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Ozet — Kanat ugagin kaldirma kuvveti iireten bilesenidir. Kanat ugagin mevcut agirligindan dolayr meydana gelen yer ¢ekimi
kuvvetini, tirettigi kaldirma kuvveti ile yener ve ugagin havada kalmasini saglar. Kanat sahip oldugu aerodinamik profiller
sayesinde kaldirma kuvveti iiretir.

Ucak kanadi i¢in gerekenler yiiksek rijitlik, yliksek dayanim, yiiksek tokluk ve diisiik agirliktir.

Kaburga(Ribs) ve kirig(Spars) kullanarak ucak kanadi tasarimi, 3D modelleme yazilim1 CATIA V5R21 yardimiyla yapilmistir.
Ugak kanatlar1 i¢in kullanilan malzemeler ¢gogunlukla Aliiminyum alagimlaridir. Bu arastirmada Aliminyum alagimin Al 2024-
T3 yam sira Epoxy Carbon UD' (395 GPa), Epoxy S-Glass UD'", Epoxy E-Glass UD'", Epoxy Carbon Woven (395 GPa) gibi
kompozit malzemeler kullanildy, (I UD: Unidirectionaly

Yiik uygulanarak olusan gerilmelerin belirlenmesi i¢in statik analiz yapildi. Kanadin {izerine gelen titresimlerin frekanslarini,
yonlendirilmis deformasyonlar: ve frekanslardan kaynaklanan gerilmeleri belirlemek i¢in, modal analiz yapildi. Deformasyon
ve yiik ¢arpanini belirlemek i¢in burkulma analizi yapildi. Biitiin sonuglar kiyaslanarak kanat yapimi i¢in en uygun
malzemenin se¢ilmesi saglandi. Analizlerin tamami bir sonlu elemanlar paketi olan ANSYS programinda yapildi. Biitiin
analizler tamamlandiktan sonra literatiirde yapilmis daha dnceki testler ile kiyaslanarak farkli kanat profili ve malzemeler
kullanmanin olumlu ve olumsuz yonleri belirlendi.

Anahtar Kelimeler: Kaburga(Ribs) ve Kiris(Spars) kullanan Ucak Kanadi, Statik analiz, Modal analiz, Burkulma Analizi

1. GIRiS: hava araci i¢in gereken Ozel tasarimlari, ebat, agirlik, hava
aracinin kullanimi, ugus ve inis sirasinda istenen hiz ve
istenen tirmanma hizi gibi bir dizi faktore baghidir. Ucagin
kanatlar1, ugagin pilot kdskii(kokpit) kisminda oturan
operatoriin sol ve sag taraflarina karsilik gelen, sol ve sag
olarak belirlenmistir. Genellikle kanatlar tam konsol
tasarimlidir. Bunun anlami, harici bir destek gerekmeyecek
sekilde iiretildigi demektir.

19601 yillarda yolcu tasimak i¢in daha biiyiik ugaklar
gelistirildi. Motor teknolojisi gelistikce, Jumbo jet tasarlandi
ve iretildi. Yine de, giinlimiiz ugaklarinin goévde yiizdesi
olarak yarisina yakiminin (%52) aliiminyum olmasi, bu
ucaklarin biiylikligii diistintildigiinde, u¢ak yapim firmalarini
inga edebilecekleri daha hafif ve daha giicli malzemeler
aramaya sevk etmistir. Boeing’in havayolu serisinde petek
yapilt panellerin kullanilmasi dayanikliliktan 6diin vermeden
agirliktan tasarruf saglamistir. Ik olarak kanat panellerinde,
ugus kontrol yilizeylerinde, kabin doseme tahtalarinda ve diger
uygulamalarda aliiminyum c¢ekirdege sahip aliiminyum ya da
fiberglas kaplamali sandvi¢ paneller kullanildi. Kopiik
cekirdege sahip sandvi¢c panelli bilesenlerin ¢ok ¢esitli
kompozit malzemelerin kullaniminda stirekli bir artig
1970'lerden giiniimiize havacilik yapilarinin durumunu ve
degisimini tanimlar. Gelismis teknikler ve malzeme
kombinasyonlari, aliiminyumdan karbon fibere ve diger giicli,
hafif malzemelere asamali bir kayma ile sonuglanmistir. Bu
yeni malzemeler, ugaktaki g¢esitli bilesenler icin &zel
performans gereksinimlerini kargilamak iizere tasarlanmustir.
2. KANAT TASARIMI ve NACA KANAT

