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Karbon fiber takviyeli polimerler (CFRP), havacilik endiistrisinde yaygin olarak
kullanilmaktadir. Bu malzemeler yiiksek mukavemet/agirlik orani, yorulma direnci,
hafiflik ve korozyon direnci gibi 6zelliklere sahiptirler. Ancak, bu kompozit yapilarin
onemli bir dezavantaji, diisiik darbe toklugundan kaynaklanan hasara duyarl
olmalaridir. Bu tiir bir hasar meydana geldiginde, yapinin tamir veya degistirme
gerektirebilecegi bilinmektedir. Kompozit yapilarin tamir tasarimlari, mukavemet
onariminit saglayabilir ve aerodinamik agidan diizgiin yiizeyler olusturarak hasarli
parcanin nispeten daha maliyet etkin bir sekilde onarilmasina olanak tanir. Bu nedenle,
tabakalarin oryantasyonu, kalinligi, sekli, ekstra tabaka sayisi, tamir bdlgesinin
biiytlikliigii gibi parametreler gereksinimlere uygun olarak secilmelidir. Bu tez
calismast kapsaminda, tam Olgekli bir kabuk yapisindaki kompozit kanat iizerinde
tamir tasarimlart modellenmis ve gergekei yliklenme kosullari altinda yapinin yapisal
biitiinligli degerlendirilmistir. Tamir modellemesi ve analizleri kompozit yap1
lizerinde kabuk metodu kullanilarak gergeklestirilmistir. Kabuk metodunun
dogrulanmast amaciyla numune seviyesinde ASTM-3039D standartlarina uygun
cekme testleri gerceklestirilmistir. Numune seviyesinde gergeklestirilen testlerden
elde edilen sonuglar ve yapisal analiz sonucglarini dogrulamistir. Yapisal analizler,

ABAQUS yazilimi kullanilarak gerceklestirilmistir. Tez ¢alismasinin devaminda,
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NACA kanat profillerine dayali olarak gelistirilen ve belirlenen gereksinimlere uygun
olarak tasarlanmig yeni bir kanat modelinin hesaplamali akiskanlar dinamigi (HAD)
analizleri ANSYS Fluent yazilimi kullanilarak gerceklestirilmistir. Tasarlanan kanat
profili tizerinde 0°-5°-10°-15°-20°-25°-30° degerlerindeki hiicum agilar1 diistiniilerek
HAD analizleri gergeklestirilmistir. HAD analizlerinden en kritik hiicum agisinda elde
edilen basing degerleri, yapisal analizlerde kullanilmak iizere yiik dagilimi1 fonksiyonu
kullanilarak belirlenmistir. Aerodinamik kuvvetlere ek olarak yer ¢ekimi, mithimmat
agirhig1 ve yakit agirlign gibi kuvvetler, tam 6lgekli kanat modeline sinir sart1 olarak
uygulanmistir. Cesitli tamir senaryolar1 belirlenmis ve tam Olgekli kanat kabuk
yapisindaki en kritik bdlgede tamirlerin yapisal analizleri gerceklestirilmistir.
Belirlenen bélgede uygulanan tamir senaryolari Hashin metodunu kullanilarak
gerinim degerleri ile kiyaslanmis ve tamir ¢alismalari dogrulanmistir. Elde edilen
sonuclar, yapidaki hasarli bolge sayisi, hasarli tabaka sayisi, tamir bolgesine serimi
uygulanan ekstra tabaka sayisi ve oryantasyonu, tamir tasariminin sekli  gibi
faktorlerin yapiin yiik tasima kapasitesini ve yiik yolunu etkiledigini gdstermistir.
Gergeklestirilen sayisal analiz ¢alismalari, kabuk yontemi ile tamir modellemesinin
isabetli sonuglar sagladigin1 gostermistir ve olast hasar durumlarinda izlenilmesi

gereken yontem hakkinda dnemli bilgiler sunmustur.

