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Oz

Gilinlimiizde artan teknoloji ile birlikte hava araglarinda kullanilan malzemeler ve iiretim metotlar1 da gelismektedir. Ugaklarin
tiretildigi ilk yillarda tahta kullanimindan baslayan malzemelerin yerini giiniimiizde entegre yapilar, eklemeli imalat ile iiretilen 3D
pargalar ve kompozit malzemeler almistir. Bu yeni nesil malzemeler sayesinde ¢ok daha hafif ve dayanikli ucaklar yapilabilmekte ve
¢ok daha genis bir tasarim ozgiirliigiine sahip olunmaktadir. Bu ¢alismada giiniimiiz yeni nesil iiretim teknolojilerinden biri olan
entegre giiclendirilmis panel metoduyla ugak kanat panel tasarimi yapilacaktir. Calismanin ana amaci farkli giiglendirme geometri ve
panel yapilarimin burkulma performanslarini karsilagtirmak ve aymi agirlikta en fazla yiikk tasima kapasitesine sahip paneli
belirlemektir. Havacilik endiistrisi hava aracglar1 yapilarinda parga sayisini azaltma yoniinde evirilmektedir. Burkulma performansimin
yaninda montaj siiresinin kisalmasi, montajda acilmasi gereken baglayict sayisinin diismesiyle birlikte yap1 iizerindeki piiriizlerin
azalmas1 ve potansiyel catlak olusumunun dniine gegilmesi, montaj i¢in gerekli erisim ihtiyacinin azalmasi gibi avantajlar1 da entegre
yapilarin tercih edilme sebepleri arasindadir. Calismada dort farkli panel tasarimi yapilarak karsilastirma yapilmistir. Calisma
sonucunda elde edilen veriler, ucak yapilarinda basma yiliklemesine maruz kalan ve kritik yiikleme kosulu burkulma olan panellerde,
ozellikle kanat iist kabuklar1, agirlik, montaj ve maliyet efektif tasarimlara yon verebilecektir.

Anahtar Kelimeler: Entegre panel yapilar, Burkulma, Ugak kanadi, Ugak yapilari, Yapisal tasarim

Structural Design of Aircraft Wing by Using Integrally Stiffened

Panel
Abstract

Materials and manufacturing methods that use in aerospace industry improve by recently technological developments. Wood was the
material on first years of aircraft manufacturing but nowadays integrally structures, additive manufacturing and composite materials
can be used. Through these new generation materials and manufacturing methods more light and strong aircraft structures can be
designed and manufactured. In this work, by using integrally stiffened panel method that is one of the new generation manufacturing
method aircraft wing panel was designed. The main purpose of this work is to investigate the effect of different stiffener geometry and
panel structures in terms of buckling performance. Furthermore buckling performance, aerospace industry evolves in decreasing the
number of part number. This method also helps decreasing manufacturing time, the number of fastener and fastener holes, potential
crack start and access requirement for assembly process. In this work, four different panel geometry are designed and compared. More
weight, assembly and cost effective design shall be done on panels which is under compressive loading especially wing upper panel
by using the result of this work.
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1. Giris

