kapsaminda sunduklari bu tablolar Matlab™ programina yiiklenerek

kolay kullanilabilmesi icin sayisal denklem haline getirilmistir. Bu denklem detay

modelleme boliimiinde verilmis olup, Ep ve t, degerleri bu denkleme gore

hesaplanmustir [9].
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4. UCAK YAPILARI VE GENEL TASARIM KRITERLERI
4.1. Ucak Ana Parc¢alar:

Ugaklar farkli amaglar igin tasarlansa da ¢ogu ayni ana pargalara sahiptir(Sekil

4.1).Bunlar,

1.Govde
2.Kanatlar
3.Kuyruk takimi1
4. Inis takimlar

5.Motor

Kanatgik

Yatay
Sabitleyici

irtifa
Dumeni

< ( 58 = Dengeleyici

Dikey
Sabitleyici

Kabin j&ﬁ/ Diimen
(Kokpit) o

Ana inis
Takimi

On inis
Takimi

Sekil 4.1. Ugak yapilari



16

4.11. Govde

Ucgaklarin ana govdesini ya da genel yapisimi tegkil eden {i¢ yap1 yontemi vardir.
Bunlar;  kafes  (truss), kabuk-monokok (monocoque), yar1  monokok

(semimonocoque) tip yap1 yontemleridir.

Ayrica govde yapisinda kullanilan elemanlarin gévde yiikiinli tasiyan esas yapi
elemanlarindan olanlara birincil yapt (primary structure), ana govde yapi
elemanlarinin disindaki ve yardimci olan yapilara ise ikincil yap1 (secondary

structure) denir[10].

Ucak govdesi yapisi ahsap kafes yapilardan baglayarak monokok kabuk yapilar ve su
an giincel olarak yart monokok kabuk yapilara dogru geligmistir.

Semimonocoque

Destek
Cubuklari Bolme Duvar
)

Kabuk

Cergeve

Monocoque

r Bolme Duvari
)

Gerilmig Kabuk

Cerceve

Sekil 4.2. Monokok ve yar1t monokok gdvde tasarimi
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4.1.2. Kanatlar

Kanatlar govdeye iki tarafindan bagli ve ucagin ucus sirasindaki ana kaldirma
kuvvetini yaratan aerodinamik yiizeylerdir. Cesitli treticiler tarafindan kullanilan
boyut ve sekillerine gore cok farkli ucak tasarimlari vardir. Her ugagin yerine
getirmesi gereken belli gereksinimler vardir ve bu gereksinimlere gore tasarimlar

farklilik gosterir.

Kanatlar govdeye iistten, ortadan ya da alt kisimdan birlestirilebilir. Bu tasarimlar
sirastyla tist-kanat (high-wing), orta-kanat (mid-wing), alt-kanat (low-wing) olarak

adlandirilir. Ayn1 zamanda kanat sayilart da degiskendir.

Cogu iist kanatli ugaklar, kanattan govdeye dogru disaridan uzanan destek
cubuklarina sahiptir. Bunlar ugusta ve inis sirasinda kanat {izerine gelen yiikleri ana
govde yapisina iletir. Kanat destek cubuklari (wing-struts) genellikle kanadin
ortasindan baglanir ve yar1 ankastre (semi-cantilever) olarak adlandirilir. Ust kanath
ugaklarin ¢ok azi, alt kanatli ucaklarin ise ¢ogu tam ankastredir (full cantilever). Bu
ucaklarda kanatlar destek g¢ubuklari olmadan yiikiin tamamini tasiyacak sekilde

tasarlanir.

Ucak kanatlarinin ana pargalar1 kirisler (spars), omurgalar (ribs) ve destek citalaridir
(Sekil 4.3). Bu yapilar baglanti elemanlari, kafesler, I profiller, sistem elemanlar1 ve
kabuk tarafindan desteklenir. Kanat omurgasi kanadin bigimini ve kalinligin1 belirler.
Cogu modern ugakta yakit tanki da kanat yapisindadir ya da kanat igindeki esnek
tanklardadir.

Kanatcik (aileron) ve flap, kanadin arkasina ya da firar kenarina (trailing edges)
baglanan kontrol ylizeyleridir. Kanatg¢iklar kanadin orta bolgesinden baslayarak
ucuna dogru yer alir ve farkli yonlerde hareket ederek ugagin yuvarlanmasini (rolling)

saglar.
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Flaplar ise govdeden baslayarak kanadin ortasina dogru uzanir. Diiz ugus sirasinda
(cruise) kanatla ayni hizadadir. Agildiginda, asagi dogru birlikte hareket ederler ve

kalkis ve inis i¢in ugak tlizerindeki kaldirma kuvvetini artirirlar[11].

Kabuk (Skin)

Destek Cubuklar:
(Stringers)

KanatUcu
(WingTip)

Sekil 4.3. Kanat ana pargalari
4.1.3. Kuyruk takim

Ucagin kuyruk takimi, hareketli yiizeyler olan irtifa diimenini, istikamet diimenini ve
fletnerlerini; sabit yiizeyler olan dikey dengeleyici ve yatay dengeleyici igerir(Sekil
4.4).

Istikamet diimeni (Rudder), dikey dengeleyicinin arkasma baglidir. Ugus sirasinda,
ucaginin burnunu saga ve sola dondiirmeye yarar. Sapma hareketinin (Yawing)

gerceklesmesini saglar.

[rtifa diimeni (Elevator) , yatay dengeleyicinin arkasma baghdir. Ugus sirasinda,
ucagim burnunu asagt ve yukart dondiirmeye yarar. Yunuslama (Pitching)

hareketinin ger¢eklesmesini saglar.
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Fletnerler (Trimtabs), ¢ok kiiciik yiizeylerdir ve diimenlerin arka kisimlarinda
bulunur. Bu fletnerler, kokpitten kontrol edilir ve pilotun ugus kontrol sistemine
uygulamas1 gereken kontrol kuvvetlerini azaltmak igin kullanilir.Fletnerler,

kanatgiklarda (aileron), istikamet diimeninde ve irtifa dimeninde kullanilabilir[11].

Dikey Dengeleyici

Yatay Dengeleyici V- =

Kuyruk
Diimeni

Fletner

irtifa Diimeni

Sekil 4.4. Kuyruk parcalari

4.1.4. inis takim

Inis takimi, ucak park ederken, taksi yaparken, kalkarken ve inerken ugagmn
kullandig1 ana destek noktalaridir. Cogu inis takiminda tekerler kullanilir fakat bazi
ucaklarda suya inmek i¢in tombaz (floats) tipi, kara inmek i¢in de kayak tipi inis

takimlar kullanilir.

Inis takimlar1 ii¢ dikme igerir. Bunlarin ikisi ana dikmelerdir digeri ise ugagin &n
tarafina ya da arka tarafina yerlestirilir. Ugiincii dikmenin ugagin arka tarafinda

bulundugu sistem, konvansiyonel inis takimi diye adlandirilir.

Onde bulunan teker ve dikmesi, 6n inis takimi olarak adlandirilir. Baz1 ucaklarda 6n
inis takim1 ayn1 zamanda istikamet verici (steering) olarak kullamlir. On inis
takiminin bu 6zelligi yoksa ugaklar istikamet diimeni ya da diferansiyel frenleme ile

kontrol edilir[11].
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4.1.5. Motor

Motor boliimii, motordan ve pervaneden olusur. Motorun esas fonksiyonu pervaneye
gereken giicli saglamaktir. Ayn1 zamanda elektrik, emme giicii ve 1s1 gereksinimlerini
de karsilar. Motorun disinda, motor ¢alismasi ve sogutulmasi i¢in gereken havayi

saglayabilecek yapida olan motor kapagi bulunur.

Pervane motorun 6n tarafinda bulunur ve ucagin havada ilerlemesini saglayabilmek

igin agisal kuvveti, itki kuvvetine ¢evirir[11].
4.2.  Tasarim Kriterleri ve Sertifikasyon

Bugiiniin ucaklar1 olduk¢a karmasik bir tasarim ve iiretim siirecinden gegmektedir.

Bu siiregte ana hedef;
e Giivenli
e Uzun Omiirli
e Asgari agirlikta
e Bakimu siirdiirtilebilir
e Tasarim kriterlerine uygun
o Sertifikasyon kriterlerine uygun

bir {iriin ortaya ¢ikarmaktir.
4.2.1. Giivenlik

Ucak en sert ugus ve yer yiiklerinin yani sira fark edilmeyen hasarlara ve ¢arpma

hasarlarina da dayanacak sekilde tasarlanmalidir.
4.2.2. Uzun omiir

Bir ugagin Omriinii, yiikler ve tasarim kadar ¢evresel sartlar ve bakim da
belirlemektedir. Cevresel sartlar i¢in alinan onlemlerle ve dogru bakimla ucagin

tasarim Omrine kadar kullanilmasi hedeflenir.
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4.2.3. Asgari agirhk

Bir ucagin ekonomik olarak karli ve ticari olarak rakipleriyle yarisabilmesi i¢in
asgari agirliga sahip olmasi gerekir. Ucagin yapisal agirligr tim agirligin yaklagik

%60’11 olusturdugundan yapisal agirligi asagida tutmak cok onemlidir.
4.2.4. Bakim

Ucgak tasariminda bakim kriterleri en kisa zamanda, en giivenli ve en verimli sekilde

bakima izin verecek sekilde belirlenir.
4.2.5. Tasarim Kriterleri

Ucgak tasariminda bir¢ok kistas goz oniinde bulundurulmaktadir. Bunlardan bazilari
birbiriyle c¢eligse bile tiim hedef olabildigince optimize bir tasarim meydana
getirmektedir. Bir¢ok farkli grup kendilerince en 6nemli gordiiklerini 6n plana

cikarmaktadir.

Bakimve

Aerodinamik Grup L mEREey
Sardartlebilirlik Grubu

Yapisal Analiz Grubu

Agirlik ve Denge Grubu Uretim Grubu Yuk Grubu

Sekil 4.5. Ucak tasarimda degerlendirilen kriterlerin gruplara gére dagilimi
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4.2.6. Sertifikasyon

Sivil tasarim kriterlerinin ¢ogu, Avrupa bolgesinde, EASA (European Aviation
Safety Agency) tarafindan belirlenen kiigiik ugaklar i¢in CS.23 ve biiyiik ugaklar igin
CS.25 tarafindan verilmektedir. Amerika’da EASA’nin karsihgi FAA (Federal
Aviation Administration) ve CS’in karsiligit FAR’dir[12].

CS (ya da FAR) sadece ugak yapisini degil, ugakla ilgili tim yonleri kapsar. Ana
basliklar su sekildedir:

e Genel
e Ugus
e Yapi

e Tasarim ve iiretim
e Motor (gii¢ tinitesi)
e Ekipmanlar

e Operasyon limitleri

Askeri ugaklarda ise ¢ok ¢esitli referanslar kullanilmaktadir. (Mil-Std-8184 vb.) Tim

bunlara ek olarak iiretici firmalar ve miisteri de ek kriterler koyabilir.

Sertifikasyonun en 6nemli ayaklarindan biri de testlerdir. Yeni bir projede asagidaki

tiirde testler yapilmaktadir:

e Riizgar tiineli testleri

e Yeni malzemeler ve baglayicilar i¢in yapilan testler

e Yeni prosesler ve liretim teknikleri i¢in yapilan testler
e Ana yapilarda statik, yorulma ve hasara tolerans testleri
e Sistem fonksiyon testleri

e Ucus testleri
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4.3. Yiik ve Simir Kosullari

Ucak kanatlarinda yiikleme durumu genel olarak benzerlik gostermekle beraber,
farkli ucaklarda manevra kabiliyetleri dogrultusunda yiikk kosulu sinirlan
degismektedir[13].

Yiikleme kosullar1 akiskanlar mekanigi programlari(CFD) yardimiyla, ugcagin sahip
oldugu manevra sinirlar1 dahilinde olusturulur.

4.3.1. Harici yiikler

Ugak tizerindeki harici yiikleri ti¢ ana baslikta toplayabiliriz:

e Ucus yiikleri ( hava basinci, atmosferik kosullar vs.)
e Yer yiikleri
e Atalet (inertia) yiikleri

En 6nemli harici yiikler, ugus yiikleri ve yer yiikleridir.

Cizelge 4.1.  Ugus yiikleri ve yer ylikleri

*Manevra yikleri inis
Simetrik Pist Uzerinde ilerleme (Taxi)
Asimetrik Yer islemleri

=Ani rizgar (Gust) yukleri
Simetrik
Asimetrik

Ugak, ugus yiikleri ve yer yiiklerine atalet yiikleri ile kars1 koyar ve statik analizlerde

kullanilacak denge saglanmis olur.
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4.3.2. Dabhili yiikler

Harici yiikler belirlendikten sonra ugak yapist iizerindeki dahili yikler
hesaplanir.Dahili yiikler kullanilarak kritik bolgeleri ve kritik yiikleme cesitlerini
belirlemek icin kesme (shear), basma/gcekme (compression/tension) ve egilme
(bending) egrileri hazirlanir. Bu bilgi kullanilarak kritik yapilar olan ¢ergeveler
(frames) , destek gubuklar (stringers), kabuk (skin), kanat kaburgalar1 (ribs), zemin

kirisleri (floor beams) vb.) i¢in giivenilirlik faktorii (reserve factor) hesaplanir.

Tez kapsaminda incelenen ucak yapisi ucak kanadi ana kiris oldugundan dolayr kanat
yiikleri hakkinda genel bilgiler verilmis diger yapilar i¢in dahili yiikler hakkinda bilgi

verilmemistir.

Kanat viikleri

Kanadi, kanat gévde baglanti noktalarindan tutturulmus, mesnetli bir kiris olarak
diistinebiliriz. Kanat iizerindeki temel kuvvetler kaldirma kuvveti (lift), siirtikleme
kuvveti (drag) ve motor yiikleridir. Yiiklerin ve kaldirma kuvvetinin kanat tizerindeki

kagikligindan dolay1 burulma (torsion) kuvvetleri de olusur.

FTrrrrrrrl Srrrrrrrnt

Kaldirma Kuvveti ! kaldirma Kuvveti
B R
T —_—————
L i a> -
._T_T__ . ol ] Rg d_____—-"T_T |
oy | 7t
i i T— —3 b |

Sarikleme Yok Sirikleme YikQ

— L+ - } - -
(3L Ji CiL =" S¢
\--'l-'q— - - q.l. ‘-.Il"'h\.___ \\\ | - - L - -

— N \I
Sdrtinme Kuvveti =0\ Vo1 P,
S -\\_:\ | _ ~ ~ I
Flap Yikii Motor ltki Yiikii

Sekil 4.6. Kanat yiikleri
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Kanattaki egilme (bending) nedeniyle genelde kanadin iist yiizeyi basma, alt yilizeyi
ise ¢ekme kuvvetlerine maruz kalir. Tipik bir kanat kesitindeki yapisal elemanlar ve

fonksiyonlar1 su sekilde 6zetlenebilir:

e Kabuk (skin): Aerodinamik yiizey olusturur. Kanat yiizeylerine paralel kesme
yiiklerini (shear) ve burulma (torsion) yiiklerini tasir.

e Kirigler (spars): Kanat yiizeyine dik kesme yiiklerini, biikkme ve eksenel
yiikleri tasir.

e Destek c¢ubuklar1 (stringers):Egilme ve ecksenel yiikleri tasir. Kabugu
giiclendirir.

e Kaburga (ribs): Aerodinamik seklin korunmasimi saglar, kabugu boler,

konsantre yiiklerin taginmasina yardime1 olur (inis takimi vb).
4.3.3. Statik dayamim

Limit yiik ve nihai yiik (ultimate) arasindaki iligki CS 23/25 tarafindan su sekilde

verilmistir:

Limit yiik x Glivenlik Katsayisi1 (Factor of Safety)(1,5) = Nihai yiik

Giivenlik katsayisi insan tasiyan ugaklar i¢in 1,5 iken, insansiz hava araglarinda ve

diger hava araglarinda 1,25, 1,3 gibi degerler olabilmektedir.

Limit yiikler yapinin ugus sirasinda maruz kalacagi gergek yiiklerdir. Yap1 bu yiikler

altinda ucaga zarar verecek kalic1 deformasyona ugramamalidir.

Nihai yiikler ise limit yiiklerin belirli bir giivenlik faktoriiyle (1.5) ¢arpilmasi sonucu
elde edilen yiiklerdir. Burada amac¢ malzemedeki, iiretimdeki, yiiklerdeki yada
analizdeki belirsizlikler i¢in Onlem almaktir. Bu yiikler altinda yap1 kalict
deformasyona ugrayabilir ancak yapida tiimden bir ayrilma/kopma/¢ékme (failure)

olmamalidir.
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Uygulanan yiikler ve izin verilen yiikler belirlenerek, emniyet katsayisi1 hesaplanir ve

bu degerin 1’den biiylik olmasi istenir.

_lzinVerilen
~ Uygulanan ~

4.4. Ucak Yapilarinda Kullamilan Malzemeler

Ucakta kullanilan malzemelerin yaklasik %80’ aliiminyumdur. Aliminyum
alagimlar gelik ve titanyuma gore ¢ok daha kolay islenebilirler. Aliiminyum hafif ve

dayanikli olmasi nedeniyle tercih edilmektedir.

Aliiminyum ¢ok ¢esitli alasim malzemeleri ve 1s1l islem gorerek optimum malzeme

ozellikleri gostermesi saglanmaistir.

Kullanilan aliiminyum alagimlar maruz kaldiklar1 1s1l islemi de gosteren TXXX
seklinde bir kisaltma ile adlandirilir.(Or. 2024-T42).Ucak yapisinda en ¢cok 2000 ve

7000 serisi alasimlar kullanilir.

Metallere ek olarak ozellikle son donemde kompozit malzemeler de siklikla

kullanilmaktadir.

4.4.1. Aliiminyum

2024

e Aliiminyum, bakir karisimi bir alagimdir.

e Daha cok T3 ve T4 seklinde oda sicakliginda elde edilen haliyle kullanilir.

e Yorulma ozellikleri ¢cok iyi oldugundan ¢ekme yiiklerinin agirlikta oldugu
kanat alt kabugu gibi bolgelerde kullanilir.

e Siinektir.

e Belli kalinliklarda levhalar halinde satin alinir.
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7050

e Aliiminyum, bakir, magnezyum ve ¢inko karigimi bir alagimdir.

e Daha ¢ok T7451 olan formu kullanilir.

e NC tezgahlarda islenecek pargalar i¢in kalin plakalar halinde satin alinir.

e 2024’e gore daha az esnektir. Kesme ve basma dayanimi gereken kanat {ist

yiizeyi ve ¢ergeve gibi yapilarda kullanilir.

Daha az kullanilmakla birlikte bunlara ek olarak 7075-T6, 7178, 7075-T73 gibi

alasimlar da kullanilir.

Aliiminyum alasimlarda alasimin tipi kadar (2024, 7075 vb.) maruz birakilan 1sil
islem de onemlidir. -TXX seklinde gosterilen iglemler su sekildedir:

O (tavlama): Doku doniisiim 1sisina kadar 1sitilarak yeniden kristallesme saglanmustir.

W (su verme) : Malzeme belirli bir sicakliga ¢ikarildiktan sonra bir soliisyona

batirilarak hizla sogutulmustur. Kararsiz bir haldir.

T3: Soliisyona batirildiktan sonra (W hali) germe igslemi yapilir ve dogal olarak oda

sicakliginda bekletilir (yaslandirilir).

T4: Soliisyona batirildiktan sonra (W hali) oda sicaklifinda bekletilir. Ugak tireticisi

bu islemi kendisi yaparsa T42 adini alir.

T6: Soliisyona batirildiktan sonra suni yaslandirmaya ugratilir (oda sicakliginin
tizerinde bir sicakliga ¢ikarilir). Ugak iireticisi bu islemi kendisi yaparsa T62 adini

alir.
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Aliiminyumun Mekanik Ozellikleri

Aliiminyum, celik, titanyum vb. malzemelerin mekanik o6zellikleri MMPDS-04
(Metallic Materials Properties Development and Standardization) adli belgeden
alinmaktadir. Ugak ana kiris malzemesi olarak segilen aliiminyum 7050 T7451 ve

aliminyum 2024 malzemelerinin mekanik 6zellikleri bu belgeden alinmistir[14].