Anahtar Kelimeler: Karbon fiber takviyeli polimerler (CFRP), Kompozit tamir
tasarimi, Kompozit tamir analizi

viii



ABSTRACT

Master of Science
REPAIR MODELING AND FINITE ELEMENT ANALYSIS ON COMPOSITE
WING STRUCTURES

Alihan Cambaz

TOBB University of Economics and Technology
Institute of Natural and Applied Sciences
Department of Mechanical Engineering

Supervisor: Asst. Prof. Hiiseyin Enes Salman
Date: March 2024

Carbon fiber reinforced polymers (CFRP) are widely used in the aviation industry.
These materials have properties such as high strength-to-weight ratio, fatigue
resistance, lightweight, and corrosion resistance. However, a significant disadvantage
of these composite structures is their susceptibility to damage due to low impact
toughness. It is known that when such damage occurs, it may necessitate the repair or
replacement of the structure. Repair designs of composite structures can provide
strength repair and enable relatively cost-effective repair of damaged parts by creating
aerodynamically smooth surfaces. Therefore, parameters such as layer orientation,
thickness, shape, extra layer count, and repair area size should be selected according
to requirements. In this thesis, repair designs on a full-scale composite wing structure
were modeled and the structural integrity of the structure was evaluated under realistic
loading conditions. Repair modeling and analyses were performed using the shell
method on the composite structure. To validate the shell method, tensile tests were
conducted at the specimen level according to ASTM-3039D standards. The results
obtained from the tests conducted at the specimen level corroborated the structural
analysis results. Structural analyses were performed using ABAQUS software. In the

continuation of the thesis study, computational fluid dynamics (CFD) analyses of a



new wing model developed based on the NACA wing profiles and designed according
to determined requirements were performed using ANSYS Fluent software. CFD
analyses were conducted considering angles of attack of 0°-5°-10°-15°-20°-25°-30°
on the designed wing profile. The pressure values obtained at the most critical angle
of attack from the CFD analyses were determined using the load distribution function
for use in structural analyses. In addition to aerodynamic forces, forces such as gravity,
ammunition weight, and fuel weight were applied as boundary conditions to the full-
scale wing model. Various repair scenarios were identified, and structural analyses of
repairs were performed on the most critical region of the full-scale wing shell structure.
The repair scenarios applied in the determined region were compared with strain
values using the Hashin method, and the repair works were validated. The results
obtained showed that factors such as the number of damaged areas in the structure, the
number of damaged layers, the number and orientation of extra layers applied to the
repair area, and the shape of the repair design affect the load-carrying capacity and
load path of the structure. The conducted numerical analysis studies showed that repair
modeling using the shell method provided accurate results and provided important

information about the method to be followed in case of possible damage.

Keywords: Carbon fiber reinforced polymers (CFRP), Composite repair design,

Composite repair analysis
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1. GIRIS

Kompozitler, belirli bir morfolojik diizenleme ile bir araya getirilen iki veya daha fazla
malzemenin olusturdugu bir malzeme sinifini ifade etmektedir. Bu malzeme sinifinin
tasarimindaki temel hedef, geleneksel malzemelerle elde edilemeyen 6zellikleri elde

etmektir [1].

Kompozit malzemelerin 6ne ¢ikan Ozellikleri ve yapisal parametrelerin
ayarlanabilirligi, geleneksel miihendislik malzemelerine kiyasla {istlin bir alternatif
sunmaktadir. Ozellikle havacilik endiistrisinde kompozit kullanimi yayginlagmaktadir.
Bu baglamda, yiiksek 6zgiil mukavemet degerine ve 6zgiil modiilasyona sahip olmasi
nedeniyle karbon fiber takviyeli polimer (CFRP) malzemeler yaygin olarak
kullanilmaktadir [2]. Ornek olarak, Airbus A380 ucak gdvdesinin %50'si ve
kanatlarinin %20'si CFRP kompozit malzemeler kullanilarak iiretilmistir. Airbus

A400M kargo ucaginin kanatlar1 ise CFRP kumas ile tamamen tiretilmistir [3].

Boeing firmasinda ise, kompozit malzemelerin kullanimi farkli modeller arasinda
degiskenlik gostermektedir. Boeing 747 modelinde gdvde malzemesinin yalnizca %1'1
kompozittir. Ayrica, 757 ve 767 modellerinde bu oran %3'e yiikselirken, 777
modelinde %10'a ulagsmaktadir. Giincel bir iriin olan Boeing 787 Dreamliner
modelinde ise kompozit malzeme kullanimi 6nemli 6l¢lide artmis olup, govde
yapisinin %356's1 kompozit yapilardan olusmaktadirk [4]. Bu 6nemli artis, 2000 serisi
yiiksek yorulma dayanimina sahip aliiminyum ve 7000 serisi yiiksek mukavemet
dayanima sahip alliminyum malzemelerin yerini, 6zellikle yorulma direnci ve
mukavemet agisindan iistiin 6zelliklere sahip olan kompozit malzemelere birakmasiyla
gerceklesmistir. Bu egilim, havacilik endiistrisinde kompozit malzeme kullaniminin
giderek yayginlastigin1 ve ozellikle modern ucak tasarimlarinda belirgin bir rol

oynadigini gostermektedir.