Entegre paneller yiiksek dayanimlar1 ve diisiik agirlik ¢oziimleriyle hava araci yapilarinda ¢ogunlukla 6ne ¢ikmaktadir. Montajda
gerekli parca ve baglayici sayisin1 azaltma, montaj siiresini kisaltma gibi yan faydalarimin yaninda basma yiikleri altinda burkulma
performanslarinda da iyilesme olmaktadir. Ucak kanatlarinda, iizerlerine gelen kaldirma kuvvetinden kaynaklanan egilme momenti
iist kabukta basma, alt kabukta ¢cekme yiiklemesine sebep olmaktadir. Bu yiizden genellikle kanat iist kabuk panelleri i¢in en kritik
yilikleme burkulma olmaktadir. Quinn ve arkadaglar1 yaptiklar1 ¢aligmalarinda entegre gii¢lendirilmis panel yapilarini araya yardimet
giiclendirici atarak ve atmayarak karsilastirmis ve burkulma yiikii icin %87.2, panel burkulmasi icin %17.7 artig gozlemlemislerdir
[1]. NASA’nin yapmis oldugu ¢alismada sonradan birlestirme ile {iretilen paneller entegre panel yontemiyle tekrar tasarlanmis ve
iretilmistir. Caligma kapsaminda 78 parcalik bir kanat montaji ele alinmis ve 7 parcalik bir montaj haline getirilerek toplamda
%58’1ik bir agirlik avantaji saglanmustir [2]. Murphy ve arkadaglart benzer sekilde entegre giiglendirilmis panellerin burkulma
performanslarini karsilastiran bir ¢alisma yapmis ve panele eklenen yardimer giiglendirici elemanlarin burkulma performansini %11.1
artirdigini tespit etmislerdir [3]. Bu c¢alismada farkli gii¢lendirici kesit alanlar1 ve panel yapilarinin burkulmaya karsi dayanim
performanslar1 karsilastirilacaktir.

2. Materyal ve Metot

Calismada Al-7050 alasimli malzemeye sahip aym agirlikta 4 farkli panel kullanilmigtir. Panel boyutlar belirlenirken ayni agirlikta
farkli geometrilerde paneller belirlenmeye ¢alisildigr icin karsilastirma yapilabilmesi i¢in kabuk kalinlifi ve panel boyutlari sabit
tutulmustur. Eklenen giiglendirici elemanlarinin panel burkulma performanslar lizerine etkisi incelendiginden, giiglendirici boyutlari
her panelde Hata! Basvuru kaynagi bulunamadi. de gosterildigi sekilde farklidir.

2.1. Panel Boyutlar

Panel A ve Panel B ana gii¢lendirici geometrileri I kesit alanina sahip paneller olup, Panel B de ekstra yardimei gii¢lendiriciler
bulunmaktadir. Panel C ve Panel D de ana gii¢lendirici geometrileri T kesit alanina sahip olur, Panel D de ana giig¢lendiriciler
arasinda yardimci giiglendirici elemanlar bulunmaktadir (Sekil 1).

Tablo 1. Panel Boyutlar

Panel A Panel_B Panel C Panel D
Boy (mm) 800 800 800 800
Genislik (mm) 500 500 500 500
Kabuk Kalinligi (mm) 2,5 2,5 2,5 2,5
Ana Giiglendirici Kalinlig1 (mm) 4.4 3 3,2 2,2
Ana Giiglendirici Yiikseklik (mm) 28 28 28 28
Yardimci Gii¢lendirici Kalinlig1 (mm) | - 2 - 1,4
Ana Giiglendirici Kesit 1 1 T T
Agirlik (g +/-40g) 4000 4000 4000 4000

Panel A

Panel_C Panel D

Sekil 1. Panel Izometrik Goriiniisleri
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Tablo 2. Al 7050-T7451 Malzeme Ozellikleri (A Basis) [6]

Al 7050 -T451

Elastisite modiilii 71016 MPa
Poisson orani 0,33 -

Ftu 510,21 MPa
Fty 441,26 MPa
e 0,09 -

2.2. Sonlu Elemanlar Modeli Dogrulama

Sonlu elemanlar modelini dogrulama yontemi olarak literatiirde test igeren bir makale kullanilacaktir. MSc.Nastran’da yapilan
sonlu elemanlar analizi sonucu, makalede verilen test sonuglari karsilastirilarak aradaki fark belirlenecektir. Test ve fem sonuglarinin
birbirine yeterli seviyede yakin oldugu gosterilmeye c¢aligilarak, bundan sonraki paneller i¢in sadece fem analizi yapilmasi yeterli
olacaktir. Dogrulamada kullanilacak olan makale, literatiir arastirmasi kisminda detaylica anlatilan Quinn ve arkadaslarinin [1]
makalesi olacaktir.