Cizelge 4.2. 7050 T7451 aliiminyum alagiminin dayanim degerleri

Specification . ... ... .. AMS 4050
Form o Plate
Temper . R T7451
Thickness, in. ........ 0.250-1.500 1.501-2.000 2.001-3.000 3.001-4.000 4.001-5.000 5.001-6.000 | 6.001-7.000 | 7.001 - 8.000
Basis . .............. A B A B A B A B A B A B A B A B
Mechanical Properties:
F,. ksi:
L oo 74 76 74 76 73* 75 72 74 7 73 70* 72 69 72 68 71
LT ... .. 74 76 74* 76 73* 75 72 75 7 74 70 73 69 72 68 71
ST ... . . 68 72 68 71 67 70 66 69 66 68 65 67
F,. ksi:
Lo 64° | 67 | 64° | 66 | 63° 66 | 62" | 65 | 61°| 65 | 60 | 63 | 59 62 | 58 | 63
LT ... .. 64 66 64 66 63° 66 62 65 61 64 60 62 59 62 58 61
ST ... . . 59 61 57 60 57" 60 57 59 56 58 55 5§
F. kst
Lo 63 64 62 64 61 64 60 63 58 61 57 59 56 59 55 57
LT ... .. 66 68 67 69 66 69 65 68 64 67 63 66 60 63 59 62
ST ... . . 63 66 63 66 63 66 62 64 a0 63 59 62
Fo. kst ...
LS .. 3 44 | 44 | 45 43 45 44 | 45 43 45 43 | 45 | 44 | 46 | 44 | 46
TS .. 42 43 | 43 | 44 | 43 44 | 43 45 43 45 43 | 45 | 44 | 46 | 44 | 46
SL oo . . . . . . .
Fon, ksl
(&D=15)
L oo 107 110 109 112 108 111 107 111 107 111 105 110 107 112 103 108
LT ... 109 112 111 114 110 113 109 113 108 113 107 112 109 114 107 112
ST ... . . . . . . .
(eD=2.0)
L oo 140 145 142 146 141 144 140 144 138 144 137 142 136 143 132 138
LT ... 140 144 142 146 141 145 141 145 139 145 138 144 139 146 137 143
ST ... . . . . . .
Fy ks
(eD=135)
L oo 86 89 89 92 89 93 90 94 90 95 91 94 84 89 83 87
5 87 89 90 92 89 94 90 95 90 95 91 94 85 90 84 88
ST ... . . . . . . .
(eD=2.0)
L oo 101 104 104 107 104 109 104 109 105 110 105 108 99 105 98 102
5 103 106 106 | 110 106 111 106 111 106 111 106 | 110 | 99 105 98 103
ST ... . . . . . . .

4.4.2. Kompozit malzemeler

Ugak vyapilarinda metallerin yaninda kompozit malzemeler de siklikla
kullanilmaktadir. Metallerden farkli olarak kompozit yapilarda dayanim o6zellikleri

yone gore farklilik gdstermektedir (anisotropic).
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Genellikle karbon yada cam elyaf, fiber malzemesi olarak kullaniimaktadir.
Kompozit ya tek yonlii seritler (unidirectional) halinde yada oriilmiis kumas olarak

(wovern fabric) satin alinir.
Fiber malzemeye ek olarak yapistirici da biiylik 6nem tasimaktadir. Yapistiricilar
termoset ve termoplastik olarak iki tiptir. Termoplastikler, termosetlerden farkli

olarak tekrar kullanilabilir.

Kompozit malzemelerin avantajlari:

o Hafif

e Korozyona karsi direngli

e Yorulmaya karsi direngli

o Kompleks sekiller verilebilir

e Isotropik degil (yone bagli optimizasyon firsati)

¢ Diisiik uzama katsayisi

Kompozit malzemelerin dezavantajlar:

e Pahali

e Metallere gore daha az tecriibe ve bilgi
e Nem ve sicakliga kars1 hassas

e (Carpmalara kars1 dayaniksiz

e I hasarlar1 belirlemek giic

e Tamiri zor
4.4.3. Baglayicilar

Baglayic, iki yada daha ¢ok yapiy1 bir arada tutan mekanik yapisal elemana verilen
addir. Baglayicilar yapilar arasinda yiik transferini gerceklestirmek amaciyla

kullanilir.
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5. SONLU ELEMANLAR YONTEMI iLE MODELLEME TEKNIGI

Analiz calismalarinda kullamlan MSC.PATRAN™, NASTRAN™ gibi sonlu
elemanlar programlari modelleme teknigi konusunda ¢ok ¢esitli varyasyonlar sunar.
Dolayisiyla yapinin modelleme teknigi ¢alismanin gereksinimlerine ve hedef olarak

secilen sonug parametrelerine gore kisisellestirilerek farklilik gosterebilir.

Genel olarak bir yapinin modellenmesine eleman sayisi az olan, geometrik detaylarin
basitlestirildigi, fiziksel 6zelliklerin miimkiin oldugunca dogru ancak ayrintisiz bir
bicimde gosterildigi kaba bir model ile baslanir. Bu model calistirilarak alinan
sonuglar, yapinin genel davranisi hakkinda bilgi verdigi gibi ufak el hesaplar ile
karsilagtirilarak dogru bir yaklasim igerisinde olunup olunmadig ile ilgili de fikir

VErir.

Bu asamadan sonra yapinin daha 6zel olarak incelenerek ya da daha kritik olarak
goriilen kisimlart boyutu kiiciik ve sayisi fazla olan elemanlar ile geometrik detaylara
yer verilerek daha gergege yakin bir bicimde modellenebilir. Bu tez kapsaminda her
iki modelleme sekline de yer verilerek sonuglar karsilastirmali olarak incelenmistir.
Kaba modelin olusturulmasinda TAI analiz grubunun yaptifi modelden
yararlanilmistir. Bu model tez kapsaminda arag¢ olarak kullanilmis ve bir¢ok bolgenin

geometrik ve malzeme o6zellikleri degistirilmistir.
5.1. Kaba Model

5.1.1. Modelleme kriterleri

Simetri Ekseni

Sekil 5.1. Kanat kaba modeli
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Ucak kanadinin sol ve sag tarafi, simetri eksenine gore birbirinin aynisi olacak
sekilde modellenmistir. Bu nedenle kaba modelin tanimlamasi sadece sol taraf i¢in

yapilmistir, elemanlar ve eleman 6zellikleri sag taraf i¢in de tamamen aynidir.

Ugak kaba modeli {iggen (tria), dortgen (quads) ve bar elemanlar1 kullanilarak
olusturulmustur. Destek ¢ubuklar1 (stringers), kiris flanslar1 (spar caps), dikmeler
(stiffeners) gibi elemanlar egilme yiiklerini degil basma ve ¢ekme yiiklerini tasiyacak
sekilde tasarlanirlar bu yiizden bu elemanlar tek boyutlu (1D) bar olarak

modellenmistir.

——FT
—

———
IR
— |
|

z Y R

TR | ]
L] i___[ﬁq___ﬂq__{

!
|
HH
B
L)
il
1]

-

Sekil 5.2. Sol kanat kaba modeli

Ucak kanadinin kendi agirhigindan kaynaklanan yiikler, modele omurgalarin
diizlemlerinde elemanlar1 yaratilarak, omurga kesitlerinin (rib sections) agirlik

merkezinden uygulanmistir.
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On kiris 6zellikleri

Sekil 5.3. On kiris kaba modeli

Dortgen Elemanlar: 2024 T42 (Orta Bolme — 7050 T7451)
Bar Elemanlar: 7050 T7451
Kalinliklar: 1.8 — 2.5 mm

Arka kiris ozellikleri

1.45=00

127 =000
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Sekil 5.4. Arka kiris kaba modeli

Dortgen Elemanlar: 2024 T42 (Orta Bolme — 7050 T7451)
Bar Elemanlar: 7050 T7451 - 2024 T42
Kalinliklar: 4 — 1.27 mm

On kiris ve arka kirig yapisal olarak ve tasidig: yiikler olarak ana kirisle benzerdir.
Resimlerde de goriildiigii gibi profil govdeleri omurgalar tarafindan boliindiiglinden
dolayr omurga flanglar1 bar olarak modellenmistir. Omurgalarin malzemeleri 7050 ve
2024 olarak secildiginden bar 6zellikleri de ayni sekildedir. Modelde kullanilan

malzemeler ve kalinliklar1 genel ugak yapilarina bakilarak verilmistir.

Ust kabuk 6zellikleri

1 40+0m|
1314001
1234001

1.14+0077
1 05+OOWI
9.67+000]

8.80+000]

7.93+000)

7.07+000

6.20+000)

5.35+000)

4.47+000)

3.60+000)

2.73+000

1.87+000

1.00+000]

Sekil 5.5. Ust kabuk kaba modeli

Dortgen Elemanlar: 7075 T6 - 2024 T3
Bar Elemanlar: 7050 T7451 - 2024 T42
Kalinliklar: 1 — 14 mm
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Ust kabuk modelinde panelleri olusturan kiris ve omurga flanslaridir. Yataydaki bar
elemanlar kiris flanglarin1 ve destek ¢ubuklarini, dikeydeki bar elemanlar omurga
flanslar1 temsil edecek sekilde modellenmistir. Omurga, kiris ve destek cubuklarinin

malzemeleri 7050 ve 2024 olarak secildiginden bar 6zellikleri de ayni sekildedir.

Alt kabuk 6zellikleri

3.20+000)
2.99+000)
277+000)
2 56+000)
2.35+000)
2.13+000]
1924000
1714000
1.49+000
1.28+000
1.07+000
854-001
6.41-001
4.28-001

2.14-001
1.00-003

Sekil 5.6. Alt kabuk kaba modeli

Dortgen Elemanlar: 2024 T3 - 2024 T42
Bar Elemanlar: 7050 T7451 - 2024 T42
Kalinliklar; 0.6— 10mm

Alt kabuk modelinde de iist panel modelinde oldugu gibi panelleri olusturan kiris ve
omurga flanglaridir. Yataydaki bar elemanlar kiris flanslar1 ve destek ¢ubuklarini,
dikeydeki bar elemanlar omurga flanglarini temsil edecek sekilde modellenmistir.
Ayrica ana inis takimi bolgesi de bu bolge de olacagi i¢in model de bu kisim bos
birakilmistir. Omurga, kiris ve destek ¢ubuklarinin malzemeleri 7050 ve 2024 olarak

secildiginden bar 6zellikleri de ayni sekildedir.
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Omurga 6zellikleri

2 00+oool
1.83+000
1.57+000]

1.80+000
1 .?S+OOOI
1.67+000

1.60+000
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1.33+000
1.27+000

1.20+000
1.13+000
g 1.07+000)
1.00+000

Sekil 5.7. Kanat omurgalar1 kaba modeli

Dortgen Elemanlar: 2024 T42 - 7050 T7451
Bar Elemanlar: 7050 T7451
Kalinliklar: 1 —4mm

Omurga modeli genel olarak dortgen elemanlardan olusmaktadir. Bunun nedeni
flanglarinin kabuk ve kiriglerde zaten modellenmis olmasidir. Genel olarak ¢ogu
modern ucakta ana inis takimi da kanat da yer alir. Bu nedenle ana inis takiminin bu
bolgede alacagi diisiiniilerek modelin kok ve arkasinda bu kisim bos birakilmistir.
Omurga parcalar genel olarak sa¢ metal oldugundan, malzemeleri aliiminyum 2024
secilmistir. Bunun disinda kalanlar daha kritik yiiklere maruz kalan parcalardir ve
islenerek {iretilirler. Bu parcalardaki amag¢ dayaniklilik oldugundan, daha kalindirlar

ve malzemeleri aliiminyum 7050 T7451 secilmistir.

Ayrica yakit deposunun kanat da yer aldigi ucaklarda, omurgaya binen kuvvet
artacagindan dolayi, en bastaki ve en sondaki omurganin diizlemsel olmayan yiike

dayanabilecek sekilde olmasi istenir.
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Ana kiris ozellikleri
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4.60+000)

4.60+00

4.40+00

4.30+00

4.20+00
i 4.10+00
:3.10+000

4.00+00
3.90+00

3.80+00

3.70+00
3.60+000)

Sol Kanat Bolgesi i Orta Kanat Bolgesi | SagKanat Bolgesi | 3.50+000)
_____________________________________________________________________________________________________________________________________ 1000

3.30+00

3.20+00
3.10+00
default_Fringe :

Maw 4.60+000 @EIm 23204001
Min 3.10+000 @Elm 13204051

Sekil 5.8. Ana kiris ¢alisilan bolgenin kaba modeli

Dortgen Elemanlar: 7050 T7451
Bar Elemanlar: 7050 T7451
Kalinliklar: 3.1 — 4.6

Ucak ana kirisi; sol kanat, orta kanat ve sag kanat olmak {izere ii¢ boliimden olusur.
Calisma kapsaminda ucgak kanadi ana kirisi orta kanat kisminin tamami, sol ve sag
kanattan ise alt1 panel incelenecektir. Ucak ana kirisi profil govdesi kalinliklar1 ve
panel numaralandirmasi yukaridaki sekilde verilmistir. En kalin panel 4.6 mm, en

ince panel 3.1 mm’dir.
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Kiris malzemesi alliminyum, ¢inko, magnezyum, bakir ve zirkonyum alagimi olan

7050 T7451

secilmistir. 7050 alagimdaki bu malzemeler sayesinde yiiksek

mukavemete, korozyona kars1 yiikse dirence ve kirilma i¢in iyi bir tokluga sahiptir.

Cizelge 5.1.  Ana kiris eleman ozellikleri
Ana Kiris Panellerinin T
Olgiileri b
| :
|
|
Panel Olgileri
Ana Kirig Panelleri Panel No Element No a (mmj) b{mm) [t{mm}

Sol Kanat Bilgesi 1 1320400 109 319 3,8
Sol Kanat Balgesi 2 1320401 114 314 3,8
Sol Kanat Bilgesi 3 1320402 137 310 3.6
Sol Kanat Balgesi 4 1320403 209 304 34
Sol Kanat Bilgesi 5 1320404 168 296 3,3
Sol Kanat Balgesi 6 13204085 194 290 31
Crta Kanat Bilgesi 1 2320407 36 319 4.6
Orta Kanat Bdlgesi 2 2320408 a4 319 4.6
Orta Kanar Bdlgesi 3 2320405 200 319 3,5
Crta Kanat Balgesi 4 2320404 100 319 3,5
Crta Kanat Bilgesi 5 2320403 100 319 3,5
Orta Kanat Bdlgesi 6 2320402 200 319 35
Crta Kanat Bilgesi 7 2320401 g4 319 4.6
Crta Kanat Balgesi 8 2320400 a6 319 4.6
Sad Kanat Balgesi 1 3320400 109 319 3,8
Sad Kanat Bilgesi 2 3320401 114 314 3.8
Sad Kanat Bilgesi 3 3320402 187 310 3.6
Sad Kanat Balgesi 4 3320403 209 304 3.4
Sad Kanat Balgesi 5 3320404 168 296 3,3
Sad Kanat Bilgesi 6 3320405 194 290 31
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Sekil 5.9. Ana kirig bar numaralari

Cizelge 5.2.  Ana kiris bar ozellikleri

Bar Numarasi| 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 13 14 15
Bar Alam| 177 882 1212 177 975 1291 177 1055 1412 177 1151 1507 236 1747 1857

Bar Numarasi| 16 17 18 19 20 21 22 3 24 25 26 27 28 29 30

Bar Alam| 600 1747 | 1857 4 1521 1824 600 1521 1824 680 1150 | 1691 510 1149 | 1691

Ana kiris yapisindaki flanslar ve dikmeler bar olarak modellenmistir. Bar 6zellikleri
alan ve malzeme segilerek verilir. Yukaridaki resimde bar numaralari, gizelge de ise
bu barlara verilen alanlar gosterilmistir. Detay modelde flanslar ve dikmeler barlar
yerine CAD modelden alinan yiizeylerde dortgen elemanlar kullanilarak

modellenmistir.
5.1.2. Yiikleme ve simir kosullari

Atalet Yiikleri Altinda Cozdiirme (Inertia relief)

Genel modelleme prensibi, yapiyr belirli bir yerden (destek noktalarindan) tutma ve
yiikkleme temeline dayanir. Ancak bir hava aracinin ugus durumunda ya da bir
uydunun uzayda ki durumunun simiilasyonunda yapilarin serbestlik derecesini
sinirlandiracak herhangi bir destek noktasi yoktur. Bu sekilde bir modelleme sonlu
elemanlar yontemi ile statik analiz agisindan mekanizma yoniinden eksik ve gerinim
olusturamayacak bir durum oldugundan, matematiksel olarak yapimin rijitlik

(stiffness) matrisini tanimsiz yapar ve sonug alinamaz [15].

Bu ve buna benzer durumlart NASTRAN™ da simiile etmek i¢in gelismis bir ¢6ziim

opsiyonu olan “Inertia Relief *“ kullanilir.

En basit tanimiyla “Inertia Relief”, yapinin agirliginin (inertia, mass) harici yiikleri

(external loads) dengelemesi prensibine dayanan bir ¢6ziim seklidir. Harici yiikler ile
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yapinin agirligr arasinda denge denklemleri ¢ikarilarak yapi herhangi bir noktadan

tutulmadan problem ¢oziiliir.

Cozim prensibi

“Inertia Relief” yontemi ile problem 2 kademede ¢oziiliir;

[i:Jext:['\f]- [f]

kuvvet kiitle ivme
Ik etapta sisteme uygulanan harici yiikler ve girilen kiitle degerleri kullamlarak,
statik dengenin saglanmasi i¢in gerekli olan ivme matrisi ¢ikarilir.Cikarilan ivme

matrisi kiitle degerleri ile ¢arpilarak sistemdeki harici yiiklerin iizerine eklenir ve

statik agidan dengeye getirilmis olan sonlu elemanlar problemi ¢oziiliir.

Sinir kosulu vererek cdzdiirme

Gergek ucak tasarimi yapilirken, ugagin tiim yapisal elemanlarinin modellenmesi ve
biitiin halde ¢ozdiiriilmesi gerekir. Bu durumda da ugus durumu simiile edilirken

yukarida anlatilan “Inertia Relief” yontemi kullanilmak durumundadir.

Bu tez kapsaminda ilgilenilen bdlge kanadin ana kirisi oldugundan, yalnizca kanat
bolimii  modellenmis ve  kanat-govde baglantt noktalarindan  tutularak

¢Ozdiirilmiistiir.
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Kanat kaba modeli sinir kosullar

yoniinde, ana kiris lizerinde sol ve sagda X,Y ve Z yonlerinde, arka kiris de yine sol

Kanat govde baglantisinin kanadin orta bolgesinde yer alacagi ve kanadin {ist
kabugundan govdeye baglanacag kabul edilmistir. Bu gore; 6n kiris ortasindan Z-

Sekil 5.10.

ve sagda olmak lizere Z-yoniinde Sekil 3.11°de gosterilen global koordinat sistemine

gore tutulmustur.
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Sekil 5.11.  Aerodinamik yiik dagilimi

Kanat iizerine etkiyen aerodinamik yiikler kanadin hava ile temas ettigi iist ve alt
kabuk iizerindeki belirli noktalara dagitilmistir. Aerodinamik yiikler uygulanirken,
orta siklet bir egitim ugaginin ana kirisi i¢in Kritik olan kontrolsiiz yunuslama
hareketini yaparken maruz kalabilecegi yiikler kullanilmistir. Bu yiikler mantikli

olacak sekilde uyarlanmis ve yapiya uygulanmistir.

Modele uygulanan aerodinamik yiikler, modelin agirlik merkezinde toplatilarak elde

edilen toplam yiik ve momentler asagidaki ¢izelgede verilmistir.
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Cizelge 5.3. Modelin agirlik merkezi ve uygulanan yiiklerin toplami
Agirlik merkezinin yeri

X [mm] Y [mm] Z [mm]

4995.3 0 -406.1
Ana eksen takimina gore uygulanan toplam yiikler
X [N] Y [N] Z[N]
-17694 242 195068
Ana eksen takimina gore uygulanan momentler
X [Nmm] Y [Nmm] Z [Nmm]
-1036149 20367450 556531

Kanat bolgesi modellenirken aerodinamik yiikler disinda, her bir kanat omurga

kesitinin merkezine uygun kiitle elemani yaratilmis ve MPC (multi-point constraint)

elemanlartyla kanat kesitine dagitilmistir. Agirlik yilikiiniin dagitilmasi i¢in kullanilan

MPC eleman1 RBE3’dir.

Kiitle eleman

Sekil 5.12.

Omurga elemant iizerine yiikiin mpc elemani ile dagitimi
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Lumped Peint Mass ( CONMZ )
"Plot
roperty Name Value Value Type
Mass | Real Scalar > K.. - .
iitle degeri

|[Mass Orient. CID/CG] [ | co -

|[r.'| ass Offset] | | Vector

[Inertia 1,1] | Real Scalar

[Inertia Z,1] | Real Scalar

[Inertia 2 2] | Real Scalar

[Inertia 3,1] | Real Scalar

[Inertia 3,2] | Real Scalar

4 [Tl

Sekil 5.13.  Yiik ozelliklerinin girilmesi

“Property” kismina kiitle degeri ve sikistirilmis kiitle olarak tanimlanan yapinin 3

yondeki atalet momenti degerleri girilir.

MPC (Multi-point constraint)

Matematiksel olarak MPC, bir diigiim noktasinin serbestlik derecesi fonksiyonunun
baska bir diiglim noktas1 ya da diigiim noktalar tarafindan ifade edilmesi seklidir.
Sonlu elemanlar kullanilarak modellenmesi zor ve karmasik olan rijit link, silindirik
ve kiiresel eklem noktasi, siirgiili makara gibi baglantilarin modellenmesinde

kullanilir.