Sivil havaciligin 6tesinde, askeri havacilik alaninda da kompozit malzemelerin
kullanim1 hizla artmaktadir [5]. Besinci nesil savas ugagi olan F-35'in ana govde ve
kanat yapisinin yiizeyleri, tamamen CFRP ve tek yonlii (Ing. Unidirectional) kompozit
malzemeler kullanilarak {retilmistir. Sadece avcr ucaklari degil, ayn1 zamanda

insansiz hava araglarinda da benzer bir egilim gdzlemlenmektedir. Inis takimlar1 dahil



olmak {iizere, tiim gdvde ve kanat yapilari, genellikle %90’a yakin oranlarda kompozit
malzemelerden {iretilmektedir. Bu durum, askeri hava platformlarinda kompozit

malzeme kullaniminin yaygin ve énemli bir tasarim unsuru oldugunu géstermektedir.

Kompozit malzemelerle iiretilen ugaklarin imalatt ve idamesi siirecinde ortaya
cikabilecek hasarlarin etkili bir sekilde onarilmasi biiyiik bir 6neme sahiptir. Kompozit
malzemeler, dogalar1 geregi diizlem dis1 yiiklemelere, ultraviyole radyasyon hasarina
ve nem emme egilimine duyarhidir [6,7]. Bu hassasiyet, malzemenin dayaniklilik

sistemini bozma potansiyeli tasir.

Sivil havacilik alaninda, Amerika Federal Havacilik Idaresi (FAA) ve Avrupa
Havacilik Emniyet Ajansi (EASA) gibi otorite kuruluslar tarafindan belirlenmis olan
standart tamir el kitaplar1 (Ing. Structural Repair Manual) bulunmaktadir [8,9]. Bu
kitaplar, ugak iireticileri ve bakim uzmanlar1 i¢in rehber niteligindedir ve kompozit
malzemelerle ilgili hasarlar1 tanimlamakta ve uygun tamir yontemlerini igcermektedir.
Ornek olarak, kompozit hasariyla ilgili FAA yénergeleri, DOT/FAA/AR-02/121
belgesinde detayl bir sekilde ele alinmistir [10].

Askeri havacilik alaninda ise, liretici firmalarin sagladig1 yapisal tamir el kitaplar
bulunmaktadir [11]. Bu kitaplar, askeri u¢aklarda meydana gelen hasarlar1 ele almak
icin Ozel olarak tasarlanmistir. Bu siiregte, askeri havacilik standartlarina uyum
saglamak ve malzemenin orijinal tasarim 6zelliklerini korumak igin iiretici tarafindan
belirlenen 6zel tamir prosediirleri ve yonergeleri takip edilmektedir. Sekil 1°de,
ureticiler tarafindan yaygin olarak kullanmilan 3 farkli kompozit tamir tasarimi
sunulmustur. Kompozit malzemeler, metal malzemelerden farkli 6zelliklere sahiptir
ve farkli davraniglar sergilemektedir. Maalesef, kompozit tamir malzemeleri ve
stirecleri konusunda smirl bir standartlasma bulunmaktadir. Ayrica, dmrii bitmis
malzemelerin depolanmasi gerekliligi, bazilarinin sogutma gerektirmesi, tamir
kuruluslar1 i¢in bir maliyet yiikii olusturmaktadir. Kompozit malzemelerin artan
kullanimu ile birlikte, sertifikalandirma otoriteleri bakim kuruluslarindaki yetenek ve
deneyim seviyeleri konusunda artan endise duymaktadir [8,9]. Bir¢ok geleneksel tamir
yontemi, etkili filo destek program ihtiyaclarmi karsilamak icin yeterince hizli ve
verimli degildir. Ayrica, yeni ugak programlarina, 6zellikle Boeing 787, Airbus A350
veya Bombardier C Serisi gibi yeni malzemeleri ve yapisal kavramlar igerenler
{iriinlere uygun bulunmamaktadir. Ifade edilen gerekgeler, kompozit malzeme tamiri

tizerinde daha fazla ¢aligma yapilmasinin 6nemini gostermektedir.