Sekil 2’de Quinn makalesindeki test numunesi_A gosterilmistir. Test numunesi 50 mm kalinligindaki aluminyum alasim 2024-
T351 plakadan talagli imalat olarak islenmistir.

Sekil 2. Test numunesi A geometrik modeli [1]

Sekil 3’te gosterilen test numunesi A 5 mm’lik dort diiglim noktasi iceren dortgen CQUAD4 sonlu elemanlar ag: ile oriilmiistiir. Ag
boyutu burkulma analizi sonuglarini etkileyecegi i¢in bir yarim burkulma dalgasinda en az 10 eleman olmasina dikkat edilmistir.

Sekil 3. Sonlu elemanlar ag oriilmiis numune A modeli

Kabuk ve web yapilari, kalinliklarinin yarisindaki iki boyutlu yilizeylerde idealize edilmistir. Kabuk ve web arasinda olusan kabuk
kalinliginin yarisi kadar olan mesafe ihmal edilmistir.
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Perde Kalinlig:
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Sekil 4. Sonlu Elemanlar Modelinde Kullanilan Yiizeyler

MMPDS’den [6] alinan Al 2024-T351 malzeme 6zellikleri asagidaki tabloda listelemistir. Metalik malzeme 6zellikleri MAT1
kartini kullanarak tanimlanmigtir. Panel kalinliklar1 PSHELL kart1 ile tanimlanmugtir.

Tablo 3. Al 2024-T351 Malzeme Ozellikleri (A Basis) [6]

Al 2024 -T351

Elastisite modiilii 73773 MPa
Poisson orani 0,33 -

Ftu 413,68 MPa
Fty 289,57 MPa
e 0,04 -

Panele test yiiklemesini modellemek i¢in z yoniindeki kenarlarindan sinir kosullar1 uygulanmustir. Bir kenari X,y ve z eksenlerinde
tamamiyla smirlandirilmis olup, diger kenari x ve y de simrlandirilarak z yoniinde Imm basma yoniinde yer degistirme
tanimlanmusgtir.

Sekil 5. Sonlu Elemanlar Modelindeki Stnir Kosullari

11k burkulma yiikii ve modunu elde etmek i¢in Nastran SOL105 kullanarak dogrusal 6zdeger analizi (Linear eigenvalue analysis)
kosturulmustur. Analiz sonucu elde edilen ilk burkulma modu Sekil 6’da gosterilmistir.

Sekil 6. Ik burkulma modu - FEM sonucu
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Yapilan burkulma analizi sonucu A = 0,485 olarak bulunmustur. Bu deger panelin ilk burkulma modunun toplam yiiklemenin ne
kadarinda gercgeklestigini gosteren faktdr degeridir. Statik analiz sonucunda tepki kuvveti 156000 N olarak bulunmus olup, ilk
burkulma modunun goriilecegi kuvvet asagidaki gibi hesaplanmustir.

Fr 1 =156000* 0,485 = 75,7 kN

Fr:Tepki kuvveti
A : Ozdeger (Eigenvalue)

olarak bulunur. Referans alman makaledeki Quinn [1] in yaptig1 test sonucu panel 74,5 kN de ilk burkulma moduna girmektedir.
Yapilan patran analizi sonucu test sonucuna;

75,7 — 74,5
% Hata ZT* 100 = %1,6

oraninda yaklasmistir. Bu goz ardi edilebilir hata orani fem de kullandigimiz yontemin dogru oldugunu gostermekte ve bundan sonra
panelleri ayn1 yontemle sonlu elemanlar yontemi kullanarak analiz edebilecegimizi gostermektedir.