U[:.= CIUI + CIUI + C3U3+ vas T CﬂUﬂ + CI:I

Uo: Bagimli diiglim noktasinin serbestlik derecesi
,,,,, U,: Bagimsiz diiglim noktalarinin serbestlik dereceleri
RBEZ2: Rijit baglant1 elemanidir, yapiya ekstra bir mukavemet katar. Deformasyon

sonucu baglant1 elemaninin bagladig: diigiim noktalar1 arasindaki uzaklik degismez.
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Sekil 5.14. RBE2 elemaninin kullanilmasiyla olusan deformasyon

RBE3: Kiitle ve yiikleri dagitmak icin kullanilan interpolasyon elemanidir.Yik

diiglim noktalarindan uzakliga gore lineer olarak dagitilir, rijit degildir.
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Sekil 5.15.  RBES3 elemaninin kullanilmasiyla olusan deformasyon

5.2. Detay Model

Kanadin orta boélmesinin ana kiristen, arka kirise kadar olan kismi1 detay
modellenmistir. Detay modellenen bu kisim kaba model i¢ine gomiilmiistiir. Detay
model ile kaba model arasindaki ara yiizde detaydan kaba modele dogru gecis

elemanlan kullanilmistir.
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Sekil 5.16.  Detay modelden kaba modele ge¢is elemanlari

Detay model olusturulurken kullanilan kii¢iik dortgen elemanlardan, kaba modelin
diigiim noktalarina ge¢is saglamak amaciyla olusturulmus ara elemanlar yukaridaki

sekilde verilmistir.

Detay model ¢ozdiiriiliirken kullanilan yiikler ve siir kosullari, kaba model
¢Ozdiiriiliirken verilmis olan yiikler ve siir kosullar1 aynidir. Kaba modelde verilmis

olan sinir kosullar1 detay modelde asagidaki sekilde uygulanmustir.
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1;2,3

Sekil 5.17.  Detay model sinir kosullari

Kaba model sonuglariyla karsilastiracagimiz bolge olan ana kiris, kaba modelde
flanslar1 ve dikme elemanlar1 bar kullanilarak modellenirken, detay modelde dortgen

elemanlar kullanilarak modellenmistir.

% ) ;:'; 1.70+001
" 1.60+001
1.50+001
1.40+001
1.30+001
1.20+001
1.10+001
1.00+001
9.00+00

8.00+00

7.00+000)
6.00+000)
5.00+00

4.00+001
3.00+001

E - default_Fringe
Max 1.80+001 @EIm 386986 .1
Min 3.00+000 @EIm 3826861

Sekil 5.18.  Ugak kanad1 ana kirisi detay modeli ve kalinliklar1
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2 boyutlu olarak modellen ana kiris detay modelinde radyuslarin modellenmesi igin
Andrew M. Brown ve Richard M. Seugling'in yaptiklar1 ¢aligma referans alinmstir.
Literatiir calismalarinda anlatilan bu ¢alismada radyuslar koprii elemanlari
kullanarak modellenmis ve sonuglarinin 3 boyutlu model ve testlerle ¢ok yakin

sonuclar verdigini tablolarla vermislerdir. Bu sekilde modellenmis olan radyuslar

asagidaki sekilde gosterilmistir.

Sekil 5.19.  Ana kiris profil govdesi 3.panel radyusunun koprii eleman
kullanilarak iki boyutlu detay modellemesi

Bu elemanlarin kalinlik ve elastik oran degerleri Brown ve Seugling'in yaptiklari
calisma sonucunda ¢ikartmis olduklari formiil kullanilarak hesaplanmistir [9]. Ugak
kanadi ana kirisi orta kanat bolgesi 3 nolu panelinin radyus modellemesi igin

kullanilmisg olan koprii elemanin 6zelikleri 6rnek olarak hesaplanmistir (Cizelge 5.4).

t, =3.5mm

t=3mm

r=6mm
r

XxX=-=2

t
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t
y=7W=1.17mm

E =71016 MPa

E, 0.9782601242110346 0.7149708253246347 1.9678245005077897

E x? x3 x4

1.4899111209264795 0.045579223088219975

+ — + .
0.752228911879881 2.0886088970319005

+ Xy + xzy
3.898702480893012 0.34762995889834863

+ x3y - y2
1.5284136218083295 1.5528800000806626

o xy? o x2y2
0.784033948805702 0.8445177307299556

+ }/3 + xy3
0.6771296045396015 0.19714890087642176

- y* ¥ %
0.08229688966201235

B X

tp

e —0.000704997x% — 0.00390799yx + 0.316686x — 0.00362814y?

+ 0.200802y — 0.297332

Cizelge 5.4. Orta kanat bolgesi 3 nolu panelinin radyus modelli i¢in kullanilan
koprii elemaninin kalinlik ve elastik oran degerleri

X=12 Ew/E=|0.64678335 | E,=|45931.97
y=11.17| t,/t=]0.55404709| t,=|1.66
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6. ANALIZ
6.1. Kaba Model Gerilme Degerleri

Daha 6nce de bahsedildigi gibi tez kapsaminda ilk etapta "Kaba Model" den panel
tizerine dagilmis olan yiikler okunarak el hesabi ile paneldeki gerilme hesaplanacak
ve bu gerilme degeri hazirlanmis olan "Detay Model" iizerinden direkt olarak okunan

gerilme degeriyle karsilagtirilacaktir.

Bu boliimde “Kaba Model” iizerinden yiikler okunmus ve paneldeki basma ve egilme

kaynakli gerilme degeri lineer elastik olarak hesaplanmaistir.
6.1.1. Panel yiiklerinin okunmasi

Bolim 4.1.1 de anlatildigi sekilde modellenen ana kiris bolgesi kaba modelinin
panellerinin iist, alt, sol ve sag kenarlar tizerindeki yiik degerleri MSC. PATRAN™

tizerinden "Freebody Loads" olarak okunmustur.

Results

Action:  Create ¥ Action:

Create ¥
Object:  Freebody ¥ Object:
Method: Loads ¥ Method: \ Loads
HASdL9E IR
Select Result Case
Select By:
Element ¥

(* AutoAdd ( Remove

Select Elements

R

Select Result Type S emove

Freebody Loads -

Applied Loads Eim, 2320405

Constraint Forces

Internal Forces i

Undo Clear

Summation Point (" Show Selected Elements

[Tooo] (% Show Al Posted FEM
' UseAnalysis Coord Frame
" Transform Results [~ Create New Group

Reset I Defaults | Reset | Defaults |
=

Sekil 6.1. PATRAN™ programindan panel iizerindeki yiiklerin okunmasi
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Modelin MSC PATRAN™ ~NASTRAN™ analiz programlar ile "Linear Elastik"
¢Ozdiirilmesinden elde edilen sonuglar “Serbest Cisim Yikleri” seklinde
okunmustur. Program {iizerinden yiikk okurken dikkat edilmesi gereken en Onemli
nokta, yiikleri uygun koordinat sisteminde okumaktir. Bu nedenle her bir panel i¢in
uygun koordinat sistemi yaratilmis ve yiikler o sisteme gore transform edilerek

okunmustur.

Tez kapsaminda Ornek olarak orta kanat bolgesi 3. paneli (Eleman No: 2320405)
alinmustir. Bundan sonraki tiim hesaplamalar bu panel icin yapilacak diger paneller

igin degerler ¢izelgeler ile verilecektir.

=]

B43

Sekil 6.2. Orta kanat bolgesi 3. paneli ylik degerleri



Diger tiim paneller icin okunan yiik degerleri panellerin eleman

birlikte asagidaki ¢izelgede gosterilmistir.

Cizelge 6.1.

Ana kiris profil govdesi ylik degerleri

numaralari
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ile

[ ANA KiRiS PROFIL GOVDESI

Ana Kiris Panel Yiik Datalari

Kaba modelden
alinan yiiklerin -
panel iizerindeki
yonleri ve igaretleri

NUMARALANDIRMA

1) Pozitif Ust
2) Pozitif Alt
3) Positif Ust
4) Positif Sol
5) Negatif Alt
6) Negatif Sol
7) Negatif st
8) Negatif Sag

Kuwvetlerin Uyg

Julandidi Yerier (N)

Pozitif Ydn (+) Neqatif Yén (-)

Ana Kirig Panelleri Panel No Eleman No Alt Sol Ust Sag Alt Sol Ust Sag
Sol Kanat Bolgesi 1 1320400 29447 -10145 -6524 -11456 24956 6400 -12170 4559
Sol Kanat Bélgesi 2 1320401 28779 -17180 -7483 -17908 17921 17178 -19921 16015
Sol Kanat Bélgesi 3 1320402 338965 -16711 -7093 -16160 13536 17150 -27528 17014
Sol Kanat Bélgesi 4 1320403 33317 -16499 -3183 -16174 10588 16524 -25918 16041
Sol Kanat Bélgesi 5 1320404 29892 -15899 -4572 -15698 11861 15890 -22606 15449
Sol Kanat Bolgesi ] 1320405 29376 -15166 -1589 -14952 8863 15523 -22107 14566
Orta Kanat Bilgesi 1 2320407 26351 6075 -16642 4792 30247 -8418 -12747 -9701
Orta Kanat Bélgesi 2 2320406 24365 5038 -22208 4703 27119 -4312 -19456 -4643
Orta Kanat Bolgesi 3 2320405 3376 721 -30742 243 6787 -4718 -27331 -4520
Orta Kanat Bilgesi 4 2320404 17238 1688 -23811 1438 18050 -897 -22999 -1144
Orta Kanat Bélgesi 5 2320403 17452 724 -23636 977 17821 -457 -23267 -205
Orta Kanat Balgesi ] 2320402 5687 -2749 -28654 -2883 4615 -1039 -29727 -1173
Orta Kanat Bilgesi 7 2320401 26805 -2132 -20416 -1782 25547 2141 -21672 2491
Orta Kanat Bélgesi 8 2320400 27388 -7962 -16443 -6490 30124 2217 -13707 3689
Sag Kanat Bolgesi 1 3320400 24469 5542 -11648 6853 29040 -11163 -5503 -9984
Sad Kanat Balgesi 2 3320401 17733 15320 -19032 16418 259005 -16925 -7208 -16242
Sag Kanat Bélgesi 3 3320402 13431 16346 -26498 16531 32955 -15355 -6970 -15865
Sag Kanat Bilgesi 4 3320403 10551 15388 -24976 15839 32224 -15330 -3296 -15650
Sag Kanat Bélgesi 5 3320404 11706 14805 -21866 15243 28917 -14924 -4652 -15099
Sag Kanat Bélgesi ] 3320405 8824 14335 -21382 14848 28369 -14207 -1833 -14391

6.1.2. Kaba modelden okunan Kkuvvetler ile panel gerilme degerlerinin

hesaplanmasi

Bu béliimde orta kanat bolgesinde 3 nolu panel tlizerindeki gerilme degeri hesaplama

metodolojisi 6rnek olarak gosterilmistir.



Panel Ozellikleri

b=200 mm

a3=318.9 mm

a=200mm
b =319 mm

ty, =3.5mm

Malzeme = 7050 — T7451Aluminyum

E =71016 MPa
G = 26697 MPa
v =0.33

1 1
= th3 = — 3
I, 12 tb 12 (3.5)(318.9)

I, = 9458224 mm*
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Cizelge 6.2. Ana kiris profil govdesi panelleri atalet momentleri

Panel Olgiileri
a b t I

Ana Kirig Panelleri Panel Ho Eleman No [mm] [mmn] [mm] [mm®*]

Sol Kanat Balgesi 1 1320400 109 319 3.8 10269703
Sol Kanat Balgesi 2 1320401 114 314 3.8 9838978
Sol Kanat Bdlgesi 3 1320402 187 310 3,6 2969520
Sol Kanat Balgesi a4 1320403 209 304 34 7938182
Sol Kanat Balgesi 5 1320404 168 296 3,3 7152424
Sol Kanat Balgesi 6 1320405 194 290 31 6319972
Orta Kanat Balgesi 1 2320407 86 319 46 12431746
Orta Kanat Bélgesi 2 2320406 94 319 4.6 12431746
Orta Kanat Bilgesi 3 2320405 200 319 3,5 9458224
Orta Kanat Balgesi a4 2320404 200 319 35 Q9458224
Orta Kanat Bélgesi 5 2320403 200 319 3,5 9458224
(Orta Kanat Bélgesi 6 2320402 200 319 35 Q9458224
Orta Kanat Balgesi 7 2320401 94 319 46 12431746
Orta Kanat Bélgesi 8 2320400 86 319 4.6 12431746
Sag Kanat Balgesi 1 3320400 109 319 3.8 10269703
Saf Kanat Bolgesi 2 3320401 114 314 3.8 9838978
Saf Kanat Balgesi 3 3320402 187 310 3,6 8969520
Saf Kanat Balgesi a4 3320403 209 304 3.4 7938182
Sag Kanat Balgesi 5 3320404 168 296 3,3 7152424
Saf Kanat Balgesi 6 3320405 194 290 3,1 6319972

Panelin kenarlar {izerindeki eksenel ve kesme yiiklerinin 6rnek koordinat sistemine
gore hesaplanma metodu asagidaki gibidir. (-) degerler basma yiikii, (+) degerler ise

¢ekme yiikii anlamina gelmektedir.

Cizelge5.1'de verilen yiikler panel dortgen elemaninin diiglim noktalarindan okunan
yiiklerdir. Panelin normal ve kayma gerilmelerini belirlemek i¢in iist, alt, sol ve sag

kenarlarindaki eksenel ve kesme kuvvetlerinin bulunmasi gerekir.

. F+F

AltKenarEksenelKuvveti = —
. R T
Ust Kenar Eksenel Kuvveti = S
. Fy+Fe
Sol Kenar Eksenel Kuvveti = —
y . EB+F
Sag Kenar Eksenel Kuvveti = D

Alt Kenar Kesme Kuvveti = |F; — Fs|
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Ust Kenar Kesme Kuvveti = |F; — F,|
Sol Kenar Kesme Kuvveti = |F, — Fg|

Sag Kenar Kesme Kuvveti = |F, — Fg|

Panel-3 i¢in eksenel ve kesme kuvvetleri asagida hesaplanmigtir. Diger paneller igin

cizelgede verilmistir.

3376 + 6787

Alt Kenar Eksenel Kuvveti = — = 5081,5N

. —30742 — 27331

Ust Kenar Eksenel Kuvveti = > = —29036,5N
721 — 4718

Sol Kenar Eksenel Kuvveti = — = —1998,5 N

. 849 — 4590
Sag Kenar Eksenel Kuvveti = — = —-1870,5N

Cizelge 6.3.  Ana kiris profil govdesi panelleri eksenel kuvvetler

Ekzenel Kuvvetler
Panel Bolgeleri Panel No Eleman Ho Alt Sol Ust Sag
Ana Kirig (Sol Kanat Balgesi) 1 1320400 27201 -1875 -9347 -3248
Ana Kirig (Sol Kanat Balgesi) 2 1320401 23850 -1 -13702 -046
Ana Kirig (Sol Kanat Balgesi) 3 1320402 253750 240 -17310 427
Ana Kirig (Sol Kanat Balgesi) 4 1320403 21955 15 -14550 -67
Ana Kiris (Sol Kanat Bélgesi) 5 1320404 20877 -4 -13589 -125
Ana Kirig (Sol Kanat Balgesi) & 1320405 19120 178 -11848 -13
Ana Kirig (Orta Kanat Bilgesi) 1 2320407 283209 -1172 -14694 -2454
Ana Kirig (Orta Kanat Bilgesi) 2 2320406 25742 363 -20832 27
Ana Kirig (Orta Kanat Boig 3 2320405 5081 -1999 -29036 -1871
Ana Kirig (Orta Kanat Bilgesi) 4 2320404 17644 396 -23405 147
Ana Kirig (Orta Kanat Bilgesi) 5 2320403 17637 133 -23452 386
Ana Kiris (Orta Kanat Bilgesi) & 2320402 5151 -18594 -29151 -2028
Ana Kiris (Orta Kanat Bilgesi) 7 23204 26176 5 -21044 354
Ana Kiris (Orta Kanat Bilgesi) 8 2320400 28756 -2873 -15075 -1401
Ana Kiris (Sad Kanat Bilgesi) 1 3320400 26754 -2810 -8775 -1566
Ana Kirig (Sad Kanat Bilgesi) 2 3320401 23369 -802 -13120 88
Ana Kirig (Sag Kanat Bilgesi) 3 3320402 25195 485 -16734 353
Ana Kirig (Sag Kanat Bilgesi) 4 3320403 21388 29 -14136 95
Ana Kirig (Sad Kanat Bilgesi) 5 3320404 20312 -59 -13259 72
Ana Kirig (Sag Kanat Bilgesi) & 3320405 18597 64 -11607 238

Alt Kenar Kesme Kuvveti = |3376 — 6787| = 3411 N

Ust Kenar Kesme Kuvveti = |—30742 + 27331| = 3411 N
Sol Kenar Kesme Kuvveti = |721 + 4718| = 5439 N

Sag Kenar Kesme Kuvveti = [849 + 4590| = 5439 N



Cizelge 6.4.  Ana kiris profil govdesi panelleri kesme kuvvetleri
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Kesme Kuvvetleri

Panel Bolgeleri Panel No Eleman Ho Alt Sol Ust Saf

Ana Kirig (Sol Kanat Balgesi) 1 1320400 4451 16545 5646 16415
Ana Kirig (Sol Kanat Balgesi) 2 13204 11858 34358 12435 33922
Ana Kirig (Sol Kanat Balgesi) 3 1320402 20430 33901 20434 33174
Ana Kirig (Sol Kanat Balgesi) 4 1320403 22729 33023 22735 32215
Ana Kirig (Sol Kanat Balgesi) 5 1320404 18031 31789 18034 31147
Ana Kirig (Sol Kanat Balgesi) & 1320405 20513 30689 20518 29958
Ana Kiris (Orta Kanat Bilgesi) 1 2320407 3895 14482 3895 14482
Ana Kiris (Orta Kanat Bilgesi) 2 2320406 2755 9351 2752 9351

Ana Kiriz (Orta Kanat Bdlg 3 2320405 3411 5439 3411 5439

Ana Kiris (Orta Kanat Bilgesi) 4 2320404 Bl12 2584 B12 2582
Ana Kiris (Orta Kanat Bilgesi) 5 2320403 369 1181 369 1182
Ana Kiris (Orta Kanat Bilgesi) & 2320402 1073 1711 1073 1711

Ana Kiris (Orta Kanat Bilgesi) 7 232041 1258 4272 1256 4273

Ana Kiris (Orta Kanat Bilgesi) 8 2320400 2736 10179 2736 10175
Ana Kirig (Saj Kanat Bilgesi) 1 3320400 4571 16705 5746 16837
Ana Kirig (Saj Kanat Bilgesi) 2 33204 11272 32246 11824 32660
Ana Kirig (Saj Kanat Bilgesi) 3 3320402 19523 31702 19528 32396
Ana Kirig (Saj Kanat Bilgesi) 4 3320403 21674 30718 21680 31485
Ana Kirig (Saj Kanat Bilgesi) 5 3320404 17210 29729 17215 30342
Ana Kirig (Saj Kanat Bilgesi) & 3320405 18545 28542 159545 29235

Toplam Kuvvet = Alt Kenar Eksenel Kuvveti + Ust Kenar Eksenel Kuvveti

Ust Kenar Eksenel Kuvveti — Alt Kenar Eksenel Kuvveti

Egilme Kuvveti =

2

Egilme, basma/¢cekme gerilme degerlerinin hesaplanabilmesi i¢in alt ve {ist kenardaki

eksenel kuvvetlerin saf basma/cekme (piire compression) ve egilme kuvveti (pure

bending) olacak sekilde elde edilmesi gereklidir. Bu kuvvetleri elde edebilmek igin

panel alt ve iist kenarlarinda kuvvet diyagrami gizilir. Alt ve iist kenardaki bu

kuvvetlerden toplam eksenel kuvveti ve egilme kuvvetinin hesaplanabilecegi

denklemler yukarda verilmistir[16].