1.1 Tezin Motivasyonu

Havacilik alaninda uygulanan kompozit tamir prosediirlerinin yap1 tlzerindeki
etkilerini ve malzemenin dayaniklilik davranisini  degerlendirmek amaciyla
gerceklestirilen testler genellikle olduk¢a maliyetlidir. Bu testler, ¢cogunlukla numune
seviyesinde gercgeklestirilmekte ve nadiren bilesen seviyesinde uygulanmaktadir
[12,13]. Test yontemleriyle karsilastirildiginda, modelleme yontemlerinin kullanildigi

sayisal analiz ¢alismalar1 maliyet anlaminda daha uygun bir se¢enektir.

Literatiirde bulunan aragtirmalar, kompozit tamir tasarimi ve analizleri konusunda
farkli konulara odaklanmigtir [5,14-16]. Son 40 yilda kompozit panel tamiri genis
kapsamli bir sekilde incelenmis ve bir¢ok arastirmaci, ucak yapilarinin genellikle %80
ile %100 arasinda bir oranda onarilabilecegini bildirmistir [12,17,18]. Bu ¢alismalar,
kompozit yapi1 tamirlerinde ekstra katmanlarin etkisi, tamirin agili ve katmanl
uygulanmasinin etkisi, serilen katmanlarin oryantasyonunun etkisi gibi konulari
incelemistir [12,19]. Bahsedilen galismalar, genellikle numune seviyesinde testler ve

analizler ile kompozit tamirini ele almstir.

Literatiirde yer alan analizlerde, genellikle kohezif bolge modeli (ing. Cohesive Zone
Model) kullanilarak kohezif yiizey/eleman analizleri gerc¢eklestirilmis ve ii¢ boyutlu
(3D) gerilme elemanlar: ile tamir modellemesi yapilmistir. Ug boyutlu eleman
kullanimi, analiz siirelerini ve bilgisayar bellegi ihtiyacin1t o6nemli o6lgiide
arttirmaktadir. Ayrica, biiylik boyutlu problemlerde yiiksek eleman sayisinin olugmasi
nedeniyle, geometrik yapida sadece belirli bir bolgenin izole edilerek modellenmesini
zorunlu kilmaktadir. Bu durum, kompozit tamir modellemesi ile ilgili olarak daha
etkin ve pratik yontemlerin kullanilmasinin gerekliligini ortaya koymaktadir. Sekil

1’de yaygin olarak kullanilan {i¢ farkli tamir prosediirii gosterilmektedir.
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Sekil 1.1 : Yaygin olarak kullanilan 3 farkli kompozit tamir prosediirii. (a)
Acili tamir tasarimi. (b) Basamak tamir tasarimi. (¢) Sandvi¢ yap1 tamir
tasarimi

Bu tez calismasinda, ince katmanli kabuk benzetimi kullanilarak, kompozit tamirin
biitlin bir kanat yapisi lizerine uygulanmasi sonlu elemanlar analizi yontemi ile
gerceklestirilecektir. Uc boyutlu elemanlarin kullanildigi durumda, biitiin kanadin
modellenmesi i¢in ihtiya¢ duyulacak olan yiiksek bellek seviyesi nedeniyle zorluk
yasanmaktadir. Bu tez ¢alismasinda kullanilan yontemde ise tiim kanat geometrisi
sorunsuz bir sekilde modellenebilmekte ve analiz siireleri kisaltilarak zaman
anlaminda daha etkin bir yontem sunulmaktadir. Bu ¢alisma yontemi ile elde edilecek
sonuglar, kompozit tamir modellemelerinde yapisal biitlinliigli degerlendirebilmek ve

tamirin etkilerini gérebilmek amaciyla kullanilacaktir.