PROFILLERI
Ugagin kanatlari, ugagi havaya kaldirmak i¢in gereken
kuvveti tiretmek iizere tasarlanmistir. Kanatlarin herhangi bir

Fig. 1 Ucak kanadinin 6nemli bilesenleri — [1]
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Ayrica kanat profilleri(airfoil) konusunda bilgi
verecek olursak 1930’1u yillarda, Ulusal Havacilik Danigma
Komitesi (NACA) tarafindan bir¢ok kanat profili gelistirildi.
Bu kanat sekillerinin bir¢ogu, yillar icinde genel havacilik ve
askeri ugaklarin yani sira pervaneler ve helikopter rotorlar
i¢in kanat ve kuyruk boliimleri olarak basariyla
kullanilmustir.

Genel veri noktalar1 seklinde olan bu diizenli koordinatlar,
sayisiz 0zel kanatgik profilleri igin bir dizi NACA raporunda
yayinlandi.

2.1 KANAT PROFiLi GiRiS PARAMETRELERI

Tablo 1. Giris Parametreleri

Ucak Tipi Yiiksek Subsonik veya Egitim Ucagi
Yakit Deposu Kanat ve Govde

Motor Giicii 17000 N

Ucus Mesafesi 900 km

Max Ucus Siiresi | 2.5 saat

Max Ucus Hizi 950 km/sa

Tasarim Faktorii | 1.5

Yukaridaki parametrelerin yardimiyla gerekli hesaplamalar
yapildiginda kanat profili se¢imi i¢in uygun ortam olusacaktir.
1. Adimda Cimax (Maksimum Kaldirma Katsayisi) bulunur.

L = Cimax X 0.5 x p x s x (Vstall)?

L = Kaldirma Kuvveti = 48.8 kN

p = Yogunluk = 0.4663 kg/m?

s = Kanat Alani1 = 15.4 m?

Vstall = irtifa kayip hizi1 =31.1 m/s —[13]

Hesaplama sonucunda Cimax=1.114

2. Adimda Reynold sayist bulunur.

Re=(pxvx])/p

Re = 1.41 x 10°

Reynold sayist ve Maksimum kaldirma katsayisi yardimiyla
referans kaynaktan [14] kanat profilini segebiliriz. Grafikler
arasindan NACA 4415 kanat profili se¢ildi.

Fig. 2 Kanat profili
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2.2 BILGISAYAR DESTEKLI TASARIMA (CAD)
GIiRiS & CATIA V5R21

Bilgisayar destekli taslak (CADD) olarak da bilinen
bilgisayar destekli tasarim (CAD), tasarim ve
dokiimantasyonu siirecinde bilgisayar teknolojisinin
kullanilmasidir. CAD, otomotiv, gemi yapimi ve havacilik
endiistrileri, endiistriyel ve mimari tasarim, protez ve daha
pek cok uygulamada yaygin olarak kullanilan 6nemli bir
endistriyel sanattir. CAD ayrica, filmlerde ve reklamlarda
ozel efektli bilgisayar animasyonu iiretmek i¢in de yaygin
olarak kullanilir. Bilgisayarlarin modern yayginlig1 ve giicii
CAD ’in gelismesine biiyiik katki saglamistir. Cok biiyiik
ekonomik 6nemi nedeniyle CAD, hesaplama geometrisi,
bilgisayar grafikleri (hem donanim hem de yazilim) ve ayrik
diferansiyel geometri arastirmalari igin biiyiik bir itici giig
olmustur.

2.3 CATIA’da TASARLANAN KANAT MODELI
Hesaplamalar sonucunda secilen kanat profilinin tasarim
programina girilebilmesi i¢in www.airfoiltools.com
adresinden NACA 4415 kanat profili dosyas1 dat formatinda
indirilir. Daha sonrasinda bu dosyadaki koordinatlar CATIA
tarafindan saglanan Excel makrosu ile programa girilir.
Tasarim programi asagidaki resimdeki goriildiigi gibi
koordinatlar1 otomatik taniyip, secili kanat profilini
olugturacaktir.