29036 N 11978 N
5081 N _11978 N
Sekil 6.3.

-17059 N

e

e

Toplam Eksenel Kuvvet = 5081 — 29036 = —23955 N

—29036 — 5081

Egilme Kuvveti =

2

= —17059 N

17059 N

Ana kiris profil gdvdesi orta kanat-panel 3 kuvvet diyagrami

Cizelge 6.5. Ana kiris profil gévdesi panelleri tizerindeki eksenel kuvvetler ve
egilme kuvvetleri
Panel Kuvvetleri
Eksenel Kuvvetler (N) (Egilme Kuvvetleri{N)
Panel Bolgeleri Panel No Eleman No Alt/lUst Solisag
Ana Kiris (Sol Kanat Balgesi) 1 1320400 17854 -18274
Ana Kiris (Sol Kanat Balgesi) 2 1320401 10148 -1B8776
Ana Kirig (Sol Kanat Balgesi) 3 1320402 5440 -20530
Ana Kirig (Sol Kanat Balgesi) 4 1320403 7402 -18252
Ana Kirig (Sol Kanat Balgesi) 5 1320404 7288 -17233
Ana Kiris (Sol Kanat Balgesi) ] 1320405 7272 -15484
Ana Kiris (Orta Kanat Bilgesi) 1 2320407 13605 -21497
Ana Kirig (Orta Kanat Balgesi) 2 2320408 4510 -23287
Ana Kirig (Orta Kanat Bdlgesi) 3 2320405 -23955 -17059
Ana Kirig (Orta Kanat Bilgesi) 4 2320404 -5761 -20524
Ana Kiris (Orta Kanat Bolgesi) 5 2320403 -5815 -20544
Ana Kiris (Orta Kanat Bilgesi) 6 2320402 -24040 -17171
Ana Kirig (Orta Kanat Balgesi) 7 23204 5132 -23610
Ana Kirig (Orta Kanat Bilgesi) B 2320400 13681 -21916
Ana Kiris (Sag Kanat Bolgesi) 1 3320400 17979 -17765
Ana Kiris (Sag Kanat Bolgesi) 2 3320401 10249 -18245
Ana Kiris (Sag Kanat Bolgesi) 3 3320402 6459 -19963
Ana Kiris (Sag Kanat Bolgesi) 4 3320403 7451 -17762
Ana Kirig (Sag Kanat Balgesi) 5 3320404 7052 -16785
Ana Kiris (Sag Kanat Bolgesi) B 3320405 6989 -15102
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Panel iizerindeki gerilmeler

F, _ Eksenel Kuvvet

%=y bxt
o . b
M x ¢ Egilme Kuvveti X b X (5)
=TT T I
F, Kesme Kuvveti
GS

“1Ixt Panel Kenar Uzunlugu X t

23955 5MP
% =3189x35 >N
—17059 x 318.9 X (%)
% =T ossg2zammt o MPe
5439
— 49 MPa

% T 3189x35

Panel alt ve ist kenarindaki normal gerilme:

oust = Eksenel Gerilme + Egilme Gerilmesi

04 = Eksenel Gerilme — Egilme Gerilmesi

Oist = —21.5—91.7 = —113.2 MPa (basma)

Oaqt = —21.5+91.7 = 70.2 MPa (¢cekme)

Panelin iist tarafinda basma, alt tarafinda ¢ekme gerilmesinin etkin olmasi sebebiyle

panel hem basma hem de egilme yiikii altindadir ve bu durumda panelin kararlilik

(stability) kontrollerinin yaninda burkulma gibi kararsizlik (instability) kontroliiniin
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de yapilmasi gerekir. Bu nedenle Bolim 6.4'de panelin kritik burkulma gerilmesi

hesabi yapilacak ve elde edilen gerilmeler bu kritik degerlerle de karsilastirilacaktir.

Yukarida gosterilen metodoloji kullanilarak hesaplanan ana kiris bolgesindeki tiim

panellerin gerilme degerleri Cizelge 6.6’da verilmistir.

Cizelge 6.6. Ana kiris profil govdesi panelleri tizerindeki normal ve kayma

gerilmeleri
Normal Gerilmeler

Kesme Gerilmeleri (Eksenel Gerilmeler |Egilme Gerilmesi Talt i
Panel Bolgeleri Panel No | Eleman No [MPa] [MPa] [MPa] [MPa] [MPa]
Ana Kirig (Sol Kanat Blgesi) 1 1320400 13.7 147 -80.5 105.2 -75.7
Ana Kirig (Sol Kanat Blgesi) 2 132041 288 BS -84.3 102.8 -B85.8
Ana Kirig (Sol Kanat Blgesi) 3 1320402 30.3 5.8 -110.2 116.0 -104.5
Ana Kirig (Sol Kanat Bolgesi) 4 1320403 320 7.2 -106.0 113.2 -08.9
Ana Kirig (Sol Kanat Bolgesi) 5 1320404 325 7.5 -105.8 113.2 -08.3
Ana Kirig (Sol Kanat Bolgesi) 6 1320405 341 81 -105.2 1113 -05.2
Ana Kirig (Orta Kanat Balgesi) 1 2320407 9.9 9.5 -B7.9 97.2 -78.7
Ana Kirig (Orta Kanat Balgesi) 2 2320405 6.4 3.5 -95.2 98.6 -819
Ana Kirig {Orta Kanat Bolgesi) 3 2320405 4.9 -21.5 -91.7 70.2 -113.2
Ana Kirig (Orta Kanat Bilgesi) 4 2320404 23 -5.2 -110.3 105.2 -115.5
Ana Kirig (Orta Kanat Bilgesi) 5 2320403 1.1 -5.2 -110.4 105.2 -115.7
Ana Kirig (Orta Kanat Balgesi) 6 2320402 15 -215 -82.5 J0.8 -113.8
Ana Kirig (Orta Kanat Balgesi) 7 232041 29 3.5 -86.6 100.1 -83.1
Ana Kirig (Orta Kanat Balgesi) 8 2320400 6.9 9.3 -B9.6 99.0 -B0.3
Ana Kirig (Sag Kanat Bilgesi) 1 3320400 13.9 148 -BB.0 102.8 -73.1
Ana Kirig (Sag Kanat Bilgesi) 2 332041 273 B& 816 100.2 -B3.1
Ana Kirig (Sad Kanat Bilgesi) 3 3320402 20.0 5.8 -107.2 113.0 -101.4
Ana Kirig (Sad Kanat Bilgesi) 4 3320403 30.5 70 -105.2 110.2 -06.2
Ana Kirig (Sad Kanat Bilgesi) 5 3320404 31.0 7.2 -103.0 110.2 -95.8
Ana Kirig (Sad Kanat Bilgesi) & 3320405 32.5 78 -100.7 108.5 -92.9

6.2. Detay Model Gerilme Degerleri

Ugak kanadinin sonlu elemanlar kaba modelleme yontemi Bolim 5.1'de, detay
modelleme yontemi Boliim 5.2'de verilmistir. Yiik ve sinir kosullar1 her iki yontem
icin de aynidir. Belirlenmis olan yiik ve sinir kosullarina gére modelin geometrik,
malzeme, yiik ve sinir kosullarinin tutuldugu analiz dosyasinin (BDF)olusturulmasi

gerekir. Bu dosya PATRAN™ programinda analiz modiilii kullamlarak yaratilr.
6.2.1. PATRAN™ programinda analiz dosyasinin (bdf) olusturulmasi

Yapinin uygulanan yiik altinda elastik bolgede kaldigr ve statik kararliliginin
kaybolmadig1 varsayimima dayanan "Linear Static" ¢6ziim kullanilmigtir. Burkulma
analizi i¢in yapinin elastik bolgede kaldigir fakat statik kararliliginin olmadigi

(instability) varsayimina dayanan "Linear Buckling" ¢6ziimii kullanilmistir[15].



Object:

Migthod:

Code:

Type:

MSC Hastran

Structural

Select Group....

hModelleme yapihirken kolay ¢alismak igin farkh
gruplar yarsbhr, modelin yikernin v simr
kosullarimin werldigi  elemanlan  igien  ve
cozdirilmek istenen modelin oldugu grup
secilin Ugak kanzt medelinin oldugu grup
secilmistir.

Transiation Paramefers...

Solution Type....

Card Fonmat amal T

Excel'de wyamlan makro tek sstirda 256
karzkterden fzzlz okuyamadig icin kart format
"small* olarak secilemk olusturulan  bdf
dosyasinda tek satira 256 karskterden fazla
yazmamas saElanir.

Direct Text nput...

Swlec! Supersiements

Subcases..

Subcase Select..

Loy |

Stabc Solution Parameters
¥ Datsbase Rus

T Cyehe Symmetry

™ Automate Constraints

™ nertia Rebef

I ARemabe Reduction

T SOL 800 Run

™ 0L 700 Run

SC Nastran
Solytion Type

BUCKLING

COMPLEX EIGENVALUE
FREQUENCY RESPONSE
TRAMSENT RESPONSE
HONLMEAR TRANSENT
IMPLICTT HONLMEAR
DOAM Sedution

AN

Select ASET/QSET. |

L Solution Parameters.. |

] Solution Seqguence: 101

Contact Parameten.

oK Cancel |
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Sekil 6.4.

"Solution Parameters" kisminda varsayilan olarak gelen "Automatic Constrainsts

kaldirilmastir.

PATRAN™ programinda analiz dosyasinin olusturulmasi

"Subcases" kisminda daha dnceden yaratilmis olan yiik ve sinir sart1 segilir.



Solution Sequence: 101
Acton.  Create ¥

Available Subcases

Buckling_Panal_3

Buckling_Panel_3 CW
Buckiing_Panel_3_RHS
Bucking_Pane|_4

60

SUBCASE NAME:
SOLUTION SEQUENCE: 101

Form Type: Basic vl

Select Result Type

Displacements
Elament Stregses
Constraint Forces ‘

m *

Multi-Point Constraint Forces
Buckling_Panel_4_CW I—_-t Element Forces
Buckling_Panel_4_RHS Apphed Loads
Buckling_Panel_S ! Element Strain Energies
E‘udchm Panel 5 CW . |_| Elsment Strains -
a4 *
Subcase Name
| Bucking_Panel_3_CW
DISPLACEMENT(SORT1,REAL j=All FEM -
Available Load Cases i STRESS(SORT1,REAL VONMISES, BILIN)=A1 FEMPARAM N
Buckling_Panel_3._CW SPCFORCES(SORTY, REAL)=AN FEM
Bucking_Panel_3_RHS OLOAD(SORT1,REAL)=AIl FEM
Bucking_Pane|_4 GPFORCE=A1 FEM
Buckling_Panel_4_CW
Bucking_Panel_4_RHS (4 a
Buckling_Panel_5
Bucking_Panel_5_CW | ¢
Buckling Panel 5 RHS 57
El [ ]
Delete |
— Subcase Options
Subcase Parameters. .. I -
| [ TmLE
Output Requests... 1 I This is a default subcase. -
Direct Text Input.., | e
Select Explict MPCs... | | Bucking_Panel_3_cw
[~ LaBEL
| THIS 15 A DEFAULT SUBCASE.- PANEL_3_CW_BUCKLING
cucs_| |
ok | Defauts | Cancel
Sekil 6.5. PATRAN™ programinda istenen sonuglarin se¢ilmesi

"Output Request" olarak, NASTRAN™ programindaki ¢oziimden alinmasi istenen

deformasyon, gerilme ve uygulanan yiik degerleri gibi degerler se¢ilir[15].
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6.2.2. Analiz sonuglarinin yiiklenmesi ve gerilme degerlerinin okunmasi

NASTRAN™ programini ¢éziimii sonucunda "XDB" ve "F06" dosyalar1 olusur.
XDB dosyast analiz modiilii altindaki "Access Results" kullanilarak PATRAN™
programina yiiklenir. Bu sayede istenen sonu¢ degerleri "Results" kismindan

goriilebilir. FO6 dosyasindan Excel programinda yazilan makro ile yiikler alinmistir.

Object: Aftach XDB ™ Object: M

Method:  ResullEntties ¥ g j ﬁ ﬁl EJ

Code: MSC_Nastran Sekect Result Cases E ﬂ_l
) Buckling_Panel_1, A1:Static Subcase -
Type: | Structural ] Buckling_Panel_1, A1:Mode 1 : Facior s

Buckling_Panel_1, A1:Mode 2 ; Facior «
Buckling_Panel_1, A1:Mode 3 ; Facior

Buckling_Panel_1, A1:Mode 4 ; Facior :
Available Jobs .ﬂ Buckling_Panel_1, A1:Mode 5 : Factor :
Panel_4_CWW_Buckling & Buckling_Panel_1, A1:Mode & ; Facior :
Panel_4_RHS_Buckling Buckling_Panel_1, 41;Mode T ; Factor
Panel_5_Buckling I_iul:lk?g_fsnel_! . AIHude S Esclnr: -
Panel § CW Buckiing ¥ 4 i ¥
4 r
Select Fringe Result
Job Name

Grid Point Moments, Summaltion of Forc
| Panel_1_Buckiing Shell Forces, Force Resultant

L Shel Forces, Moment Resultant
Job Description (TITLE)

o i *
SUBTITLE Position, (At Z1> |
| Panel_1_Bucking Quantity:  Component -
LABEL
[~ Animate

| Panel_1_Bucking

Apphy | Reset I

Select Results Fie.., |

Translation Parameters... |

Apply

Sekil 6.6. PATRAN™ programina sonuglarin yiiklenmesi ve gerilme degeri
okuma

Gerilme degerini okumak i¢in "Results>Create>Fringe" secilir. "Fringe Result"”
olarak "Stress Tensor" secilir. Bu kisimda Onemli olan von-mises gerilmesi,
maksimum asal gerilme ya da belli yonlerdeki gerilmelerin okunabilecegi "Quantity"
bagligidir[15].
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Kaba model ile karsilastirma yapacagimiz gerilme degerleri normal gerilmeler
oldugundan, detay model i¢in okuyacagimiz gerilmenin kesme gerilmesini
icermemesi gereklidir. Bu nedenle kaba modelde hesaplanmis olan gerilme Y-
eksenindeki normal gerilme degeri oldugundan "Quantiy" kisminda "Y Component"

secilmistir.

Bu sekilde ana kiris tlizerindeki Y-eksenindeki gerilme ¢izdirilmistir. Orta kanat

bolgesi 3. panel {izerindeki gerilme degerleri de spektrum ile verilmistir.

3.06+00
2.77+00
2.48+002
218+002
1 89+00)
1 80+00
130400
101400
T19+001
4 26+001
1.33+001
-1.60+001
-4 53+001
=T 46001
=1.04+00

=1 F3+002

default_Frnge

Mz 3.06+002 @Nd 4320262
Hin=1.33+002 &Nd 4328975
1.16+00,

SETL00
8.28+001
6.70+001
5.11+001
352+001
1. 94+001
34900
-1 24+001
-2 §3+001
-4.41+007
6 00001
-T53+001
017001

-1.08+002
-1.23+00
e 16+002 P -
Mast 1 154002 @Nd 4324666
Mir =1 234002 GNd 4323580

Sekil 6.7. Ugak kanad1 ana kiris ve 3. Paneli tizerindeki y-eksenindeki
gerilmeler
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Panel iizerinden y-ekseninde gerilme okumak i¢in her panel i¢in koordinat sistemi
yaratilmistir. Koordinat sistemi Cizelge6.7'deki gibi yerlestirilmistir. Panel tizerinden
5 esit noktada gerilme degeri alinmistir. Kaba modelde sadece alt ve iist noktada

gerilme degeri hesaplanmig diger noktalar i¢in lineer oldugu kabul edilmistir.

Cizelge 6.7. Ucak kanadi ana kirisi detay modelden okunan gerilme degerleri

b
0.75b
0.5b
0.25b
0
d
Panel Olgi.ileri Veri Noktalan (Yukardan Asag Detay Model)
Ana Kirig Panelleri |Panel No|Element Ne| a (mm) | b {(mm) | t{mm) 0 0.25b 0.5b 0.75b b
Sol Kanat Bélgesi 1 1320400 109 319 3.8 110 75 90 -41 -80
Sol Kanat Bilgesi 2 1320401 114 314 3.8 105 75 14 -46 -89
Sol Kanat Bilgesi 3 1320402 187 310 3.6 120 78 16 -47 -110
Sol Kanat Bélgesi 4 1320403 209 304 3.4 118 72 18 -45 -104
Sol Kanat Bilgesi 5 1320404 168 296 3.3 116 65 15 -43 -102
Sol Kanat Balgesi 6 1320405 194 290 3.1 113 68 40 -41 -97
Orta Kanat Bilgesi 1 2320407 36 319 4.6 105 57 a 35 -85
Orta Kanat Balgesi 2 2320406 94 319 4.6 105 45 o -44 -99
Orta Kanat Bilgesi 3 2320405 200 319 3.5 73 25 -22 68 -119
Orta Kanat Elﬁlges? 4 2320404 100 319 3.5 108 50 13 60 119
Orta Kanat Bdlgesi 5 2320403 100 319 3.5
Orta Kanat Balgesi ] 2320402 200 319 3.5 74 50 -13 -60 -120
Onta Kanat Balgesi 7 2320401 94 319 4.6 107 43 a -29 -100
Orta Kanat Bilgesi 8 2320400 36 319 4.6 107 48 11 -34 -87
Sag Kanat Bélgesi 1 3320400 109 319 3.8 107 68 5 -37 -78
Saf Kanat Bélgesi 2 3320401 114 314 3.8 103 60 10 -35 -87
Sag Kanat Balgesi 3 3320402 187 310 3.6 117 63 8 -44 -107
Sag Kanat Bélgesi 4 3320403 209 304 3.4 115 75 14 -40 -101
Saf Kanat Bélgesi 5 3320404 168 296 3.3 113 65 14 -45 -99
Saf Kanat Bélgesi 6 3320405 194 290 3.1 110 65 16 -40 -95
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6.3. Burkulma
6.3.1. Kolon burkulmasi

Eger kiris (beam) eleman1 basma yiikii etkisi altindaysa ve yiiksekligi, eninden ve
derinliginden fazlaysa kolon olarak adlandirilir. Kolonun boyutuna bagli olarak,
eksenel (axial) yondeki deformasyon degeri, yatay (lateral) yondeki deformasyon
degerine gore kiiciiliiyorsa, buna burkulma denir. Cogunlukla kolon burkulmasi ani
gerceklesen bir kirilmadir. Bu ylizden kolonlarin yiikleri emniyetli bir sekilde

tagtyabilmesi igin kolon tasarimina 6zellikle dikkat edilmelidir [17].

Basit mesnetli kolon

Yapidaki kusurlar nedeniyle, higbir kolon gergekte diimdiiz degildir. Yap1 geometrik
olarak kusursuz olursa ve tam ekseninden yiiklenirse burkulma hicbir zaman

gerceklesmez. Bunun sonucu olarak, higbir kolon Py, yiikiinii tagiyamaz (Sekil 6.7).

l P
Kusursuz Yapi

_h __________

<r

Yiik

Gergek Yapi

Ucta Olusan Sehim

Sekil 6.8. Kusursuz ve gergek yapi

Eksantrik olarak yiiklenen bir yapi hem basma kuvvetini hem de eksantrik
yiiklemeden kaynaklanan momenti tagimalidir. Maksimum basma yiikiinii tahmin

etmek i¢in, burkulmanin olusumu Sekil 6.8 ‘deki gibi kabul edilebilir.
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Sekil 6.9. Basma yiikii altindaki kolonun sehimi

Sol taraftaki baglantinin serbest cisim diyagramimi incelersek Sekil 6.10.'da
gosterildigi gibi olur.

o M(x) .

[ X
| . 2 >

Sekil 6.10.  Burkulmus kolonun x uzunlugundaki kesitinin serbest cisim
diyagrami

Toplam moment denklemi yazilirsa,
ZM=O=PU+M(x)=O - M(x)=-Pv (D

Kirisin sehimi kiris tizerindeki egilme momentinin dagilimina baghdir.

Kirisin egrilik yarigap1 uygulanan egilme momentine baglidir ve asagidaki denklemle

ifade edilir [18].

|-
Il
==
N\
Q
—/

Matematiksel olarak egrilik yaricap1 ifade edilirse,

1 d’v/dx?

p [1+ (dv/dx)?2]3/? (b)
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Bu denklemde v, x’in herhangi bir noktasindaki sehimi ifade etmektedir. Egim,
0 =— ()

Seklinde ifade edilir ve ¢ogu durumda, egim ¢ok kiigiiktiir. Bu nedenle ihmal edilir

ve denklem asagidaki gibi yazilir.

M_dzv )
EI  dx? (2)

(1) Nolu denklemde moment yerine yazilirsa,

d?v
EIW = —Pv (3)

Basitlestirilirse:

d%v P
P (a) v=0 (4)

Denklemde P/EI sabittir. Bu denklem ikinci dereceden diferansiyel denklem formu

olarak yazilabilir:
d?v oty = :
a’ = P 6

Bu denklemin ¢6ziimii,
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v = Acos(ax) + Bsin(ax) (7

Denklemdeki A ve B sabitleri, kolon kinematik denklemlerinin smir kosullari

belirlemek i¢in kullanilabilir.

Kinematik sinir kosullar

x=0v=0:0=4+0, A'min sifir oldugu veriliyor.

x=L,v=0,ise 0= Bsin(aL) icin,

Eger B=0 ise, egilme momenti yoktur, bu ylizden tek mantikli ¢éztiim: sin(aL)=0

olmalidir. Bununda ger¢eklesebilecegi denklem:

al =nm (8)
P Ny 2
=5 =(7) ©)

P=n?— (10)
Denklemdeki ‘n’ burkulma modlarini belirler. (Sekil 6.11)

ﬁ/ 2 P,
Pl:rr EI

Burkulmanin ilk modu -
L-

o An’El
Burkulmanin ikinci modu P, = 5

on’El

Burkulmanin Gglincii modu Py = >

2

Sekil 6.11.  Burkulma yiiklerinin ilk {i¢ modu
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Kritik burkulma kuvveti

P1<P,<P3 oldugundan, (eger v=0 olan yerlerde yapiy1 mukavemet katan ve yapinin
kiiciik kuvvetlerde burkulmasini engelleyen pargalar eklenmemisse)kolon Py kuvveti

altinda burkulur. P, ve P3 kuvvetlerine higbir zaman ulasamaz [1].
Bu ylizden sabit mesnetli bir kolon i¢in kritik burkulma kuvveti:

T2EIl B

Perie :T—PE (11)
Bu denklem ayni1 zamanda Euler burkulma kuvveti olarak adlandirilir.