1.2 Tezin Kapsami, Yontemi ve Amaci

Tez calismasi kapsaminda, hesaplamali akiskanlar dinamigi (HAD) analizleri, statik
yapisal analizler ve numune diizeyinde yapilan test calismalar1 yiiriitiilecektir.
Bahsedilen sayisal analizler ve deneyler, hasarli ve tamir edilmis bir kompozit kanat
yapisinin performansini belirlemek amaciyla kullanilacaktir. Elde edilen veriler,
kompozit malzemenin mukavemet 6zellikleri ve yapisal biitiinligiindeki degisiklikleri
degerlendirecek, ve Ozellikle hasarin tamir edilmesi durumunda ne tiir bir etki

olustugunu anlamaya yo6nelik kapsamli bir inceleme sunacaktir.

Calismanin gercgeklestirilmesi i¢in gercekei bir kanat modeli tasarlanacaktir. Kanat
tizerindeki yiikleri elde edebilmek i¢in kompozit malzemelerden iiretilmis bir ugak
kanadinin Hesaplamali Akiskanlar Dinamigi (HAD) analizleri, farkli hiicum acilari
altinda “ANSYS Fluent” yazilimi kullanilarak gergeklestirilecektir. Analizlerin
sonuglarindan elde edilen aerodinamik yiikler, matematiksel bir denklemle ifade

edilerek, “ABAQUS Statik™ analizlerinde kullanilacaktir.

Kompozit basamak tamiri, “ABAQUS Explicit” analizi kullanilarak sistematik bir
sekilde gerceklestirilecektir. Tamir edilmis kompozit numuneler, ASTM 3039D
standartlarina uygun olarak ¢ekme testine tabi tutularak degerlendirilecektir. Boylece
gerceklestirilecek sayisal analiz yontemi ile numune seviyesindeki deneysel degerler

karsilagtirilarak dogrulama saglanacaktir.

Kompozit kanat yapisi lizerindeki mithimmat, yakit yiikleri ve aerodinamik kuvvetler
nedeniyle olusacak mekanik gerilme degerleri “ABAQUS” yazilimi1 kullanilarak
detayli bir sekilde analiz edilecektir. Analiz sonucglarina dayanarak, kritik noktalar
belirlendikten  sonra  farkli  katman  sayilartyla  tamir  modellemeleri

gergeklestirilecektir.

1.3 Tezin Organizasyonu

Tez caligmasi alt1 boliimden olusmaktadir. Birinci boliimde, tezin ¢6zlim iirettigi temel
problem 6zetlenmis ve tez calismasmin hedefleri belirtilmistir. Ikinci boliimde, tez
calismasinin konusu ile ilgili olarak literatiirde yer alan ¢aligmalar ve bu ¢alismalar ile
elde edilmis olan dnemli sonuglar belirtilmistir. Uciincii béliimde, tez ¢alismasi igin
gerekli olan teorik altyapt ve kullanilacak olan yontem sunulmustur. Dordiincii

boliimde, ugak kanadinin {izerinde olusacak basing degerleri ve aerodinamik yiikler



farkli hiicum agilar1 altinda “ANSYS Fluent” yazilimi kullanilarak irdelenmistir.
Besinci boliimde, aerodinamik etkiler, mithimmat agirligt ve yakit yikleriyle
diisiiniilerek, kompozit bir yapiya sahip bir kanat modeli lizerinde tamir modellemesi
gergeklestirilmistir. Tamir modellemesi i¢in sonlu elemanlar yontemi tabanh
“ABAQUS” yazilimi kullanilmisgtir. Tamir modellemeleri, tamir igin farkli katman
sayilarinin diigiiniildiigii senaryolar dahilinde gerceklestirilmektedir. Altinct ve son
boliimde ise, tez ¢alismasi ile elde edilen temel sonuglar 6zetlenmis ve gelecek

calismalar i¢in fayda saglayacak onerilerde bulunulmustur.



2. LITERATUR ARASTIRMASI

Bu boliimde, kompozit yapilarin hasar ve dayanimi, havacilik alanindaki kompozit
tasarim uygulamalari, kompozit yapilarin tamiri ve gergeklestirilen kompozit
tamirlerinin analiz yontemleri ile ilgili olarak literatiirde yer alan ¢alismalar

Ozetlenmistir.