Fig. 3 Kanat profili koordinatlari

Tasarim1 yapilmakta olan kanatta toplamda 16 kaburga (Rib)
ve 2 kiris (Spar) kullanilacaktir. On kiris profili “I” arka kiris
profili ise “C” seklindedir [12]. Kaburga(rib) kalinlik degeri
olarak 20 mm seg¢ilmistir. Kanatin tasarimindaki diger
parametreler asagidaki tabloda verilmistir.

Tablo 2. Kanat Tasarim Parametreleri Tablosu

Govde kort uzunlugu 2400 mm

Ug kort uzunlugu 700 mm

Kanat yar1 uzunlugu 5500 mm

Agcik Kanat Uzunlugu | 4750 mm

Govde Kanat Profili NACA 4415

Uc Kanat Profili NACA 4415

On kiris pozisyonu Kort iizerinde %18 ile %25 arasi
Arka kiris pozisyonu Kort iizerinde %62 ile %70 aras1
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Fig. 4 Kanatin icyapisi(Ribs and Spars)

CATIA V5R21°de tasarimu yapilan kanat, sonlu elemanlar
paketi Ansys ‘e gonderilmeden dnce step formatinda kayit

edilir.

3. MALZEME SECIiMi
Tasarimi tamamlanmig olan kanatta kullanilmak tizere 5
farkli malzeme se¢ilmistir. Bunlar sirasiyla

Epoxy E-Glass UD
Epoxy S-Glass UD
Epoxy Carbon Woven (395 GPa)
Epoxy Carbon UD (395 GPa)

e Aliiminyum Alagim (Al 2024-T3)
Secilen bu bes malzemenin 3 tanesi, 6nceden yapilmis olan
arastirmada kullanilan malzemeler ile aynidir. Diger 2
malzeme ise farkli tutulmustur. Malzeme 6zellikleri farkl

arastirma kaynaklarindan derlenerek toparlanmistir

[1,4,7,8,10] ve Ansys kiitiiphanesiyle kiyaslanarak
dogruluklar: kanitlanmustir.
Ayrica bazi malzemelerin sonunda UD (Unidirectional)

kisaltmasi kullanilmaktadir. Bunun anlami kompozit

malzemenin i¢inde kullanilan dokunun tek yonlii oldugudur.
Bu durumun faydasi ise uygulandigi alan tizerindeki tim
kuvvetlerin ayni yonde olmasini saglamasidir. Bu duruma
binalardaki kolon ve kiris kuvvetlendirmeleri 6rnektir.

Tablo 3. Malzeme Ozelliklerj !* (UD = Unidirectional)

3.1 SONLU ELEMANLAR ANALIZINE (FEA) GIRIS

Sonlu Elemanlar Analizi (FEA) ilk kez 1943 yilinda R.
Courant tarafindan gelistirilmistir. Burada R. Courant,
titresim sistemlerine yaklagik ¢oziimler elde etmek i¢in Ritz’
in sayisal analiz yontemini ve varyasyon hesabinin en aza
indirgenmesini kullandi. Kisa bir siire sonra, 1956'da M.J.
Turner, R.W. Clough, H.C. Martin ve L.J. Topp tarafindan
yayinlanan bir makale, daha genis bir sayisal analiz tanimini

biikiilmesi" lizerine odaklanmugtir.

3.2 ANSYS PROGRAMINA GIRiS$:

ANSYS, Analiz Sistemi iiriinii anlamina gelir. John Swanson,
ANSYS Inc. Sirketinin kurucusudur. 1970 yilinda, cesitli
sirketlerin ve sektorlerin analiz sorunlarini hesaplamak veya
simiile etmek icin kolaylastiran bir teknoloji olusturmak
amactyla ANSYS kuruldu. ANSYS, cesitli mekanik
problemleri ¢cdzmek i¢in endiistrilerde yaygin olarak
kullanilan, genel amagli sonlu elemanlar analizi (FEA)
yazilim paketidir. FEA, biitiin sistemi, eleman ad1 verilen
kiigiik pargalara ayirmanin bir yontemidir. ANSY'S yazilimi,
bu elemanlarin performansini diizenleyen denklemleri
gergeklestirir ve bunlart sistemin nasil biitiinlesik olarak
calistigini gosteren genel bir agiklama ile sonuglandirir. Elde
edilen sonuglar tablo halinde veya grafik olarak gosterilir.