Etkin kolon uzunlugu

Euler denklemi incelenirse, denklemin asil tanimladigi kolonun egilme

mukavemetidir. Egilme mukavemeti de kolonun parametrelerine baghdir [1]:

e Elastik Modiil
e Atalet Momenti

e Kolonun uzunlugu

Denklem (11) diger baglant1 sekilleri i¢in su sekilde tekrar yazilabilir:

T2EIl
Py = e (11)
- L
Ve

Etkin kolon uzunlugu, kolonun en kiiciik atalet momentini veren kesiti
kullanilmaly, ¢ — kolon baglant1 katsayisi

(baglant1 sekilleri ve yiik kosullarina gore tablolarla verilir.)
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I
p= \/; — kolon kesitinin en klglik donme yarigapi.

Euler denklemi kolonun kesit alanina boliiniirse, slenderness orani (L’/p) yazilir.

m2E
Fp = —— (12)

Kritik gerilme uygun limitin {izerinde oldugunda, elastik modiilii E’nin, tanjant

elastik modulii(E;) ile degistirilmesi gerekir. Bu denklem Euler-Engesser olarak

adlandirilir:
m?E,

E, = i (13)
(; )

Lokal burkulma (biikiilme — crippling)

Yap1 biikiildiigiinde (crippling), daha mukavemetli parcalar kesit tamamiyla kirilana
kadar yiikii tagimaya devam eder. Yapi i¢in hangi gerilme degerinde ilk burkulmanin
baslayacagi tahmin edilebilir. Fakat yapinin ne zaman kirilacagini (failure) tahmin
etmek matematiksel olarak imkansizdir. Biikiilme kirilmasi i¢in tatmin edici

matematiksel bir teori olmadigindan, deneysel metotlar kullanilir ya da test edilir [1].

P

Profil flansinin bilikiilmesi
(Crippling)

Sekil 6.12.  Profil flansinin biikiilmesi (crippling)
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Kolon burkulmasi ve lokal burkulma arasindaki iliski

Kolonlar i¢in iki tip kirilma modu vardir ve ikisi de slenderness oranindan etkilenir

[1].

e Uzun kolonlar i¢in, slenderness orani ytiksektir ve kiritlma modu klasik Euler
denklemine gore gerceklesir.
e Kisa ve orta uzunluklu kolonlar igin, slenderness orami diisiiktiir ve kirilma

modu biikiilme (crippling) seklinde ya da basma akma gerilmesi altinda

gerceklesir.

~

Fec - Biikiilme Gerilmesi

L
-}

Kisa ve Orta Uzunluktaki Kolon -
Uzun Kolon

Johnson-Euler Egrileri

]
Plastik Bolge Elastik Bolge

p

Sekil 6.13.  Kolon kirilmalar1 ve slenderness orani

Tez kapsaminda kolon burkulmasi incelenmemistir. Burkulmanin genel fenomeninin
anlagilmast ve Euler denkleminin nasil elde edildiginin gosterilmesi i¢in kolon

burkulmasi ve lokal burkulma konularina yer verilmistir.
6.3.2. Ince plakalarda burkulma

Kenarlarindan tutulmus ve diizlemsel yiikler altinda kalan plakalarin kararlilig:
bir¢ok farkli sinir sartina gore ¢oziilmiistiir. Basma, kayma ve egilme yiiklerine ve ya
bunlarin birlesiminden olusan yiiklere maruz kalan plakalar i¢in havacilikta en ¢ok

kullanilan malzemelere goére tasarim verileri ve egrileri cikartilmistir. Plakanin
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burkulma hesab1 yapilirken unutulmamasi gereken konu plaka burkulduktan sonra
artik daha fazla yiik tasimayacaktir ve uygulanan yiik etrafindaki diger yapilar
tarafindan taginmalidir. Bu nedenle etrafindaki yapilarin analizlerinde bu yiikiin de
etkisi katilmalidir. Eger plaka etrafinda destek ¢ubuklari varsa kolon burkulmasi
(column buckling) ya da biikiilme (crippling) i¢in kritik yiike ulasana kadar bu yiikii
karsilarlar.

P

@"‘ @ = @ L ///il‘/ (Ll Profil Gévdesi
// Kriti;fj:_ - _@
/ , @

. o ®
/ /’rofil govdesinin tagiyabilecegi maksimum yiik { }
@ A A ® Profil Flans
/ Profil flanginin tagiyabilecegi maksimum yiik
Kesit A-A
Sehim 7/ /’r/’ff
P

Sekil 6.14.  Profil gévdesi ve flansinin sehim-yiik iliskisi

Ince plakalarda burkulmanin temel denklemi Euler kolon denkleminden (Denklem

14) tiiretilir [1].
_ m’E
e
)
cm?El
or Fy=—r (14)

Poisson oranina bagli olarak y-yoniindeki gerinme:

()49

X-yoniindeki gerilme:

fx = ufy



y-yoniindeki gerinme fy cinsinden yazilirsa,

— 12
) oll) o 102

Yapinin mukavemeti asagidaki sekilde tanimlanirsa:

(4, El
o= () -

Euler kolon denklemi, ince ve diiz plakalar i¢in su sekilde yazilir:

3 cm?El
T (1-p®)(AL?)

Fey

Diiz bir plakanin atalet momenti ve alani:

3 bt3

I__ )
12

A=bt

Bu iki denklem yukaridaki denklemde yerlerine yazilirsa,

P o= kn’E <t>2
T 12— ) \L

Yiikleme ve sinir kosullari

Burkulma katsayisi (K) asagidaki parametrelere baglidir.

a. Plaka olgiileri (En boy orani)
b. Sinir sartlart ( Serbest kenar, sabit mesnet, ankastre)

o Serbest kenar (Kenar hareket edebilir ve donebilir.)

72



73

o Sabit mesnetli kenar ( Kenar hareket edemez fakat donebilir.)
o Ankastre kenar (Kenar hareket edemez ve donemez.)
C. Yiikleme sekli ( Diizlemsel basma, kesme ve egilme)

1 Kesit D-D

D<—

Serbest Kenar
(Free) |
D< . . Sabit Mesnet +
Sabit Mesnet || (Hinged) (Rotational restraint) Tek yon dénme kisitlamasi
A A B || 8
— 17 LQ =
prANEE.
Kesit A-A \ Kesit B-B
C <—
(Clamped) |
c< Ankastre

‘ Kesit C-C
Free /77

Sekil 6.15.  Farkli sinir sartlarina sahip diiz plaka

Plaka iizerine gelen yiikler diizlemsel basma, kesme ve egilme farkli sekillerde
burkulma modlar1 yaratir. Bu yiizden kesme ve eksenel gerilme yiikleme sekillerine
gore farkli burkulma katsayis1 ¢izelgeleri vardir. Tez kapsaminda kritik burkulma
degeri katsayilar i¢in “Handbuch Struktur Berechnung” (HSB) (Fundamentals and
Methods for Aeronautical Design and Analysis) kaynagi esas alinmigtir [19].

6.4. Analitik Yontemlerle Kritik Burkulma Degeri Analizi

Hazirlanan kaba model iizerinden okunan yiikler sonucu hesaplanan panel gerilme
degerleri, panelin malzeme 6zelliklerine bagli olarak degisen kritik ¢cekme degeri ve
kritik basma degerlerinin yanm sira panelin geometrik o6zelliklerine de bagli olan
kritik burkulma degeriyle de karsilastirilmalidir. Ciinkii genel olarak ince panel
ozelligi gosteren (Thin plate) yapilarin kirllma modu kararsizlik modlarindan biri

olan “burkulma” olarak belirlenmistir. Kritik burkulma gerilme degeri genellikle
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kararli kirilma modlar1 olan kritik ¢ekme ve basma gerilmesi degerlerinden daha

dustiktiir.

Kritik burkulma degerleri 6rnek hesabi i¢in yine orta kanat bolgesi 3nolu panel ele

alinmustir.

Orta kanat bolgesi 3 nolu panel igin alt ve iist kenarlardaki normal gerilme degerleri

Boliim 5.1.2°de hesaplanmustir.

Oist = —113.2 MPa (basma)

oa: = 70.2 MPa (¢ekme

Panel tizerindeki normal gerilme degerleri oldugundan panel iizerindeki basma ve
egilme gerilmelerinin toplamidir. Normal gerilme i¢in kritik burkulma gerilmesi
hesaplanirken kullanilacak olan burkulma katsayis1 hesabinda HSB bolim 45111-
04’de egilme ve basma kuvvetlerinin kombinasyonu i¢in verilmis olan grafik
kullanilmigtir.Bu gerilmelerin saf halleri i¢in ayr1 burkulma katsayis1 grafikleri de
vardir. Eger egilme ve basma i¢in ayr1 ayri kritik burkulma degerleri hesaplanirsa,

giivenilirlik faktorii hesabi i¢in bu degerlerin kombine edilmesi gereklidir.

Burkulma faktorii adi altinda gecen k degeri ¢esitli deneye dayali ¢calismalar sonucu
elde edilmis ve grafigi olusturulmustur. Bu deneye dayali k degerleri Boliim 6.3.2°de
yiikleme ve siir kosullar1 basligr altinda anlatilmis olan parametrelere baglidir. Ugak
kanadi profil govdesi yapisal olarak sol ve saginda giiclendiricilere, iist ve altinda ise
flanglara sahiptir. Flanslara baglandigi kisim ne tam olarak sabit mesnet ne de tam
olarak ankastredir. Fakat ucak tasarimda emniyetli kistmda kalmak i¢in genel olarak
bu yap1 sabit mesnetli olarak diisiiniiliir. Hesaplamalarda kullanilacak kritik
burkulma katsayist (k) degeri okunurken yapinin sinir kosullari sabit mesnet olarak

kabul edilmistir.
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Normal gerilmeler igin kritik burkulma faktorii (ky) degerinin grafikten okunabilmesi

icin asagidaki degerlerin bilinmesi gerekir.
b

- = 159

a

b/a degeri 1’den biiylik oldugundan panel geometrik olarak grafigin iist sag tarafinda
gosterilen panel 6zelligini tagimaktadir. Bu nedenle b ve a degerleri yer degistirilerek

grafigin sag bolimii kullanilmistir [19].

—= 0.63
Onax _ 702 _
Omin  —113.2 '
. T
; Smax Smin § "l‘
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Sekil 6.16.  Normal burkulma katsayis1 grafigi ve okunusu
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Umax . T

—— =1 ise sadece basma yiikii altinda

Omin

Jmax . - . . 7 as .
= —1 ise sadece egilme yuki altinda anlamina gelir.

Omin

Smr kosulu,

b Umax
— ve
a Omin

degerlerine gore grafikten okunan k degeri 6.6 ‘dir.

Panel 6zelliklere kritik burkulma gerilmesini hesaplarsak;

2

k,m?E ( t )

Fc,cr = 12(1 _ ”2) mln’fa, b)
e 2 71016 (3.5 )2
= 0.0 * *
Occr 12 % (1 — 0.332) 200

Occr = 132MPa

Kesme gerilmesi i¢in normal gerilmelerden ayr1 olarak kritik kesme burkulma
gerilmesi hesaplanmistir. Yapi tizerindeki kesme gerilmesi, kritik kesme burkulma
gerilmesine boliinerek giivenilirlik katsayis1 bulunmus ve bu deger normal gerilmeler

i¢in hesaplanmis olan giivenilirlik faktorleriyle kombine edilmistir [20].
Kesme gerilmesi i¢in kritik burkulma faktorii (Ks) degerinin grafikten okunabilmesi

icin yapmnin smnir kosullart ve b/a degerinin bilinmesi yeterlidir. Kritik kesme

burkulmasi faktori i¢in Sekil 6.16'daki grafik kullanilmistir [19].

b
—= 0.63
a
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Sekil 6.17.  Kesme burkulma katsayis1 grafigi ve okunusu

Smr kosulu ve 2 degerine gore grafikten okunan k degeri 7 ‘dir.

2

_ k,’E ( t )
Os,cr = 12(1 — p?) \mini{ia, b)

Oscr —

2 % 71016 (3.5 )2
7 * *
12 % (1 —0.332) \200

Oscr = 140 MPa
Diger paneller hesaplanmig olan kritik burkulma katsayilar1 Cizelge 6.8°de

verilmistir. Yine diger paneller i¢in bulunmus kritik burkulma degerleri plastik

azaltma katsayis1 hesaplandiktan sonra Cizelge 6.9°da verilmistir.



Cizelge 6.8.  Ana kiris profil govdesi panelleri burkulma katsayilari
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bla | Opax | Omin | Omad Omin|  Ks Kp

Panel Bolgeleri Panel No|Element No| [-] | [MPa] | [MPa] [] [ [

Ana Kirig (Sol Kanat Balgesi) 1 1320400 2.94 |105.21| -75.75 | -1.39 5.91 | 8.35
Ana Kirig (Sol Kanat Balgesi) 2 1320401 2,76 |102.80| -85.81 | -1.20 5.98 | 9.23
Ana Kirig (Sol Kanat Balgesi) 3 1320402 1.66 |116.01|-104.48( -1.11 6.88 | 14.68
Ana Kirig (Sol Kanat Balgesi) 4 1320403 145 |113.22| -98.88 | -1.14 7.29 | 17.15
Ana Kirig (Sol Kanat Balgesi) 5 1320404 1.76 |113.21| -98.30 | -1.15 6.72 | 14.02
Ana Kirig (Sol Kanat Balgesi) 6 1320405 1.50 |111.31| -95.15 | -1.17 7.18 | 16.75
Ana Kirig (Orta Kanat Balgesi) 1 2320407 3.72 | 97.20 | -78.65 | -1.24 5.73 | 6.18
Ana Kirig (Orta Kanat Balgesi) 2 2320408 3.39 | 98.60 | -91.90 | -1.07 5.78 | 6.96
Ana Kirig (Orta Kanat Bolgesi) 3 2320405 1.59 | 70.24 -113.17 | -0.62 6.98 | 6.58
Ana Kirig (Orta Kanat Balgesi) 4 2320404 1.59 |105.17|-115.50( -0.91 6.98 | 13.04
Ana Kirig (Orta Kanat Balgesi) 3 2320403 1.59 |105.23|-115.65| -0.91 6.98 | 13.01
Ana Kirig (Orta Kanat Balgesi) 6 2320402 1.59 | 70.77 |-113.85| -0.62 6.98 | 6.59
Ana Kirig (Orta Kanat Balgesi) 7 2320401 3.39 |100.07| -93.07 | -1.08 5.78 | 6.96
Ana Kirig (Orta Kanat Bélgesi) 8 2320400 3.72 | 98.96 | -80.31 | -1.23 5.73 | 6.18
Ana Kirig (Saj Kanat Balgesi) 1 3320400 2,94 |102.79| -73.12 | -1.41 5.91 | B.35
Ana Kirig (Sad Kanat Bélgesi) 2 3320401 2,76 |100.21| -83.05 | -1.21 5.98 | 9.23
Ana Kiris (Saj Kanat Balgesi) 3 3320402 1.66 |112.98|-101.42( -1.11 6.88 | 14.68
Ana Kirig (Sad Kanat Bélgesi) 4 3320403 145 |110.22| -96.18 | -1.15 7.29 | 17.15
Ana Kirig (Saj Kanat Balgesi) 5 3320404 1.76 |110.22| -95.79 | -1.15 6.72 | 14.02
Ana Kiris (Saj Kanat Bélgesi) 6 3320405 1.50 |108.45| -92.92 | -1.17 7.18 | 16.75

Plastik azaltma katsavyisi

Elastisite modiilii ve poisson orani plastik bolge de sabit olmadigi gibi elastik

bolgede de sabit degildir. Bu nedenle plastik azaltma faktorii (plasticity reduction

factor) kullanilir. Bu faktér normal gerilmeler ve kayma gerilmeleri i¢in farkli

hesaplanir [1].

Normal gerilme i¢in;

1

|
Uc—[

0.002XEXn
e () (

1
)‘1J
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Kesme gerilmesi i¢in;

| =

[ ]
_ 1 I
s = l 0.002x6xn\ (oo \*
e () (5)
Bu denklemde;
G = £ Sertlik Moduli
_2(1—M2) ertli oduli

F, = 055X F,

n- malzeme sekil faktoriidiir ve aliminyum 7050 T7451 icin MMPDS’ten 19 olarak

alinmustir.

Plastik azaltma katsayilar1 tist boliimde hesaplanmis olan kritik burkulma gerilmesi
degerleri ile carpilarak nihai kritik burkulma degeri elde edilir. Fakat plastik azaltma
faktoriiniin hesaplandigi denklemin iginde kritik burkulma gerilmesi degerinin yer
almasi islemi iteratif olarak yapmay1 gerektirmektedir. Bu nedenle MS Office Excel
programi VBA diliyle kod yazilarak bu degerler hesaplanmistir. Analitik yontemlerle
gerilme ve burkulma degerleri i¢in VBA diliyle gelistirilmis olan makro Boliim

7’deanlatilmstir.

Program kullanilarak orta kanat bolgesi panel-3 igin hesaplanmis olan plastik

azaltma faktorleri agagida verilmistir.

n. = 0.99

m =1
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Bu faktorler kullanildiktan sonra elde edilen nihai kritik burkulma degerleri:

Occrp = 132MPa

Oscrp = 140 MPa

Plastik azaltma katsayilar1 1’e yakin ¢ikmistir. Bu nedenle kritik burkulma gerilmesi
degerlerinde fazla degisim olmamistir. Bunun nedeni panel {izerinde ilk bulunmus
olan kritik gerilme degerleridir. Asagidaki ¢izelgede ana kiris profil gévdesi panelleri
igin hesaplanmis elastik kritik burkulma degerleri verilmistir. Bu degerlere gore
hesaplanan plastik azaltma katsayis1 ve nihai kritik burkulma degerleri de asagidaki

cizelgede verilmistir.

Cizelge 6.9. Ana kiris profil govdesi panelleri kesme, basma ve egilme i¢in kritik
burkulma degerleri

Ns N Oser Oeer Tserp | Teerp
Panel Bolgeleri Panel No|Element No| [-] [-] [MPa] [MPa] | [MPa] | [MPa]
Ana Kinis (Sol Kanat Bélgesi) 1 1320400 0.44 | 0.54 | 473.72 | 669.70 |210.43|363.85
Ana Kinis (Sol Kanat Bélgesi) 2 1320401 0.48 | 0.54 | 436.81 | 674.54 |208.31|364.18
Ana Kinis (Sol Kanat Bélgesi) 3 1320402 0.98 | 0.90 | 167.06 | 356.49 |163.64|320.27
Ana Kinig (Sol Kanat Bélgesi) 4 1320403 1.00 | 0.98 | 126.43 | 297.25 |126.43|291.25
Ana Kiris (Sol Kanat Balgesi) 5 1320404 0.97 | 0.90 | 169.85 | 354.42 |165.55|319.58
Ana Kiris (Sol Kanat Balgesi) b 1320405 1.00 | 0.99 | 120,06 | 280.25 |120.06|277.93
Ana Kirig (Orta Kanat Balgesi) 1 2320407 0.21 | 0.23 |1082.45| 1166.19 |230.36|389.04
Ana Kirig (Orta Kanat Bélgesi) 2 2320406 0.25 | 0.35 | 906.70 | 1091.98 |226.31|386.23
Ana Kiris (Orta Kanat Bolgesi) 3 2320405 1.00 | 1.00 | 140.21 | 132.12 |140.15|132.12
Ana Kirig (Orta Kanat Bélgesi) 4 2320404 1.00 | 1.00 | 140.20 | 261.65 |140.15|261.10
Ana Kirig (Orta Kanat Bélgesi) ] 2320403 1.00 | 1.00 | 140.20 | 261.24 |140.15|260.71
Ana Kirig (Orta Kanat Bélgesi) 6 2320402 1.00 | 1.00 | 140.21 | 132.22 |140.15|132.22
Ana Kirig (Orta Kanat Bélgesi) 7 2320401 0.25 | 0.35 | 906.70 | 1091.98 |226.31|386.23
Ana Kirig (Orta Kanat Bélgesi) 8 2320400 0.21 | 0.23 |1082.45| 1166.19 |230.56|389.04
Ana Kirig (Sag Kanat Bilgesi) 1 3320400 0.44 | 0.54 | 473.72 | 669.70 |210.43|363.85
Ana Kirig (Sag Kanat Balgesi) 2 3320401 | 0.48 | 0.54 | 436.81 | 674.54 |208.31|364.18
Ana Kirig (Sag Kanat Balgesi) 3 3320402 | 0.98 | 0.90 | 167.06 | 356.49 |163.64|320.27
Ana Kirig (Sad Kanat Bilgesi) 4 3320403 1.00 | 0.98 | 126.43 | 297.25 |126.43|291.25
Ana Kirig (Sad Kanat Bilgesi) 5 3320404 0.97 | 0.90 | 169.85 | 354.42 |165.55|319.58
Ana Kirig (Sag Kanat Bilgesi) 6 3320405 | 1.00 | 0.99 | 120.06 | 280.25 |120.06|277.93
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6.5. Sonlu Elemanlar Program ile Burkulma Analizi

Burkulma analizi i¢in yapinin elastik bolgede kaldigr fakat statik dengesinin
olmadig1 (instability) varsayimina dayanan "Linear Buckling" (Lineer Burkulma)

¢Oziimi kullanilmistir.
6.5.1. Lineer burkulma

Lineer statik analiz problemlerinde, yiikleme boyunca yapinin statik dengesini
korudugu, denge denklemlerini sagladigir ve uygulanan yiik kaldirildiginda yapinin
orijinal pozisyonuna donecegi varsayilir. Ancak, belirli yiikleme durumu
kombinasyonlarinda yap1 kararsiz hale gelip yiikleme degerinde higbir yiikselme
olmasa bile deforme olmaya devam edebilir. Bu durum yapinin burkuldugu ettigi

durum olarak adlandirilir.