2.1 Hasar ve Dayanim Metodolojileri

Kompozit yapilarda kusurlarin dayanima olan etkilerini belirlemek i¢in kullanilan
yaklagimlar1 gelistirmek ig¢in, yapi tasariminin baslangic asamasinda, kusurlarin
olmadigi (ing. Intact) kosullarda kullanilan dayamklihk metodolojilerini ve
sertifikasyon gereksinimleri ile iligkilerini belirlemek gerekmektedir. Havacilik
endiistrisi uygulamalarinda ve Ozellikle tasarim verilerinin gelistirilmesinde,
kullanilan metodolojiler sektorler arasinda degiskenlik gosterebilmektedir. Kompozit
yapilarin dayaniklilik tahmini i¢in kullanilan yontemlerin gézden gegirilmesinde,
oncelikle lamina diizeyinde meydana gelebilecek ayri hasar (Iing. Failure) modlarmnin
belirlenmesi gerekmektedir [20]. Hasar modlarinin belirlenmesinin ardindan, ¢ok
yonlii laminat diizeyinde ¢entiksiz ve gentikli hasar tahmini yapilmasi gerekmektedir.
Bu seviyedeki mekanik davranisin anlasilmasi, ele alinan sandvi¢ yapilarin ve
yapistiritlmis  birlesimlerin - muhtemel davranislarinin  anlasilmasini - miimkiin

kilmaktadir [21].

2.1.1 Havaciik Uygulamalarinda Lamina Hasar Modlar1 ve Cok Yonlii

Laminatlarin Hasar Uzerindeki Etkileri

Lamina yapilar1 tek bir tabakayi, laminat ise ¢oklu birlestirilmis tabakalar1 ifade
etmektedir. Lamina hasarlarini ve ¢ok yonlii laminat kopmalarini 6ngdrebilmek igin
birgok girisimde bulunulmustur [22—-25]. 1960'larin sonlar1 ve 1970'lerde Hill [22] ve
Hoffman [23] gibi metal tiirii akma kriterlerinin kullanilmasi her zaman basarili
olmamistir. Bunun temel nedeni ise tek yonlii fiber takviyeli kompozitlerin ciddi
anlamda anizotropik o6zelliklere sahip olmasidir. Bu anizotropiyi lamina diizeyinde

hesaba katma cabasi, Tsai ve Wu [24] tarafindan bir tensér polinom yaklasimi



kullanilarak yapilmistir. Bu yaklasim, o tarihe kadar yayimlanan diger tim Kriterleri
kapsamaktadir. Bahsedilen kriterler arasinda maksimum gerilme ve maksimum
deformasyon kriterleri ve diger karesel etkilesim kriterleri de bulunmaktadir. Tsai ve
Wu [24], Hill tipi etkilesim kriterlerinin yetersizliklerini vurgulamakta 6nemli ilerleme
kaydetmislerdir. Giincel bir ¢aligmada, matris hasari gelisimi hesaba katilarak ve
deformasyon simirlarint 6ngérmek amaciyla mikromekanik yontemler ve ilerleyici
(progresif) hasar modellemesi kullanilarak bir yontem gelistirilmistir [26]. Bu ¢alisma,

ayn1 zamanda onemli bir tarihsel incelemeyi de igermektedir [23].

Askeri alandaki kompozit hasar kriterleri ile ilgili olarak, hasar kriterleri ve tasarim
degerlerinin gelistirilmesini desteklemek amaciyla, 1970'li yillarda British Aerospace
(BAE) tarafindan bir ¢alisma gerceklestirilmistir [27]. Bu calisma, 1970'ler ve
1980'lerde Birlesik Krallik'taki birkac askeri programda basariyla kullanilan kompozit
yapilar i¢in mukavemet tasarim metodolojisinin ortaya ¢ikmasima katki sunmustur
[27]. Bu ¢alismada sunulan yari deneysel tasarim metodolojisi, birlesik bir test ve
analiz programinin sonuglarindan gelistirilmistir [26—28]. Bahsedilen ¢alismada, saf
lamina diizeyindeki mukavemetlerin kullaniminin, ¢cok yonlii laminatin hasarlarini ve
bitisik katmanlarin etkilerini tahmin etmede yetersiz oldugu gosterilmis ve artik kalan
gerilmelerin (Ing. Residual stress) dikkate alinmasi gerektigi ortaya koyulmustur.
Ayrica, lamina boyunca ¢ekme hasarlarinda, matris gerilmelerini hesaba katmanin
onemli oldugu gosterilmistir. Bu durum, matris gerilmeleri ile fiber gerilme
mukavemeti arasinda bir etkilesimi gostermektedir. Sekil 2.1°de gosterildigi iizere,
lamina boyunca basma mukavemetinin alt sinir1 genellikle diizlem i¢i bir kivrim bant

modu olarak bulunmustur [29].