3.3 UCAK KANADININ ANSYS’TE YAPISAL STATIK
ANALIZI

Daha dnceden tasarlanip, step formatinda kaydedilmis olan
kanat ANSYS Workbench girdilenir. Tablo 3’deki malzemeler
engineering data boliimiinden segilir, i¢lerinden ilk olarak Al
2024-T3 kanat i¢in uygulanir ve kanat mesh islemi baslatilir.

Tablo 4. Ansys Mesh Parametreleri

Smoothing Medium
Span Angle Center Fine
Mesh Method Tetrahedrons
Shell Mesh Method Face Meshing
Mesh Size 30 mm

Toplam Eleman Sayis1 - 151204

Al | Epoxy | Epoxy | Epoxy Epoxy
Malzeme | 2024- E- S- Carbon Carbon
Tablosu T3 Glass | Glass up " Woven

UD "™ | UD"™ | (395Gpa) | (395Gpa)

Ex(Gpa) 45 50 209 91.82
Ey(Gpa) 73.1 10 8 9.45 91.82
Ez(Gpa) 10 8 9.45 9
n(xy) 0.3 0.3 0.27 0.05
w(yz) 0.33 0.4 0.4 0.4 0.3
w(zx) 0.3 0.3 0.27 0.3
Gxy(Gpa) 5.0 5.0 5.5 19.5
Gyz(Gpa) | 26.6 | 3.846 | 3.846 5.5 3
Gzx(Gpa) 5.0 5.0 3.9 3
P(kg/m®) | 2770 | 2000 | 2000 1540 1480
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Fig. 6 Mesh islemi

Yapisal statik analiz sirasinda kanadin alt yiizeyine etki eden
basing, hesaplamalar sonucunda P =500 pa [2] olarak
belirlendi. Figiire 7°de ise kanat iizerine etki eden sinir
kosullar1 gosterilmistir. Burada kanatin bir ucu govdeye sabit
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sekilde (fixed support) tutturulmustur. Kanatin diger ucu ise
serbest durumdadir.

Fig. 7 Smur Kosullar1

4. YAPISAL STATIK ANALIiZ SONUCLARI

Biitiin malzemeler ile yapisal statik analiz tamamlandiktan
sonra sonuglarin dogrulanmasi adina toplam eleman sayisi
151204 degerinden 401011 degerine yiikseltildi. Bu yeni
eleman sayis1 degeriyle yapilan analizler birinci sonuglara
oldukca yakin oldugu i¢in analiz degerleri dogrulanmis oldu.

Daha sonrasinda ise ayni boyutlara ve sinir kosullarina sahip
fakat farkli kanat profili ve malzemelerden yapilmis bir kanat
icin daha 6nceden yapilmig yapisal statik analiz sonuglari ile
kendi analiz sonuglarimizin karsilastiriimasi yapildi.

Tablo 5. Yapisal Statik Analiz Sonuglart (NACA 4415)

Malzemeler Deformasyon | Gerilim Gerinim

(mm) (Stress | (Strain)

— Mpa)

Epoxy
E-Glass UD 3,7822 5,0508 | 0,00049312
Epoxy
S-Glass UD 3,444 4,4523 | 0,00043837
Epoxy Carbon
UD (395 Gpa) 1,0237 5,3946 | 0,00013858
Epoxy Carbon
Woven (395 1,9258 40969 | 0,00017980
Gpa)
Al 2024-T3 2,1742 14,019 | 0,00021353

Tablo 6. Onceki arastirma sonuglar1 (NACA 64A215)

Malzemeler Deformasyon | Gerilim Gerinim

(mm) (Stress | (Strain)

— Mpa)

Epoxy
E-Glass UD 10,943 15,943 | 0,00044117
Epoxy
S-Glass UD 9,8794 16,145 0,00040288
Epoxy Carbon
UD (230 Gpa) 4,223 16,225 0,00016508
Epoxy Carbon
Woven (230 7,9845 15,709 | 0,00030371
Gpa)
A12024-T3 6,7377 16,034 | 0,00022722

Tablo 6 ve 7°ye baktigimizda NACA 4415 ve NACA
64A215 kanat profillerinden yapilmis iki ayr1 kanatin

deformasyon, gerilim ve gerinim degerlerini goriiyoruz.
NACA 4415 kanat profilinin NACA 64A215’e gore daha az
deformasyon, gerilim ve gerinim degerlerine sahip oldugunu
gozlemlenmektedir. Buradan yola ¢ikarak ayni 3 malzemeden
yapilmis NACA 4415 kanat profilinin NACA 64A215’e gore
daha yiiksek performansa sahip oldugunu sdyleyebiliriz.
Tablo 6°daki deformasyon degerleri ayrica resim olarak tiim
malzemeler i¢in asagida gosterilmistir.