Calisma kapsaminda yapinin lineer burkulma durumu incelenmis, yapida akma
olmadig1 ve uygulanan yiikiin dogrultusunun degismedigi varsayilmistir (“Diagonal
Tension” gibi).

Lineer burkulma probleminin sonlu elemanlar analizi, diferansiyel rijitlik matrisi ve
lineer rijitlik matrisinin model {izerindeki etkisine dayanir. Diferansiyel rijitlik
matrisi yap1 lzerine uygulanan yiike ve geometriye bagimliyken, lineer rijitlik
matrisi yalnizca malzeme 6zelliklerinin bir fonksiyonudur[15].

[kq]; :Lineer Rijitlik Matrisi (i.elemanin)

[kq];: Diferansiyel Rijitlik Matrisi (i.elemanin)

P,: Uygulanan yuk

F,;: Tekbir elemandaki eksenel yiik

a;: Dagilim Katsayisi (eleman tipine, oryantasyonuna ve uygulanan yiike bagl)
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[K]: Sistemin toplam rijitlik matrisi

U;: Yerdegistirme

[K]= [K.]+ [K,]

Basma yiiklemesi diferansiyel rijitlik matrisine (-) olarak etki ettigi i¢cin yapinin
rijitligini azaltirken, ¢ekme yiiklemesi yapinin rijitligini artiric1 yonde etki gosterir.
Bu nedenle burkulma, basma yiiklemesini kritik oldugu bolgelerde gergeklesir.
Sistemin lineer rijitlik matrisi;

[K.] = i Ka;

Sistemin diferansiyel rijitlik matrisi;

[Kq] = zn: ka;

Sistemin toplam potansiyel enerjisi;

[TU]

05 {u} 1K, 1{u} + 05 {u} [K 1{u)

Sistem dengede oldugu durumda toplam potasiyel enerji sabit bir degere sahiptir. Bu

nedenle;

= [K H{u} + [K;[{u} = {0}

esitligi gergeklesmelidir.
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K] = P_IK]

[[K,]+ P [KjlH{u} = {0}
oldugundan, esitligin determinant sifira esit olmalidir.
[K,1+P[K;]| = {0]

denklemi yalnizca P, degeri i¢in saglanacagindan, P, ylikii yapmin kritik burkulma

yiikii olarak belirlenir.

Yapmin ger¢ek hayatta sonsuz sayida serbestlik derecesi vardir. Ancak sonlu
elemanlar modeli yaklasiminda yap1 sonlu sayida serbestlik derecesine sahip olacak
sekilde modellenir. Dolayisiyla modelden elde edilebilen burkulma yiikleri sayisi,
modelin serbestlik derecesi kadardir. Bu durumda esitlik;

P. =k P

cr. I a
¥

1K, ]+ MK, 1| = (0]

Sekilde yazilarak 6z deger problemi haline getirilebilir.

NASTRAN™ tarafindan ¢oziilen bu denklemler sonucu elde edilen Ai(eigen)

degerleri, yapinin giivenlik katsayisi degerleridir.
6.5.2. NASTRAN™ lineer burkulma ¢éziimii varsayimlari

e Deformasyon kiigiik olmak zorundadir (Elastik Bolgede)

e Eleman gerilmeleri elastik olmalidir.

e Diferansiyel matrisin modelde matematiksel olusturulabilmesi igin yapi,
CONROD,CROD,CTUBE,CBAR,CBEAM, CBEND, CQUAD4, CQUADS,



84

CTRIA3, CTRIA6, CSHEAR, CHEXA, CPENTA,CTETRA elemanlartyla
modellenmesi gerekir.

e Yapinmn lineer olmayan fiziksel oOzellikleri ve yiiksek deformasyonlar
Solution 105 modiilii ile ¢ozdiiriilen lineer burkulma ¢ozimi ig¢in uygun
degildir. Bu durumda “Non-Linear Buckling” (Lineer olmayan burkulma)

analizi yapilmasi gerekir.

6.5.3. Ana Kiris profil govdesi panellerinin lineer burkulma analiz dosyalarinin

olusturulmasi

Sekil 6.6'dagosterildigi gibi ana giris profil gévdesi tiim panelleri ayr1 gruplara
alimmistir. Statik ¢6ziim sonucunda elde edilen deformasyon degerleri, panelin
kenarlarindaki diiglim noktalar1 segilerek "Create>Marker>Vector" komutlar1 ile
"diizlemsel  deformasyonlar  (translational  displacements)" ve  '"donme

deformasyonlar: (rotational displacements)" olarak ayr1 ayri yazdirtlmistir[15].

8 Action: Create ¥
: 1.62-002 N ,I
6.02-005 151-002 Method: Vector ¥ |
3.94-005 i — :
7 ol EEEL
g. oistc i 1.30-002
; k: ﬂ_]
5.94- 2 Select Result Cases El
Eie - s | FA%005
4% s GHas 152 1.08-002f8
. e =5 M2 - b
g91- 1 Eleloke &0; |
926 pi 5.:,’325 9.72-003F
03 18 FHE B9
15 ar : Biek 73— 8.64-003
A5 i “HRNR é., -
18- yis Brelokc B0 756-003 ? ,
oo AT HE | %
s : E::: :: 3242 6.48-003] Select Vector Result
z "’ ] ',’: g% Constraint Forces, Rotational -
= 4 1] 3 pics 5.40-003] Constraint Forces, Translational
H yi i 4 %2 placememsA otahonal
- i g placements, Translational
2: » St 4.32-003 Grid Point Forces. Applied Loads Y
) g(t . < m )
= : e L5 z 3.24-003
z o BREES s
2 ' | v 216003
: : X 10800
9.50-007]

Show As: Component ¥

default_Vector : 7 xx P Yy vz
Max1.62-002 @Nd 13200406 | vz 1 2zx I xev
Min 9.50-007 @Nd 4338797 [ XsvsZ

Sekil 6.18.  Ugak kanadi ana kirisi orta kanat bdlgesi 3. Panel iizerindeki
diizlemsel deformasyon degerleri yazdirilmasi
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Yazdirilan bu degerlerin panel kenarlarina deformasyon degeri olarak verilebilmesi

igin "Spatial" yaratilmasi gereklidir. Bu yontemle yaratilmis olan deformasyon

degerleri kullanilarak yiik kosulu yaratilir.

7

P P S

A

'F

=3

Sekil 6.19.

Action: Create ¥
1.11+001
_88 Object: Spatial ¥
1.04+001 Method: FEM ¥
et 3.62+000]
g . .9 i Existing Fiekds E
8 ‘ga 8.88+000) EM_4005_LL_Baiance =
:. : ti’ EM_4006_LL_Balance = |
Alele o1y EM_4011_UL_Balan -
:':' :Eg 8.14+000 EM_42;2_LL_g:|an:
N M_4024_LL_Balan
s ‘*Q’l 7.40+0000 u.lLo_ao01_UL_sa|:\ece
itels sral MLG_3005_2_UL_Balance
»B_ 6.66+000 HLG 3005 UL Balance o
R
jj:g 5.93+000 Field Name
},’. 5.19+000 | Panel_1_Trans
H FEM Field Definition
- % 4.45+000] (" Discrete @ Continuous
s
1 3.71+000Qm | FeiType
& ("~ Scalar (& Vector
o 2.97+000)
Mesh/Results Group Filter
2 23+000 " AlGroups
+ F (¢ Current Viewport
+ “ v 1.49+000) Select Group
L{’i«/X Panel_1 -
' 754-001 - =
1.54-002
default_Vector : | e l
Max 1.11+001 @Nd 13200406 R

Min 1.64-002 @Nd 4339094

Ugak kanadi ana kirigi orta kanat bdlgesi 3. Panel iizerindeki
diizlemsel deformasyon degerleri ile smir kosullarinin
olusturulmasi

Sonlu elemanlar yontemi ile burkulma analizi yapinin elastik bolgede kaldigt

yaklasima dayanarak yapilmistir. Bu nedenle "Lineer Burkulma" ¢oziim yontemi

secilmistir.



# ° Eigervalue Extraction —
BUCKLING EGENVALUE EXTRACTION
Extracton Method Lasczos vJ I

Eipenvalie Range of nterest
Lower =

Upper = |

8 * Solution Parameters

Bucking Soktion Parameters
¥ Database Run

r

I~ Autometic Constraints

|2

Number of Desred Roots «
10

" 1

’ '

Diagnostic Outpet Levet KJ
Resuts Normakzaton
Maxiewm ¥
—
LI
| oK Cancel
Sekil 6.20.

g:]

[~ SOL 600 Run
Shet Normal Tol Angle = I
Mass Calk Lumped ¥
Data Deck Echo None ¥
Plate Rz Stiffness Factor = 1000
Maximum Prined Lines = I
Maximum Run Time = [7
Wi-Mass Conversion = 10
Node id. for ¥t Gener. = ]
Defaut ntal Temperature = ’—
Defaut Load Temperature = [
Rigd Element Type LNEAR ¥

I Eigenvalue Extraction l I

Resuts Output Format |

Detauts

oK |

| Cancet |

analiz dosyasinin olusturulmasi

MSC Nastran
Souten Type

Sokution Type

(" LINEAR STATIC

" NONLINEAR STATIC
" NORMAL MODES

' BUCKLING

" COMPLEX EXGENVALUE
(" FREQUENCY RESPONSE
" TRANSENT RESPONSE
" NONLMEAR TRANSENT
" MPLCIT NONUNEAR

(" DDAM Solten

Select ASETIQSET.
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[ Sokson Parameters

Sokton Sequence: 105

oK Cancel

Lineer burkulma ig¢in ¢0ziim parametrelerinin belirlenmesi ve

6.5.4. Ana Kiris profil govdesi panellerinin lineer burkulma analiz sonu¢larinin

alinmasi

Analiz dosyasi ¢ozdiiriilip, PATRAN™ programna yiiklendiginde istenmis olan

kok sayist kadar kirtlma modu ve eigen degerleri gelir. Eigen degerleri, panel i¢in

giivenilirlik faktorii degerleridir. Eger eigen degeri eksi c¢ikiyorsa, uygulanan

kuvvetin ters isaretlisi uygulandiginda olusacak olan kirilma modudur. Fakat

uyguladigimiz kuvvetlerin ters yonde olani yapiya uygulanmayacagi i¢in gilivenilirlik

faktorii olarak en kiiclik art1 degerler alinmistir.
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Action: Cr\utu"l
ject:  Cuick Plot vI

| =i

Select Result Cases
[Panel_3_CW, A15:Static Subcase;-THIE .
Panel_3 CW, A15:Mode 1:
Panel_3_CW, A15:Mode 2 : Factor = 3¢
Panel_3_CW, A15:Mode 3 : Facter = -5.
Panel_3_CW, A15:Mode 4: Factor=5¢
Paniel_3_CW, A15:Mode 5 : Factor = -6,
Panel_3_CW, A15Mode & - Factor =76
Panel_3_CW, A15:Mode 7 : Factor = -8
Panel_3_CW, A15:Mode & : Factor =10 -
« i r

Select Fringe Resull
Consiraint Forces, Translational -

Eigenvectors, Translational

Quantey:  Magntude |

Select Deformation Result |
Consiraint Forces, Translational -

X A

Eigenvectors, Transkational

Sekil 6.21.  Ucak kanadi ana kirisi orta kanat bolgesi 3. Panel tizerindeki
burkulma modunun ¢izdirilmesi

Ayri ayr ¢ozdiiriilmiis olan biitiin paneller icin en kiiciik eigen degerleri panellerin

giivenilirlik faktorii olarak alinarak asagidaki ¢izelge olusturulmustur.
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Cizelge 6.10. Lineer burkulma analizi sonucu elde edilen, ucak kanadi ana
kirisi profil govdesi panellerinin giivenilirlik faktorleri

Panel Bﬁlgeleri Panel No |Element No GF (Detay Model)
Ana King (Sol Kanat Balgesi) 1 1320400 10,48
Ana King (Sol Kanat Bolgesi) 2 1320401 7,82
Ana King (Sol Kanat Balgesi) 3 1320402 3,83
Ana Kins (Sol Kanat Bolgesi) 4 1320403 3,24
Ana King (Sol Kanat Balgesi) 5 1320404 4,02
Ana Kiris (Sol Kanat Bolgesi) 6 1320405 3,06
Ana Kirs (Orta Kanat Bolgesi) 1 2320407 16,73
Ana King (Orta Kanat Balgesi) 2 2320406 15,20
Ana Kirig {Orta Kanat Bélgesi) E] 2320405 3,25
Ana Kirig (Orta Kanat Bolgesi) 4 2320403 138
Ana Kirg (Orta Kanat Bolgesi) 5 2320404 '
Ana King (Orta Kanat Bdlgesi) 6 2320402 3,23
Ana King (Orta Kanat Bdlgesi) 7 2320401 14,88
Ana Kirig (Orta Kanat Balgesi) 8 2320400 16,04
Ana King (Saj Kanat Balgesi) 1 3320400 11,01
Ana Kins (Saj Kanat Balgesi) 2 332041 8,16
Ana King (Saj Kanat Balgesi) 3 3320402 3,94
Ana King (Saj Kanat Balgesi) 4 3320403 3,33
Ana King (Saj Kanat Balgesi) 5 3320404 4,14
Ana Kins (Saj Kanat Balgesi) 6 3320405 3,18

6.6.  Panellerin Giivenlik Katsayilarimin Hesaplanmasi

Kaba modelden alinan yiikler ile hesaplanan normal gerilmeler ve kesme gerilmeleri
ayr1 olarak hesaplanmistir. Yine bu gerilmeler i¢in kritik burkulma degerleri kesme
ve normal gerilmeler icin ayr1 hesaplanmistir. Kesme gerilmesi i¢in giivenilirlik
faktorii, kesme kritik burkulma gerilmesinin kesme gerilmesine boliinmesiyle;
normal gerilmeler i¢in glvenilirlik faktorii, normal kritik burkulma gerilmesinin
normal gerilmeye boliinmesiyle hesaplanir. Fakat toplam giivenilirlik faktorii hesabi

i¢in bu degerlerin ¢arpma islemine gore tersi alinir [20].

Omin
Rb =
Uc,crp
O
R =




89

Ana kiris profil govdesi orta kanat bolgesindeki Panel-3 i¢in hesaplarsak;

—-113.2
132

R —4'9—003
ST140

Diger paneller i¢in Rs ve Ry, degerleri Cizelge6.11’°deverilmistir.

Hesaplanmis olan Rs ve Ry, degerlerinin kombine edilerek profil gévdesi i¢in toplam

giivenilirlik faktoriiniin hesaplanmasi gereklidir.

Kesme ve normal gerilme arasindaki kombine yiikleme denklemi i¢in asagidaki
esitlik yazilabilir [20].
(R + (R =1

Buna gore giivenilirlik faktorii:
(GF), =

1
VR + (R)3

Ana kiris profil govdesi orta kanat bolgesindeki Panel-3 i¢in toplam giivenilirlik

faktoriinii hesaplarsak;

1
(GF), = =1.17
V0.86% + 0.032

Tim paneller icin toplam gilivenilirlik faktorii degerleri asagidaki Cizelge

6.11°deverilmistir.
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Cizelge 6.11. Ugak kanadi ana kiris profil govdesi panelleri kaba model ile
hesaplanmis giivenilirlik faktorleri

R. | Ry |Kombine GF
Panel Bolgeleri Panel No|ElementNo| [[] | [] [-]
Ana Kirig (Sol Kanat Balgesi) 1 1320400 | 0.06|0.21 4.59

Ana Kiris (Sol Kanat Balgesi) 2 1320401 | 0.14 | 0.24 3.66
Ana Kirig (Sol Kanat Balgesi) 3 1320402 | 0.19 | 0.33 2.66
Ana Kiris (Sol Kanat Balgesi) 4 1320403 | 0.25|0.34 2.36
Ana Kirig (Sol Kanat Balgesi) 5 1320404 | 0.20 | 0.31 2.74
Ana Kiris (Sol Kanat Balgesi) b 13204056 | 0.28 | 0.34 2.25
Ana Kirig (Orta Kanat Bélgesi) 1 2320407 | 0.04 | 0.20 4.84
Ana King (Orta Kanat Bilgesi) 2 2320406 | 0.03|0.24 4.17
Ana Kirig (Orta Kanat Bélgesi) 3 2320405 |0.03 |0.86 1.17
Ana King (Orta Kanat Bilgesi) 4 2320404 | 0.02 | 0.44 2.26
Ana Kirig (Orta Kanat Bélgesi) 5 2320403 | 0.01|0.44 2.25
Ana King (Orta Kanat Bilgesi) b 2320402 |0.01|0.86 1.16
Ana Kirig (Orta Kanat Bélgesi) 7 2320401 | 0.01|0.24 4.14
Ana King (Orta Kanat Bilgesi) 8 2320400 |0.03|0.21 4.79
Ana Kirig (Sag Kanat Bélgesi) 1 3320400 | 0.07 | 0.20 4.73
Ana Kirig (Sag Kanat Bilgesi) 2 3320401 | 0.13 | 0.23 3.80
Ana Kirig (Sag Kanat Bélgesi) 3 3320402 | 0.18 | 0.32 2.76
Ana Kirig (Sag Kanat Bilgesi) 4 3320403 | 0.24|0.33 2.45
Ana Kirig (Sag Kanat Bélgesi) 5 3320404 | 0,19 | 0.30 2.83
Ana Kirig (Sag Kanat Bilgesi) b 3320405 | 0.27|0.33 2.32

Detay model igin giivenilirlik faktorii, NASTRAN™ lineer burkulma modiilii ile

¢ozdiirilmis ve “Lanchoz Yontemi” ile elde edilmis eigen degerleri alinmistir.

Tim paneller i¢in detay modelden okunan toplam giivenilirlik faktorii degerleri

Cizelge 6.10°daverilmistir.
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7. PROFIL GOVDESI UZERINDEKiI GUVENILIRLIK FAKTORLERINi
ANALITIK YONTEMLER KULLANARAK HESAPLAYAN BIiR
MAKRONUN EXCEL VBA iLE GELISTIRILMESI

Ucak kanadinda ana kiris disinda on kiris ve arka kiris bulunmaktadir. Ana kiris
profil govdesi igin yapilmis olan tiim analitik hesaplamalar, yapinin genel tasarim
mantig1 ve yiikleme seklinin benzerligi sayesinde 6n ve arka kiris tlizerindeki
gerilmeleri ve burkulma giivenilirlik faktorlerinin bulunmasi i¢inde uygulanabilir.
Fakat tez kapsaminda incelenmis olan ana kirig bolgesindeki 19 panel i¢in bile bu
analitik hesaplamalar1 teker teker el ile hesaplamak igin ¢ok fazla zaman
gerekmektedir. Ayrica yapidaki ufak geometrik degisikler, yapi1 iizerine gelen
yiiklerin degismesi, kullanilan malzemenin degismesi gibi durumlarda tiim bu
hesaplamalarin el ile tekrar degistirilmesi gerekmektedir. Bu nedenlerden dolay1
olusacak olan zaman kaybinin oniine gec¢ilmesi, glincelleme kolayligi saglamasi ve
plastik azaltma katsayis1 gibi iteratif islem gerektiren hesaplamadan dolay1 MS
Office Excel programi Visual Basic tabanli bir makro gelistirilmistir. Makro ile
yapilan hesaplamalar ve olusturulan ana bagliklar bu boliimde anlatilmistir. Makro

i¢in yazilan kod “EKLER” béliimiinde verilmistir.
7.1. Makro Ana Bashklar:

Makro kullanici kolayligi agisindan ana basliklara ayrilmistir. Her boliim ayri

sekmelere yazilmistir.

Bu sekmelerin ana basliklari;

e Panel kuvvet ve oOl¢iileri,

e Panel dortgen eleman o6zellikleri,

e Kaba modelden alman yiikler ile hesaplanmis olan paneller iizerindeki
uygulanan gerilmeler,

e Detay modelden okundan gerilmeler, kritik burkulma degerleri (kaba model) ,

e Kritik burkulma degerleri (detay model),

e Malzeme veri tabani,
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e Normal burkulma katsayis1 i¢in grafiklerden sayisallastirilmis veriler,
e Kesme burkulma katsayisi i¢in grafiklerden sayisallastirilmig veriler ve

e Makro yazilirken kabul edilmis varsayimlardan olusmaktadir.
7.1.1. Panel kuvvetleri ve olgiileri

Makro yardimiyla NASTRAN™ ¢oziim dosyalarindan olan f06 dosyasindan panel
lizerine diisen kuvvetler, PATRAN™ programinda olusturulmus olan bdf
dosyasindan da panel Olgiileri, Excel icindeki “Panel kuvvetleri ve Oolgtileri”

sekmesine alinir.
7.1.2. Panel dortgen elemanlar: ve ozellikleri

Panel dortgen elemani geometrik ozelikleri (genislik, ytlikseklik, kalinlik) ve bu
sekmede hesaplanmis olan atalet momenti ayrica malzeme 6zellikleri olan elastisite
katsayisi, basma icin elastisite katsayisi, sertlik katsayisi, ¢ekme kopma dayanimi,
¢cekme akma dayanimi, basma akma dayanimi, kesme kopma dayanimi, poisson

orani ve sekil faktorii bu sekmede verilmistir.