Analizin ikinci kisminda burkulma sonrasi incelenip yapinin tasiyabilecegi maksimum yiik belirlenecektir. Burkulma sonras: kisimda
yapida dogrusal olmayan geometrik ve malzeme davraniglar olusacaktir. Panel tamamen ¢6kme asamasina gelene kadar 6nce elastik
sonra plastik bolgede yiiklenecek ve sonunda tamamen ¢okecektir. Bu sebeple Oncelikle dogrusal olmayan bolgedeki malzeme
ozellikleri tanimlanmalidir. Dogrusal olmayan malzeme &zellikleri Ramberg—Osgood egrisini[8] kullanarak modellenmis ve gerilim-
gerinim egrisi Msc. Patran’da MAT1 kart1 ile tanimlanmustir. Ramberg-Osgood metalik malzemeler i¢in gergek mithendislik gerilim —
gerinim egrisini tanimlayan matematiksel bir yaklasimdir. Yap1 iizerindeki geometrik lineer olmayan davranigi modellemek adina ilk
burkulma modunu olusturacak sekilde 0.02 N’luk kuvvetler ile yapida panelin diizlem disi yoniinde biikiilme olusturmaya
caligilmugtir.

Sekil 7. Sonlu Elemanlar Modeline Girilen Yiiklemeler

Panel burkulma ¢okme yiiklemesini belirlemek i¢in MSc Nastran SOL600 kullanilarak dogrusal olmayan analiz yapilarak sonug
kuvvet-yer degistirme egrisi olarak ¢izdirilir. Bu egrinin kuvvet boliimiindeki en yiiksek deger, panelin ¢okme yiikiine karsihik
gelmektedir. Goriildiigii gibi bu degerden sonra panelin yiik tasima kapasitesi hizla diigmektedir. Grafikten bu deger 220,3 kN olarak
belirlenmistir.
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Sekil 8. Nonlinear Analiz i¢in Kuvvet-Yer Degistirme Grafigi

216,6 — 220,3
% Hata ZW* 100 = %1,7

Yapilan sonlu elemanlar modeli sonucunda Tablo 4’te 6zetlendigi gibi %1,6 ve %1,7 hata oranlari ile test sonuclar1 yakalanmistir. Bu
sonuglar yapilan dogrusal ve dogrusal olmayan analizler i¢in ayr1 ayr1 kabul edilebilir mertebelerdedir. Referans alinan makalede de
benzer sekilde test sonuclarina %1.9 ve %12,6 lik hata oranlari ile yaklagilmistir.

Tablo 4. Test ve Sonlu Elemanlaro Sonuglari Karsilastirma Tablosu.

i1k Burkulma Yiikii (kN) Nihai panel cokme yiikii (kN)
Numune A Test Sonuglar1 | 74,5 [1] 216,6 [1]
Numune A Fem Sonuglart | 75,7 220,3
%Hata 1,6 1,7

FEM ve test sonuglari arasindaki farklar kabul edilebilir seviyededir. Bir sonraki kisimda ayni modelleme metodu kullanilarak
paneller analiz edilip degerlendirilecektir.

3. Arastirma Sonuclari ve Tartisma

3.1. Bulgular ve Tartisma
Dort panel i¢in yapilan sonlu elemanlar analizleri sonucu Boliim II’de anlatilan sinir kosullart i¢in

Tablo 5’de gosterilmistir. I kesit alanli panel igin burkulma yiikii 180 kN olup ayni1 agirlikta, ana gii¢lendirici elemanlar arasina
atilan yardimci giliglendirici elemanlarla burkulma yiikii 222.7 kN a yiikselmistir. T kesin alanli giiglendirici igeren paneller i¢in de
sonug benzer olmaktadir. Aralara yardimer giliglendirici elemanlarin eklendigi durumda panel burkulma yiikii 172.6 kN dan 202.9 kN
a yikselmektedir.

I kesit alanli panelde aralara eklenen yardimci gliglendiriciler burkulma yiikiiniin yaninda panel ¢okme yiikiinii de artirmistir.
Ancak T kesit alanli panelde araya eklenen yardime1 elemanlara ragmen panel ¢cokme yiikii 331.4 kN dan 295.3 kN a diismektedir.