Fig 8. Epoxy E-Glass UD i¢in toplam deformasyon
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5. MODAL ANALIZ SONUCLARI Fig 13. Epoxy Carbon UD Mod 1 Toplam Deformasyon

Ugus siiresince siirekli olarak bir titresime maruz kalan
kanadin dinamik 6zelliklerinin tespit edilmesi i¢in modal
analiz yapildi. Tabi burada modal analiz yapisal statik
analizden daha sonra yapildi. Bunun nedeni kanatin dnceden
uygulanmis yapisal statik analiz sonucunda hesaplanan
gerilim(stress) rijitlik matrisinin bilinmesi zorunlulugudur.
Bunu asagidaki formiilasyon sayesinde agiklayabiliriz.

[K{Xo} = {F}

Yapisal statik analiz sonrasinda elde edilen gerilim (stress)
durumundan gerilim rijitlik matrisi hesaplanir.

[G0] — [S]

Buradan hesaplanan S degeri modal analize eklenir ve
sonuglar hesaplanir.

([K+S] — oi[M]){¢i}=0
Burada;

[K] = Ryjitlik matrisi

[M] = Kiitle matrisi

® = Dogal Frekans

¢ = S6niim Oran1 (Damping Ratio)

Fig 14. Epoxy Carbon UD Mod 6 Toplam Deformasyon

Modal analiz sonucunda 6 ayri mod i¢in dogal frekanslar ve
bu frekanslardaki deformasyon degerleri elde edildi.

Tablo 7. Modal Analiz Dogal Frekans Sonuglari

Epoxy | Epoxy Al Epoxy | Epoxy
Carbon | Carbon 2024 S-Glass | E-Glass
UD Woven T3 UD UD

Mod
(Hz)

1 27,205 | 20,623 | 14,531 | 13,269 | 12,696

2 58,437 | 59,182 | 49,671 | 37,951 | 37,342

3 74,157 | 77,831 | 69,396 | 46,402 | 45,621

4 77,448 | 93,849 | 78,153 | 50,763 | 49,829 | Fig 16. Epoxy Carbon Woven Mod 6 Toplam Deformasyon

ANSYS

3 108,15 | 111,01 | 106,81 | 73,740 | 73,109 ' et ' B

6 137,59 | 149,36 | 153,95 | 92,301 | 91,396

Tablo 8. Modal Analiz Deformasyon Sonuglari

Epoxy | Epoxy Al Epoxy | Epoxy
Carbon | Carbon 2024 S-Glass | E-Glass
UD Woven T3 UD UD

Mod
(mm)

1 6,5234 | 6,1385 | 4,5959 | 5,4869 | 5,4849

2 6,9673 | 7,0728 | 5,6049 | 6,8437 | 6,9186

3 5,1875 | 6,4145 | 4,1108 | 6,9692 | 6,9057

4 6,7839 | 5,1914 | 4,5975 | 4,2864 | 4,3442

5 9,4582 | 7,3914 | 6,0807 | 8,0945 | 8,0972

6 10,242 | 8,9961 | 7,2769 | 9,4059 | 9,4792
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Fig 18. A1 2024 T3 Mod 6 Toplam Deformasyon
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6. BURKULMA ANALIiZi SONUCLARI

Yapisal statik ve modal analizden sonra belirlenen sinir
kosullar1 altinda kanatin herhangi bir bolgesinden
burkulma(buckling) olmasi ihtimaline kars1 burkulma analizi
yapildi. Burada dikkate alinmasi gereken durum yapisal statik
analiz sirasinda hesaplanan gerinim rijitlik matrisinin [S] yiik
carpani ve deformasyon degerlerine nasil etki edecegiydi.
Asagidaki formiilasyon sayesinde bunu anlayabiliriz.