7.1.3. Kaba modelden alinan yiikler ile hesaplanmis olan paneller iizerindeki

gerilmeler

NASTRAN™ f06 dosyasindan panel dortgen elemanlarinin koselerindeki diigiim
noktalarindan okunan kuvvetler bu sekmede kullanilarak eksenel kuvvetler ve kesme
kuvveti hesaplanmigtir. Eksenel kuvvetler ¢ekme/basma ve egilme kuvvetlerinin
toplami oldugu i¢in bunlar daha Onceden anlatildigi gibi saf egilme ve saf
basma/cekme olacak sekilde ayrilmistir. Bu sekilde hem egilme gerilmesi hem de
basma/¢ekme gerilmesi ayrica hesaplanmistir. Hesaplanan bu iki gerilme, normal
gerilmeler basligi altinda alt ve iist olacak sekilde isaretlere dikkat edilerek

toplanmus, alt ve iist kenar i¢in normal gerilmeler elde edilmistir.

Her kenar icin kesme kuvveti kenarin uzunluguna boéliinerek kesme akisi (N/mm)
hesaplanir. Kesme akisi en biiyiik olan kenar alinarak kalinliga boliiniir ve kesme

gerilmesi hesaplanir.
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Bu sekmedeki hesaplamalar hiicrelere yazilan formiillerle yapilmistir. Kuvvetler

panel kuvvetleri sekmesinden alinmistir, makro ¢alistirmamaktadir.
7.1.4. Detay modelden okundan gerilmeler

Her panel icin 5 esit noktada okunan gerilmeler el ile yazilmistir. Detay modelden
gerilmelerin ¢izdirilmesi ve giincellemesi kolay oldugu icin detay modelden gerilme
okumak i¢in makro kullanilmamaistir. Detay modelden 5 ayr1 noktada okunmus olan
bu gerilmeler ile kaba model i¢in hesaplanmis olan gerilme degerleri aym grafik

tizerinde ¢izdirilmistir.
7.1.5. Kiritik burkulma degerleri (kaba model)

Kenar kosullar1 basit mesnet olarak kabul edildiginde, kritik burkulma katsayisini
okuyabilmek i¢in b/a degerinin ve maksimum/minimum gerilme oraninin bilinmesi
gereklidir. Kritik burkulma katsayisin1 grafiklerden okuyabilmek igin gereken
maksimum gerilme ve minimum gerilme orani uygulanan gerilmeler sekmesinden,
b/a orani da panel 6lgiileri sekmesinden formil yazilarak alinmistir. Bu iki deger
kullanilarak makro ile grafik {izerinden deger okumak icin degerler
sayisallagtirilmas: gereklidir. Bu nedenle HSB bdliim 45111-04’deki normal
burkulma katsayis1 grafigi ve HSB boliim 45112-01deki kesme burkulma katsayisi
grafigi sayisallastirilmistir.

Plastik azaltma katsayisi hesabi i¢in yazilmis olan makroda bu sekmede

calismaktadir.
7.1.6. Normal burkulma katsayisi i¢in grafiklerden sayisallastirilmis veriler

Normal gerilme i¢in kritik burkulma gerilmesi hesaplanirken kullanilacak olan
burkulma katsayist hesabinda HSB bdlim 45111-04’de egilme ve basma
kuvvetlerinin kombinasyonu i¢in verilmis olan grafik degerleri “DIGIXY” programi
kullanilarak sayisallastirilmistir. Grafik, gerilme oranlarmin -1, -0.7, -0.4, 0, 0.4, 0.7
ve 1 oldugu degerler i¢in cizildigin bu degerler i¢in sayisal veriler elde edilmistir.

Ara degerler makro igerisinde interpolasyon yapilmistir.
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7.1.7. Kesme burkulma katsayisi icin grafiklerden sayisallastirilmus veriler

Kesme gerilmesi i¢in kritik burkulma gerilmesi hesaplanirken kullanilacak olan
burkulma katsayis1 hesabinda HSB boliim 45112-01°de kesme gerilmesi igin verilmis
olan grafik degerleri b/a degerlerine gore “DIGIXY” programi kullanilarak

sayisallastirilmistir.
7.1.8. Giivenilirlik faktorleri

Kesme gerilmesi igin giivenilirlik faktorii, kesme kritik burkulma gerilmesinin kesme
gerilmesine boliinmesiyle; normal gerilmeler igin giivenilirlik faktorii, normal kritik
burkulma gerilmesinin normal gerilmeye boliinmesiyle hesaplanir. Hesaplanmis olan
bu iki giivenilirlik faktorii bu sekmede kombine edilerek toplam giivenilirlik faktorii

hesaplanmustir.
7.1.9. Malzeme veri tabam

Malzeme veri taban1 sekmesinde MMPDS-4’ten alinmis olan aliiminyum 2024 T3,
7050 T7451, 2024 T42 ve 2124 T851 i¢in ¢ekme kopma, ¢ekme akma, basma akma,
kesme kopma gerilmeleri; elastisite katsayisi, sertlik katsayisi, yogunluk ve sekil

faktorii degerleri verilmistir.
7.1.10. Makro yazilirken kullamlan varsayimlar

. Panel iizerindeki eksenel kuvvetler hesaplanirken, dortgen eleman
olarak modellenmis olan panel iizerindeki diiglim noktalarindan alinan
degerlerin ortalamasi alinmustir.

o Bazi paneller iizerinde egilme ve ¢ekme kuvveti birlikte uygulandigi
halde, burkulma giivenilirlik faktorii hesaplanirken ¢ekme kuvvetinin
iyilestirici etkisi hesaba katilmamastir.

J Biitiin malzeme 6zellikleriyle ilgili degerler MMPDS-4’ten alinmistir.
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8. SONUCLARIN TARTISILMASI

Ucak kanadi ana kirisi profil govdesi panellerinin Kritik yiikleme altindaki gerilme
degerleri, kaba modelden alinan yiikler ile analitik hesaplamalar yapilarak
bulunmustur. Ayn1 bolgenin daha detay sonlu elemanlar modeli yapilarak ayni sinir
sartlar1 ve ayni yiikler ile ¢ozdiiriilmiis ve panel boyunca 5 esit noktada gerilme
degerleri okunmustur. Cizelge 8.1'de Bolim 6.1 ve 6.2'de iki farkli yontemle

hesaplanmis olan gerilme degerleri verilmistir.

Sonlu elemanlar yontemiyle ucak kanadinin parametrik modellenmesi teknigi ile
yapilmig olan ¢alismada [8] ve siiper elemanlar kullanilarak ugak kanadinin statik
analizi baslikli makalede [6], incelenen panel sayisinin artmast sonuglari
etkilemediginden ve sonuglarina katki saglamadigindan dolay1 belirli sayida (8-25)
panel i¢in hesaplamalar yapilmistir. Modelleme yapilirken egitim ucagi kanadinda
olabilecek omurga sayis1 diisiiniilmiis ve bunun sonucu olarak panel sayis1 19 olacak
sekilde modelleme yapilmistir. Onceki g¢aligmalarda oldugu gibi panel sayisinin
artmasinin tezin sonuglara dogrudan etkisi yoktur. Buna ek olarak farkli sayida

panelden olusan kanat yapilari i¢in de kullanilmis olan hesap yontemleri gecerlidir.

Cizelge 8.1. Ugak kanadi profil govdesi panelleri kaba model ve detay model
gerilme degerleri

Kaba Model [eri Noktalan (Yukardan Asadi Detay Model] Alt Kenar | Ust Kenar
Ana Kirig Panelleri |Panel No|Element No| ot | Ot 0 0250 | 05b | 0.75b b  |Hata Oram| Hata Oram
Sol Kanat Balgesi 1 1320400 | 1052 | 757 | 110 75 90 41 -80 4.32% 6.25%
Sol Kanat Balgesi 2 1320401 | 1028 | 858 | 105 75 14 46 89 2 46% 4.05%
Sol Kanat Balgesi 3 1320402 | 116.0 | -104.5 | 120 78 16 47 110 3.79% 5.09%
Sol Kanat Balgesi 4 1320403 | 1132 | -989 | 118 72 18 45 104 411% 510%
Sol Kanat Balgesi 5 1320404 | 1132 | 983 | 116 65 15 43 102 2 T4% 3%
Sol Kanat Balgesi 6 1320406 | 1113 | 952 | 113 68 40 41 97 1.78% 2 14%
Orta Kanat Bilgesi 1 2320407 | 972 | 787 | 105 57 8 -35 85 7.72% 8.68%
Orta Kanat Bilgesi 2 2320406 | 986 | 919 | 105 45 0 44 99 6.85% 7.93%
Orta Kanat Bélgesi 3 2320405 | 70.2 |-113.2| 73 25 -22 -68 -119 4.29% 5.07%
Orta Kanat Bélgesi | 4 2320404 | 4055 | 4155 | 108 50 43 | 60 | 119 | 256% 3.32%
Orta Kanat Bélgesi 5 2320403
Orta Kanat Bélgesi 6 2320402 | 708 |-1138| T4 50 13 -60 120 4.97% 5.60%
Orta Kanat Bilgesi 7 2320401 | 1001 | -931 107 43 4 -29 100 7.06% 763%
Orta Kanat Bilgesi 8 2320400 | 990 | 803 | 107 48 1 34 47 8.14% 8.64%
Sag Kanat Bilgesi 1 3320400 | 1028 | 731 107 68 5 37 78 443% 6.57%
Saf Kanat Biilgesi 2 3320401 | 1002 | -831 103 60 10 -35 87 2561% 4.30%
Sag Kanat Bilgesi 3 3320402 | 1130 | 1014 | 117 63 8 44 107 381% 5.32%
Sag Kanat Bilgesi 4 3320403 | 1102 | 962 | 115 75 14 40 101 4.01% 521%
Saf Kanat Biilgesi 5 3320404 | 102 | 958 | 113 65 14 45 -99 278% 365%
Sag Kanat Bilgesi 6 3320405 | 1085 | 929 | 110 65 16 -40 95 1.72% 2.28%
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Yiiksek hata oran1 bulunan bdlgeler incelendiginde bunlarin panellerin
kenarlarindaki gerilme degerleri oldugu anlasilmistir. Bu nedenle orta kanat
bolgesindeki panel-3 i¢in kaba modelden hesaplanmis olan gerilmenin panel boyunca

lineer oldugu kabul edilmis ve agagidaki grafik ¢izilmistir.

N\
\

\ —a— Gerilme Degerleri Detay Model
—s— Gerilme Degerleri Kaba Model
-50 \

-150

0 0.25b 0.5b 0.75b b

Sekil 8.1. Orta kanat bolgesi panel-3 kaba model ve detay model gerilme
degerleri

Sekil 8.1'de verilen grafikte de acgikca goriilmektedir ki panel kenarlarina
yaklasildik¢a gerilmelerdeki hata oranlar1 artmaktadir. Kaba model ve detay model
sonuclar1 tim panel icin degerlendirilirse kaba modelin panel lizerindeki gerilme
degerlerini hesaplamak icin tek basma yeterli oldugu sdylenebilir. Fakat

unutulmamalidir ki tez kapsaminda analizi yapilmis paneller iizerinde delik, kalinlik
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artis1 ya da azalis1 ve baglayici bulunmamaktadir. Panel orta noktalarinda %2'den az
da olsa farklilar ¢ikmaktadir bunun nedeni kaba modelde paneller arasindaki
kuvvetlendiriciler rod olarak modellenirken, detay modelde gercekte oldugu gibi
dortgen elemanlar kullanilarak modellenmistir. Kaba modelde rod olarak
modellenmis olan kuvvetlendiriciler moment tasimazken, detay modeldeki dortgen
elemanlar lizerine moment almaktadir. Bu da bu farkliligi gormemizdeki en biiytik

sebeplerden biridir.

Ana kirig profil govdesi panellerinin radyus modellemesinde, Brown ve Seugling'in
sonlu elemanlar yonteminde radyus modellemesi iizerine yaptiklari calisma
kullanilmigtir. Bu bolgede radyusu temsil eden koprii elemanlar1 kullanilmadigt
takdir de kaba model ile olan farklilik ciddi oranda degismektedir. Bu g¢alisma
sayesinde panel kenarlarindaki, kaba model yardimiyla hesaplanan gerilme
degerleriyle, detay modelde radyus modellenmesiyle bulunmus olan gerilme
degerleri arasindaki sapma orant maksimum %8.68 ¢ikmaktadir. Panel
kenarlarindaki gerilme konsantrasyonu nedeniyle bu bolgelerde detay model

sonuclarindaki kaba modele gore yiiksek ¢ikan gerilmeler daha gercekeidir.

Kenarlara yaklasildik¢a hata oraninin artmasi sebebi ise asagidaki parametrelere

baglanabilir:

e Kaba modeldeki flanglarin rod olarak modellenirken detay modelde dortgen
elemanlar kullanilmasi,

¢ Flangin gerilme konsantrasyonu etkisi: Detay modelde flans ile profil gévdesi
arasinda Boliim 5.2'de detay modelleme mantig1 anlatilan radyus bélgelerinde
gerilme konsantrasyonu etkisi olmaktadir, kaba modelde flanslar rod olarak

modellendiginden bu bdlgede gerilme konstrasyonu etkisi olmamaktadir.

Gergekte bu bolge radyuslu olarak iiretildiginden dolay1 detay model yaklagimi daha
gercekeidir. Bu iki madde kenarlardaki gerilme konstrasyonu arttirmaktadir. Bu
nedenle detay modeldeki gerilme degerleri daha yiiksek c¢ikmaktadir. Gerilme

konsantrasyonunun yiiksek oldugu panel kenarlarinda, kaba model ile detay model



98

arasindaki sapma oraninin maksimum %8.68 olmasi degerlendirildigin de kaba
model yaklagimi kabul edilebilir diizeydedir. Fakat bu bolgelerdeki gerilme
konsantrasyonunun etkisinin incelenmesi gerekiyorsa radyuslu detay model

yaklasimi daha giivenilir olmaktadir.

Kenarlardaki gerilme degeri farkliliklar1 burkulma analizi yapilirken kullanilacak
olan burkulma katsayisinin bulunmasini etkilemektedir. Burkulma katsayisi
bulunurken kullanilan yontem analitik (deneysel veri) yontem oldugundan kaba
model gerilme degeri kullanilmistir.

Cizelge 8.2. Analitik yontemler ve sonlu elemanlar metodu kullanilarak bulunan

ucak kanadi ana kiris profil gdvdesi panellerindeki giivenilirlik
faktorleri (Al 7050 T7451)

Kombine | Kombine Detay
Panel Bolgeleri Panel No |Eleman No GF GF Model GF/
(Detay) | (Kaba) |KabaModel
GF Oran

Ana Kirig (Sol Kanat Bélgesi) 1 1320400 10.48 4.59 2.286
Ana Kiris (Sol Kanat Balgesi) 2 1320401 7.82 3.66 2.136
Ana Kiris (Sol Kanat Balgesi) 3 1320402 3.83 2.66 1.437
Ana Kiris (Sol Kanat Balgesi) 4 1320403 3.24 2.36 1.372
Ana Kiris (Sol Kanat Balgesi) 5 1320404 4.02 2.74 1.467
Ana Kirig (Sol Kanat Balgesi) 6 1320405 3.06 2.25 1.361
Ana Kirig (Orta Kanat Balgesi) 1 2320407 16.73 4.84 3.457
Ana Kirig (Orta Kanat Bialgesi) 2 2320406 15.20 4,17 3.642
Ana Kiris {Orta Kanat Bdlgesi) 3 2320405 3.25 1.17 2.786
Ana Kirig (Orta Kanat Balgesi) 4 2320403 3.38 2.25 1.500
Ana Kirig (Orta Kanat Balgesi) 5 2320404 2.26 1.496
Ana Kirig (Orta Kanat Bélgesi) 6 2320402 3.23 1.16 2.781
Ana Kirig (Orta Kanat Balgesi) 7 232041 14.88 4.14 3.591
Ana Kirig (Orta Kanat Balgesi) 8 2320400 16.04 4.79 3.346
Ana Kirig (Sag Kanat Balgesi) 1 3320400 11.01 4.73 2.329
Ana Kirig (Sag Kanat Balgesi) 2 332041 8.16 3.80 2.147
Ana Kirig (Sag Kanat Balgesi) 3 3320402 3.94 2.76 1.430
Ana Kirig (Sag Kanat Balgesi) 4 3320403 3.33 2.45 1.362
Ana Kirig (Sag Kanat Balgesi) 3 3320404 4,14 2.83 1.464
Ana Kirig (Sag Kanat Balgesi) 6 3320405 3.18 2.32 1.368

Analitik yontemlerle hesaplanmis olan ve detay modelden okunan giivenilirlik

faktorli degerleri Cizelge 8.2'de verilmistir.
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Ugak kanadi ana kiris malzemesi olarak cogu ucakta aliiminyum kullanilmistir.
Kolay islenmesi bakimindan ve mukavemet gereksinimleri nedeniyle tez kapsaminda
ana kiris malzemesi olarak aliiminyum 7050 T7451 sec¢ilmistir. Malzeme cinsinin
etkisinin gosterilmesi amaciyla, Al 2024 alasimi ele alinarak hesaplamalar tekrar
edilmistir. Farkli malzeme olarak metal alasim kullanilmasinin nedeni tez
kapsaminda yapilmis olan varsayimlarin ve hesaplama yontemlerinin metaller i¢in
gecerli olmasidir. Hesaplama yontemleri ve varsayimlar degistigi takdirde
sonuglardaki karsilastirmalarda sadece malzeme etkisi degil tiim bu etkiler
goriilecedi icin karsilastirmanin kontrollii olmasi icin 2. Kiris malzemesi olarak Al

2024 se¢ilmistir.