T kesit alanina sahip giliclendiriciler ayni agirlik saglanmasi i¢in kalinliklari azaltilarak ist kisimlarina malzeme eklenerek
olugturulmuglardir. Bu kalinlik azalis1 giiclendirici elemanlar1 paneli destekleme agisindan zayiflatmaktadir. Bu da Panel C nin
Panel A dan daha diisiik burkulma yiikiine dayanmasinin nedenidir. Ancak T kesit alani I kesit alanina gore kendi iclerinde farkli
simir kosullarina sahiptir. 1 kesit alanin st kismi bos u¢ davramis1 sergilerken, T i¢in u¢ kisma eklenen malzeme bu giiglendirici
elemanin sinir kosulunu degistirerek panel ¢okme yiikiinde meydana gelen 220.8 kN dan 331.4 e bilyiik artigina sebep olmustur.

Tablo 5. Panellerin Burkulma ve Cékme Yiikleri

Burkulma Yiikii (kN) | Panel Cokme Yiikii (kN) [ %BY Farki %PCY Farki
Panel A | 180 220,8 0% 0%

Panel B | 2227 237 1237 17,3

Panel C | 172,6 3314 41 +50,1
Panel D |202,9 2953 +12,7 +33,7
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Araya eklenen yardimci gliclendirici elemanlarin her iki kesit alanli konfigiirasyon i¢in de burkulma yiikiinii artirdig1 gozlenmistir.

Panel C Panel D

Sekil 9. Dért Panelin [Tk Burkulma Sonlu Elemanlar Model Sonuclar
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Sekil 10. Panellerin Nonlinear Analiz i¢in Kuvvet-Yer Degistirme Grafigi

Basma yiiklemesine maruz kalan panellerin farkli tasarim secenekleri bulunmaktadir. Bazi tasarimlar panellerin burkulmasina izin
verip boyutlandirmay1 panel ¢okme yiikiine gore yapmaktayken bazi tasarimlar panellerin burkulmasina izin vermeyip boyutlandirma

icin bu yiik degerini kullanmaktadir. Elde edilen bulgular sonucu tasarim kriterlerine gére farkli panel segilmesi sonucu ¢ikmaktadir.

Kiriter olarak panel burkulma yiikii dikkate alinacak tasarimlar i¢in ana giiclendirici elemanlarin arasina eklenen yardimer giiclendirici
elemanlar burkulma yiiklemesini %23,7 ye kadar arttirdig: i¢in tercih edilebilir. Panellerin burkulmasina izin verilen ve panel ¢okme
yiliklemesi i¢in yapilan tasarimlar i¢in ana gii¢lendirici elemanlar daha 6nemli paya sahip olup T kesit alanli giiclendirici kullanmak

yiik tagima kapasitesini %50.1 oraninda artirmaktadir.
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4. Sonug

Ana giiclendirici elemanlar arasina yardimci gii¢lendirici elemanlar eklemek panel burkulma performansini sirasiyla I ve T kesin
alanli ana gii¢lendirici eleman kesit alanli paneller igin %23,7 ve %17.6 artirmaktadir.

Panel ¢okme yiikii i¢in daha dnemli paya sahip olan tasarim parametresi ana giiglendirici eleman kesit alanidir. T kesit alanina sahip
giiclendirici eleman kullanmak ayni agirlikta panel i¢in I kesit alanli panele gore %50.1 daha fazla yiik tasiyabilmektedir.

Yardimer giiglendirici elemanlar burkulma yiikiinii artirdig1 igin panel burkulmasi ve ¢6kme yiikii arasinda daha az fark olmaktadir.
Panel tasarimlarinda bu elemanlari eklemek, tasarim kriteri olarak panel burkulmasi se¢ilmis durumlarda daha hafif tasarimlara imkan
verecektir.
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