([K]+ A [SD{Yi}=0115]

Burada;

[K] = Rijitlik Matrisi

A =Yiik ¢arpani

Y = Burkulma(buckling) Modu

Analiz sonucunda 4 mod i¢in yiik ¢arpani ve deformasyon
degerleri bulundu.

Tablo 9. Burkulma Analizi Yiik Carpan1 Tablosu

Yik Epoxy | Epoxy
Carpani | Carbon | Carbon
(Mod) ub Woven

Al 2024-| Epoxy E- | Epoxy S-
T3 Glass UD | Glass UD

1 26.96 | 16.369 |64.435| 12.403 | 11.585
2 29.676 | 17.871 | 86.47 | 16.403 | 12.717
3 32.448 | 18.982 | 86.69 | 18.423 | 13.952
4 35.492 | 22.195 |114.17| 20.323 | 17.403

Tablo 10. Burkulma Analizi Deformasyon Tablosu

Epoxy
Deformasyon Epoxy | Epoxy Al 2024- Epoxy S-
(mm) Carbon | Carbon T3 E-Glass Glass
UD Woven UD
UD
1 1,0088 1,0026 | 1,0028 | 1,0028 |1,0025
2 1,0028 1,0062 | 1,0037 | 1,0044 (1,0081
3 1,0029 1,0033 | 1,0070 | 1,0068 |1,0031
4 1,0021 1,0007 | 1,0006 | 1,0009 |1,0066

Tablo 9 ‘dan malzemelerin burkulma(buckling) analizi
sonuglarina baktigimizda Epoxy E-Glass UD ve Epoxy S-
Glass UD ‘nin en diisiik yiik ¢arpan1 degerlerine sahip
oldugunu gozlemleriz.
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SONUCLAR:

e  Bu arastirmada, bir ugak kanadi 3D modelleme
yazilim1 CATIA kullanilarak tasarlanmig ve
modellenmistir. Kanat tasariminda, kaburgalar(Ribs)
ve kirisler(Spars) kullanilmustir.

e  Ugak kanatlar1 i¢in kullanilan malzemeler
cogunlukla Aliiminyum alagimlardir. Bu
arastirmada, materyallere Epoxy E-Glass UD,
Epoxy S-Glass UD, Epoxy Carbon UD, Epoxy
Carbon Woven kompozit malzemeler eklendi.
Bunun nedeni mevcut analiz sonuglari ile daha
onceki arastirmalarin sonuglarini kiyaslamakti.

e Bes malzemeye hava basinci uygulanarak kanat
tizerinde yapisal statik analiz yapildi. Analiz
sonuglart incelendiginde kompozit malzemeler
Aliiminyum alagim Al 2024-T3’e gore daha iyi
degerlere sahip oldugu ortaya ¢ikti. Malzemeler
arasindaki sonuclar karsilastirildiginda, Epoxy
Carbon UD igin toplam deformasyon ve gerinim
degerleri daha azdir.

e  Yapisal statik analiz sonucunda kanat tasariminda
kullanilan NACA 4415 kanat profilinin daha dnceki
aragtirmada kullanilan NACA 62A215 kanat
profiline gére ayni sinir kosullar1 altinda daha iyi
yapisal degerlere sahip oldugu gozlendi.

e  Yapisal statik analizin bir FEM paketi olan Ansys
programinda yapilmasi ayrica deney masrafi
olmasin 6nledi.

e  Ucus siiresince stirekli olarak bir titresime maruz
kalan kanadin dogal frekanslar1 belirlemek icin
modal analiz yapildi. Analiz sonucunda Carbon
Epoxy UD malzemesi diger malzemelere gore daha
yiiksek dogal frekansa sahip oldugu gézlemlendi. Bu
sonugtan yola ¢ikarak bu kompozitin rezonans
durumuna gegip, gérevini yerine getirememesi diger
malzemelere gore daha zordur.

e  Burkulma(buckling) analizinde malzeme olarak
Epoxy S-Glass UD daha kiigiik yiik carpanlarina ve
deformasyon degerlerine sahip oldugu gozlemlendi.

e Analiz sonuglar1 deneysel olarak dogrulanmadig1
icin farkli tasarimlarda sonuglar degiskenlik
gosterebilir.
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