Al 2024 malzeme oOzellikleri kullanilarak ile kaba model giincellenmis ve yiikler
tekrar okunarak gerilme degerleri hesaplanmistir. Gerilme degerleri degistiginden
dolay1 normal burkulma katsayis1 ve kritik normal burkulma degeri de degismistir.
Al 2024, Al 7050’ye gore daha az mukavemete sahip oldugundan dolayi, modelde
paneller lizerine gelen yiiklerde, yaklasik olarak elastik oranlar1 kadar azalma
olmustur. Gelen yiiklerdeki azalmaya ragmen yapinin dayanimindaki degismeden
dolay1 giivenilirlik faktorlerinde azalma gozlemlenmistir. Al2024 malzemesi
kullanilarak tiim paneller i¢in analitik yontemlerle hesaplanmis olan ve detay

modelden okunan giivenilirlik faktorii degerleri Cizelge 8.3'teverilmistir.
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Cizelge 8.3. Analitik yontemler ve sonlu elemanlar metodu kullanilarak bulunan
ucak kanadi ana kiris profil gdvdesi panellerindeki giivenilirlik
faktorleri (Al 2024)

] Detay
Kombine | Kombine | \\ 1 Gr/
Panel Bolgeleri Panel No [Eleman No GF GF
(Detay) (Kaba) Kaba Model
GF Oran

Ana Kiris (Sol Kanat Balgesi) 1 1320400 6.99 3.16 2.210
Ana Kiris (Sol Kanat Balgesi) 2 1320401 5.10 2.52 2.018
Ana Kiris (Sol Kanat Balgesi) 3 1320402 2.59 1.93 1.344
Ana Kiris (Sol Kanat Balgesi) 4 1320403 2.39 1.88 1.274
Ana Kiris (Sol Kanat Balgesi) 5 1320404 2.77 1.98 1.398
Ana Kiris (Sol Kanat Balgesi) 6 1320405 2.48 1.86 1.337
Ana Kiris (Orta Kanat Balgesi) 1 2320407 11.03 3.34 3.302
Ana Kiris (Orta Kanat Balgesi) 2 2320406 9.39 2.88 3.434
Ana Kiris (Orta Kanat Bdlgesi) 3 2320405 3.05 1.11 2.750
Ana Kiris (Orta Kanat Balgesi) 4 2320403 2,60 1.84 1.413
Ana Kiris (Orta Kanat Balgesi) 5 2320404 1.84 1.409
Ana Kiris (Orta Kanat Balgesi) 6 2320402 3.00 1.11 2.712
Ana Kiris (Orta Kanat Balgesi) 7 2320401 9.92 2.86 3.469
Ana Kiris (Orta Kanat Balgesi) 8 2320400 10.94 3.31 3.306
Ana Kiris (Sag Kanat Balgesi) 1 3320400 7.36 3.26 2.257
Ana Kiris (Sag Kanat Balgesi) 2 3320401 5.30 2.62 2.023
Ana Kiris (Sag Kanat Balgesi) 3 3320402 2.64 1.99 1.325
Ana Kiris (Sag Kanat Balgesi) 4 3320403 247 1.94 1.271
Ana Kiris (Sag Kanat Balgesi) 5 3320404 2.34 2.05 1.388
Ana Kiris (Sag Kanat Balgesi) 6 3320405 2.58 1.92 1.345

Detay model ve kaba model arasindaki oransal fark maksimum %7.3 (Cizelge 8.4)
olacak sekilde azalmistir. Bu da farkli malzeme secilmesinin detay ve kaba model
arasindaki farka cok az etki ettigini gostermektedir. Oransal farkin azalmasi
gbzleminden, elastisite oraninin azalmasinin detay modeli daha cok etkiledigi

sonucunu ¢ikartabiliriz.
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Cizelge 8.4. Aliminyum 7050 T7451 i¢in hesaplanmis olan detay model
giivenilirlik faktorii degerinin kaba model giivenilirlik faktoriine
oraniyla, aliiminyum 2024 icin hesaplanmis olan detay model
giivenilirlik faktoriinii degerinin kaba model giivenilirlik faktoriine
oraninin yiizdesel olarak farki

AL 7050 -
AL 2024 Detay| AL7050-
T7451 Detay Model GFf T7451 GF
Panel Bolgeleri Panel No [Eleman No| Model GF/
Kaba Model | ©OranfAL
Kaba Model
GF Oran 2024 GF Oran
GF Oran

Ana Kiris (Sol Kanat Balgesi) 1 1320400 2.286 2.210 3.30%
Ana Kiris (Sol Kanat Bilgesi) 2 1320401 2.136 2.018 5.50%
Ana Kirig (Sol Kanat Balgesi) 3 1320402 1.437 1.344 6.50%
Ana Kirig (Sol Kanat Balgesi) 4 1320403 1.372 1.274 7.10%
Ana Kirig (Sol Kanat Balgesi) 5 1320404 1.467 1.398 4.70%
Ana Kiris (Sol Kanat Balgesi) 6 1320405 1.361 1.337 1.80%
Ana Kiris (Orta Kanat Balgesi) 1 2320407 3.457 3.302 4.50%
Ana Kirig (Orta Kanat Bilgesi) 2 2320406 3.642 3.434 5.70%
Ana Kirig {Orta Kanat Bilgesi) 3 2320405 2.786 2.750 1.30%
Ana Kirig (Orta Kanat Balgesi) 4 2320403 1.500 1.413 5.80%
Ana Kirig (Orta Kanat Balgesi) 5 2320404 1.496 1.409 5.80%
Ana Kirig (Orta Kanat Balgesi) 6 2320402 2.781 2.712 2.50%
Ana Kiris (Orta Kanat Balgesi) 7 232041 3.591 3.469 3.40%
Ana Kiris (Orta Kanat Balgesi) 8 2320400 3.346 3.306 1.20%
Ana Kirs (Sag Kanat Bilgesi) 1 3320400 2.329 2.257 3.10%
Ana Kirig (Sag Kanat Balgesi) 2 3320401 2.147 2.023 5.80%
Ana Kirig (Sag Kanat Balgesi) 3 3320402 1.430 1.325 7.30%
Ana Kirig (Sag Kanat Balgesi) 4 3320403 1.362 1.271 6.70%
Ana Kiris (Sag Kanat Balgesi) 5 3320404 1.464 1.388 5.20%
Ana Kirig (Sag Kanat Balgesi) 6 3320405 1.368 1.345 1.70%

Kaba model {izerindeki gerilmeler ve deneysel grafikler kullanilarak hesaplanmis
olan giivenilirlik faktorlerinin diisiik olmasinin en temel nedeni en basta yapilmis
olan kenarlarin sabit mesnet kabul edilmesidir. Bu yaklagimda profil gévdesindeki
moment flanga aktarilmamaktadir. Bu nedenle kritik burkulma gerilmesi degeri
azalmaktadir. Bu yontem daha emniyetli olmasina ragmen ger¢ege cok yakin degildir

ve ugagin gereginden fazla agir olmasina yol agmaktadir.

Ucgak kanadinin ayni yiikler ve sinir kosullari ile ¢ozdiiriilmiis olan detay modelinden
paneller teker teker alinarak lineer statik ¢Oziimden aliman deplasman degerleri

panellere uygulandiginda sinir sartlart daha dogru verilmis olmaktadir.
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Bu tez kapsaminda paneller iizerinde delik, kalinlik gecisi ya da herhangi bir
kuvvetlendirici hesaba katilmamistir fakat gercekte sistem pargalart igin ugak
panellerinde delik agilmasi ya da braket ¢akilmasi gereksinimleri vardir. Delik
acilmasi, braket ¢akilmasi ve bazi bolgelerde kalinlik gegisleri yapilmasi yapinin
burkulma giivenilirlik faktorlerini daha da artiracaktir. Bu nedenlerden dolay: bu tez
kapsaminda detay modelden alinan giivenilirlik faktorii degerleri gergege daha

yakindir.

Fakat ilk prototipi yapilan ugaklarda kaba model yaklasimlar1 kullanilarak daha
emniyetli tarafta kalmak da tercih edilebilir. Hizli ve giivenilir boyutlandirma

yapmak i¢in kaba model son derece kullanighdir.

Sonug¢ olarak kaba modelden okunan yiikler kullanilarak panel {izerindeki gerilme
degerlerinin, kritik burkulma degerlerinin ve giivenilirlik faktorlerinin kolay ve
pratik bir sekilde hesaplanabilecegi bir makro yazilmistir ve 6n tasarim i¢in yeterli ve

giivenilir sonu¢ alinmistir.

Tez kapsaminda yapilmis olan c¢alismalara ek olarak, kaba model siiper eleman
yaklasimi kullanilarak gelistirilebilir ve matris boyutu azalacagindan dolay1 ¢6ziim

suresi azaltilabilir.
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EK-1. Excel visual basic ile yazilan makrolar

Sub ReadAndAssignDimensionData_V2()

‘THIS SUBROUTINE READS THE DATA FILE LINE BY LINE AS A STRING,
CHECKS FOR THE DESIRED DATA.

" AND ASSIGNS AS NUMERICAL VALUES IN THE WORKSHEET AT THE
APPROPRIATE CELLS, WHEN FOUND. '

Err = 0 'resets the error’

On Error Resume Next

‘definitions'

Dim FileToOpen As Object
Dim FileToRead As Object
Dim LineData As String

Dim Scanningindex As Integer
Dim thicknessindex As Integer
Dim Nodelndex As Integer
Dim Message As Integer

Dim NodeNumber As Integer
Dim NodeNo As Integer

Dim SkimminglIndex As Integer
Dim ElementID() As Double
Dim ElementIDExcel As Double
Dim PropertyCard() As Integer
Dim Node_1() As Double

Dim Node_2() As Double

Dim Node_3() As Double

Dim Node_4() As Double

Dim Node() As Double

Dim XCoordinate() As Double
Dim YCoordinate() As Double
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Dim ZCoordinate() As Double
Dim thickness(999) As Double
Dim x_1 As Double

Dimy_1 As Double

Dim z_1 As Double

Dim x_2 As Double

Dimy 2 As Double

Dim z_2 As Double

Dim x_3 As Double

Dimy_3 As Double

Dim z_3 As Double

Dim a_1 As Double

Dim b_1 As Double

Dim a_2 As Double

Dim b_2 As Double

Dim Width As Double

Dim Height As Double

Dim Inertia As Double

Dim UserlnputDirectory As Variant

‘opens the data file'

Set FileToOpen = CreateObject("Scripting.FileSystemObject™)

Set FileToRead = FileToOpen.OpenTextFile("D:\Analiz\TEST
FEM\RUNS\5001.bdf")

Scanningindex =0
Nodelndex =0

'reads the data’

ContinueReadingDimensions:
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LineData = FileToRead.ReadLine

‘exits the program when reached to the end of the data file'
If Mid(LineData, 1, 7) = "ENDDATA" Then

GoTo AssignDimensionData

End If

'reads the line as a string until it encounters the type of data being looked for'

Do While (Mid(LineData, 1, 47) = "$ Elements and Element Properties for region :
") And ((Mid(LineData, 48, 15) = "WG_FrontSparWeb™) Or (Mid(LineData, 48, 11)
= "WG_MSparWeb™) Or (Mid(LineData, 48, 11) = "WG_RSparWeb") Or
(Mid(LineData, 48, 12) = "WG_FSpar_Web"))

'reads the thickness'
LineData = FileToRead.ReadLine

k = CInt(Trim(Mid(LineData, 10, 8)))
thickness(k) = CDbl(Mid(LineData, 25, 8))

'skips two lines'
LineData = FileToRead.ReadLine
LineData = FileToRead.ReadLine

Do While Mid(LineData, 1, 6) = "CQUADA4"

‘redimensions the arrays'

ReDim Preserve ElementID(Scanningindex)
ReDim Preserve PropertyCard(Scanningindex)
ReDim Preserve Node_1(Scanningindex)
ReDim Preserve Node_2(Scanningindex)

ReDim Preserve Node_3(Scanningindex)
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ReDim Preserve Node_4(Scanningindex)

‘assigns the values'

ElementID(Scanningindex) = Mid(LineData, 10, 7)
PropertyCard(Scanningindex) = Trim(Mid(LineData, 18, 7))
Node_1(Scanningindex) = CDbl(Mid(LineData, 25, 8))
Node_2(Scanninglndex) = CDbl(Mid(LineData, 33, 8))
Node_3(Scanningindex) = CDbl(Mid(LineData, 41, 8))
Node_4(Scanningindex) = CDbl(Mid(LineData, 49, 8))

‘increments the index'

Scanningindex = Scanningindex + 1

'reads next line'
LineData = FileToRead.ReadLine
Loop

Loop

'reads the line as a string until it matches the type of data being looked for'
Do While Mid(LineData, 1, 40) = "$ Nodes of Group : FEM_AIl_Mass_Included"

'reads next line'
LineData = FileToRead.ReadLine

'reads width and height'
Do While Mid(LineData, 1, 4) = "GRID"

For NodeNumber = 0 To (Scanningindex - 1)
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‘checks whether the data to be read is for the desired node'

If (Mid(LineData, 9, 8) = Node_1(NodeNumber)) Or (Mid(LineData, 9, 8) =
Node_2(NodeNumber)) Or (Mid(LineData, 9, 8) = Node_3(NodeNumber)) Or
(Mid(LineData, 9, 8) = Node_4(NodeNumber)) Then

TrueOrFalse = 1
Exit For
Else
TrueOrFalse = 0
End If
Next

‘assigns the data if desired'
If TrueOrFalse = 1 Then

‘redimensions the arrays'

ReDim Preserve Node(Nodelndex)
ReDim Preserve XCoordinate(Nodelndex)
ReDim Preserve Y Coordinate(Nodelndex)
ReDim Preserve ZCoordinate(Nodelndex)

‘assigns the values'

Node(Nodelndex) = CDbl(Mid(LineData, 9, 8))
XCoordinate(Nodelndex) = CDbl(Mid(LineData, 25, 8))
Y Coordinate(Nodelndex) = CDbl(Mid(LineData, 33, 8))
ZCoordinate(Nodelndex) = CDbl(Mid(LineData, 41, 8))

‘increments the index'
Nodelndex = Nodelndex + 1

End If
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'reads next line'
LineData = FileToRead.ReadLine

Loop

Loop

‘reads next line'

GoTo ContinueReadingDimensions

‘assigns the data read'

AssignDimensionData:

For RowlIndex = 14 To 149

If IsNumeric(Worksheets(""Database™).Cells(RowIndex, 16)) Then ElementIDExcel
= Worksheets("Database™).Cells(RowIndex, 16)

For EImIndex = 0 To (Scanningindex - 1)

If ElementIDExcel = ElementID(EImIndex) Then

‘determines the column where the numeric data is to be assigned'

For Skimmingindex = 0 To (Nodelndex - 1)

'skims the database to find the coordinates of Node 1'

If Node_1(ElmIndex) = Node(SkimmingIndex) Then
X_1 = XCoordinate(SkimmingIndex)
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y_1 = YCoordinate(Skimminglndex)
z_1 = ZCoordinate(SkimmingIndex)
End If

'skims the database to find the coordinates of Node 2'
If Node_2(ElmIndex) = Node(Skimminglndex) Then
X_2 = XCoordinate(SkimmingIndex)
y_2 = YCoordinate(SkimmingIndex)
z_2 = ZCoordinate(SkimmingIndex)
End If

'skims the database to find the coordinates of Node 3'
If Node_3(ElmIndex) = Node(SkimminglIndex) Then
X_3 = XCoordinate(SkimmingIndex)
y_3 = YCoordinate(SkimmingIndex)
z_3 = ZCoordinate(SkimmingIndex)
End If

'skims the database to find the coordinates of Node 4'
If Node_4(ElmIndex) = Node(SkimmingIndex) Then
X_4 = XCoordinate(Skimminglndex)
y_4 = YCoordinate(Skimmingindex)
z_4 = ZCoordinate(SkimmingIndex)
End If

Next SkimminglIndex

'determines the position computes the length of the edges'

If Mid(Node_1(Elmindex), 3, 2) = Mid(Node_2(EImIndex), 3, 2) Then
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al=Sgr(x 1-x2)"2+(y1-y2)"2+(z.1-z 2)"2)'dimension of the top
edge’
b 1=Sqgr((x 2-x3)"2+(y 2-y 3)"2+(z_2-z 3)"2) dimension of the right
edge’
a2=Sqr(x 3-x4)"2+(y3-y4)nr2+(z3-z4)"2) dimension of the
bottom edge'
b2=Sqr(x 4-x1)"2+(y 4-y 1”2+ (z4-2z1)"2) dimension of the left
edge’

Else
b 1=Sgr(x 1-x2)"2+(y 1l-y 2)"2+(z_1-2z 2)"2)'dimension of the left
edge'
al=Sgr(x2-x3h"2+(y2-y3)"2+(z2-2z3)"2) 'dimension of the
bottom edge'’
b 2=8qr(x 3-x4)"2+(y 3-y 4 "2+ (z_3-z_4)"2) dimension of the right
edge'
a2=Sqr(x 4-x1)"2+(y4-y 1)"2+(z4-z1)"2) dimension of the top
edge’

End If

‘compares the top/bottom edge lengths and assigns the longer for the panel width
Ifa_ 1>=a 2Then
Width=a 1
Else
Width=a_2
End If

‘compares the right/left edge lengths and assigns the longer for the panel height
Ifb 1>=b 2 Then

Height=b 1
Else
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Height=b 2
End If
‘assigns the numeric data to appropriate cells'
Worksheets("'Database").Cells(RowIndex, 17) = Width
Worksheets("Database").Cells(RowlIndex, 18) = Height

thicknessindex = PropertyCard(EImIndex)
Worksheets("Database").Cells(RowIndex, 19) = thickness(thicknessindex)

GoTo 20

End If

Next EImIndex

20:

Next RowlIndex

End Sub
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Function Ks(a, b)

'Function that interpolates the shear buckling coefficient according to HSB 45112-01
page 2 of 2

‘using all the edges simply supported b/c curve

'08.06.2013

'Berk KAPLANLIOGLU'

Ifa>=b Then
edgeratio=b/a
Else
edgeratio=a/b
End If

LowerBound = Worksheets("ksInterDtbs").Cells(3, 1)
UpperBound = Worksheets("ksInterDtbs™).Cells(146, 1)

For RowNumber =3 To 145

X_1 = Worksheets("ksInterDtbs").Cells(RowNumber, 1)
x_2 = Worksheets("ksInterDtbs").Cells(RowNumber + 1, 1)
y_1 = Worksheets("ksInterDtbs").Cells(RowNumber, 2)
y_2 = Worksheets("ksInterDtbs").Cells(RowNumber + 1, 2)
If edgeratio <= LowerBound Then
Ks=y 1
Elself edgeratio > x_1 And edgeratio < x_2 Then
Ks=y 1-(x_1-edgeratio)*((y_ 2-y 1)/(x 2-x_1))
Elself edgeratio >= UpperBound Then
Ks=y 2
End If



EK-1. (Devam) Excel visual basic ile yazilan makrolar

Next

End Function

Function Kb(a, b, Smax, Smin)

'If sigmax >= sigmin Then

Smax = sigmax

" Smin = sigmin

Else

" Smax = botax
" Smin = topax
'End If

smaxoversmin = Smax / Smin

Ifa>=b Then
edgeratio=b/a
Ratiolndicator = -2

Else
edgeratio=a/b
Ratiolndicator = 1

End If

If Smax > 0 And Smin >0 Then
columnl =3
column2 =3

Elself Smax >0 And Smin <0 Then
If smaxoversmin < -1 Then

columnl =3
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column2 =3
Elself smaxoversmin > -1 And smaxoversmin < -0.7 Then
columnl =3
column2 =9
Elself smaxoversmin = -0.7 Then
columnl =9
column2 =9
Elself smaxoversmin > -0.7 And smaxoversmin < -0.4 Then
columnl =9
column2 =15
Elself smaxoversmin = -0.4 Then
columnl =15
column2 =15

Elself smaxoversmin > -0.4 And smaxoversmin < 0 Then

columnl =15
column2 =21
End If

Elself Smax <0 And Smin <0 Then

If smaxoversmin > 0 And smaxoversmin <0.4 Then
columnl =21
column2 = 27

Elself smaxoversmin = 0.4 Then
columnl = 27
column2 = 27

Elself smaxoversmin >0.4 And smaxoversmin <1 Then
columnl = 27
column2 = 33

Elself smaxoversmin >= 1 Then
columnl =33

column2 =33
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End If
End If

curvel = Worksheets("kbInterDtbs™).Cells(1, columnl)
columnl = columnl + Ratiolndicator
Ibcolumnl = Worksheets("kbInterDtbs").Cells(4, columnl)
i=4
Do While Not IsEmpty(Worksheets("kbInterDths™).Cells(i, columnl))
izi+1
Loop
rownumberl =i-1
ubcolumnl = Worksheets("kbInterDtbs™).Cells(rownumberl, columnl)
For RowNumber = 4 To rownumberl
X_1 = Worksheets("kbInterDtbs").Cells(RowNumber, column1)
X_2 = Worksheets("kbInterDtbs").Cells(RowNumber + 1, column1)
y_1 = Worksheets("kbInterDtbs").Cells(RowNumber, columnl + 1)
y_2 = Worksheets("kbInterDtbs").Cells(RowNumber + 1, columnl + 1)
If edgeratio <= Ibcolumnl Then
Kbl=y 1
Elself edgeratio > x_1 And edgeratio < x_2 Then
Kbl=y 1-(x_1-edgeratio)*((y 2-y 1)/(x_2-x_1))
Elself edgeratio >= ubcolumnl Then
Kbl=y 2
End If
Next

curve2 = Worksheets("kbInterDtbs").Cells(1, column2)
column2 = column2 + Ratiolndicator

Ibcolumn2 = Worksheets("kblInterDtbs™).Cells(4, column2)
i=4
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Do While Not IsEmpty(Worksheets("kbInterDtbs™).Cells(i, column2))
izi+1l
Loop
rownumber2 =i-1
ubcolumn2 = Worksheets("kbInterDtbs").Cells(rownumber2, column2)
For RowNumber = 4 To rownumber2
p_1 = Worksheets("kbInterDtbs™).Cells(RowNumber, column2)
p_2 = Worksheets("kbInterDtbs™).Cells(RowNumber + 1, column2)
g_1 = Worksheets("kbInterDths").Cells(RowNumber, column2 + 1)
g_2 = Worksheets("kbInterDtbs").Cells(RowNumber + 1, column2 + 1)
If edgeratio <= Ibcolumn2 Then
Kb2=q_1
Elself edgeratio > p_1 And edgeratio < p_2 Then
Kb2=0q_1-(p_1-edgeratio) *((q_2-9_1)/(p_2-p_1))
Elself edgeratio >= ubcolumn2 Then
Kb2=q_2
End If
Next

If Kbl = Kb2 Then

Kb = Kbl

Else

Kb = (smaxoversmin - curvel) / (curve2 - curvel) * (Kb2 - Kb1) + Kbl
End If

End Function

Function PRFCompression(ModulusOfElasticity, PlasticityExponential,

CompressiveYieldStress, AllowableCompandBendingBucklingStress)
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Avar = 0002 * ModulusOfElasticity *  PlasticityExponential /
CompressiveYieldStress

B_var = AllowableCompandBendingBucklingStress / CompressiveYieldStress

eta_var = 1.0001

eta varl =0

Do Until (Abs(eta_varl - eta_var) < 0.001)

eta_var =eta_var - 0.0001

eta varl = (1 / (1 + A var * B_var * (PlasticityExponential - 1) * eta var "

(PlasticityExponential - 1))) ~ 0.5

Loop

PRFCompression = eta_var

End Function

Function PRFShear(ModulusOfRigidity, PlasticityExponential,

CompressiveYieldStress, AllowableShearBucklingStress)

ShearYieldStress = 0.55 * CompressiveYieldStress
A var = 0.002 * ModulusOfRigidity * PlasticityExponential / ShearYieldStress
B_var = AllowableShearBucklingStress / ShearYieldStress

eta_var = 1.0001

eta_ varl =0

Do Until (Abs(eta_varl - eta_var) < 0.001)
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eta_var =eta_var - 0.0001

eta varl = (1 / (1 + A var * B var © (PlasticityExponential - 1) * eta var
(PlasticityExponential - 1))) ~ 0.5

Loop

PRFShear = eta_var

End Function
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