Bu calismadan elde edilen diger 6nemli bir sonug, 0° = 45° laminatlarin 0° yonde
sikistirmaya maruz kaldigr durumlar igermektedir [29]. Test verileri, basma
mukavemetinin saf 0° mukavemetinden daha yiiksek oldugunu gostermektedir.
Gergeklestirilen analizler, 0° laminalarin saf 0° mukavemeti asildiktan sonra lineer
olmayan gerilme 6zellikleri sergiledigini gdstermistir. Ayrica, +45° laminalarin, 0°
laminalara biikiilme sonrasi destek sagladigi sonucuna varilmistir ve saf lamina
testlerinden elde edilen mukavemet verilerinin ¢ok yonlii laminatlarin mukavemet
tahmininde kullanilmamas1 gerektigi kabul edilmistir. Ornek olarak, havacilik
alaninda yorulma dayanimi yiiksek oldugu i¢in tercih edilen aliiminyum 2024-T3

malzemesi, yiik tasima ve ylikleri yeniden dagitma yetenegine sahiptir, ve yiiksek



konsantre gerilme alanlarinda kiigiik hasar bolgeleri olustmaktadir. Kompozit
malzemeler ise yiikleme altinda gerilme konsantrasyonlarini korelmektedir. Buna
karsilik, bir¢ok metal tiirii gerilme ¢atlagi olusturabilmekte ve bu da yorgunluk hasari
etkilerini kotiilestirebilmektedir. Fiber hakim laminatlar ise hasar bolgelerinde gerilme

konsantrasyonunu hafifletici etki gostermektedir [30].

Kivrim Bant (Ing. Kink-Band)
Hasari

lumm '

Sekil 2.1 : Fiber kararsizlik hasar modu [29]
2.1.2 Havacilik Uygulamalarinda Tasarim Degerleri ve Cevresel Duyarhhik

Ana yap1 (Ing. Primary Structure) karbon-epoksi kompozit malzemeler genellikle
121°C veya 177°C (250°F veya 350°F) sicaklikta tiretilmekte ve isletme sicakliklari -
54°C ile 82°C (-65°F ila 1801.9F) arasinda degisebilmektedir [29]. Farkli iki bilesenin
termal genlesme katsayilarimin esit olmamasindan kaynaklanan fiber ve matris
arasinda Onemli bir termal uyumsuzluk bulunmaktadir. Karbon fiberler genellikle
uzunlamasina yonlendiklerinde etkili olarak sifir katsay1 sergilemektedir [29]. Matris
malzemelerin katsayilar1 ise genellikle 36x10° °C? (20x10° °F!) diizeyinde
olabilmektedir [29]. Bu nedenle, fiber ve matris arasindaki saglamlik (Ing. Stiffness)
uyumsuzlugu ve gémiilii fiberler tarafindan matrisin biiziilmesinin (Iing. Conradiction)
engellenmesi, diistik isletme sicakliklarinda 6nemli termal ¢ekme gerilmelere neden
olmaktadir ve matris ¢atlaklarina sebep oldugu bilinmektedir [29]. Nem emilimi, nem
varhginda matrisin sisme egiliminden kaynaklanan, matris termal gerilmelerini bir
dereceye kadar hafifletebilmektedir. Matris gerilmeleri ve hasari, fiber yonlii ¢ekme

dayanimini azaltma egiliminde olmaktadir [27].



Karbon disindaki fiber tiirleri farkli tiirde hassasiyetler gdsterebilmektedir. Ornek
olarak, aramid (6rnegin KEVLAR, DuPont sirket, Delaware, Amerika Birlesik
Devletleri) fiber, nem absorbe edebilmekte ve bu da bazi yapisal sorunlara neden
olabilmektedir [31]. Aramid fiberler, karbon fiberlere gore yiiksek darbe dayanimina
sahip olduklarindan o6zellikle ticari ucaklar ve helikopterlerde yogun olarak
kullanilmaktadir [32]. Kus carpmasi, yer carpismast (Ing. Ground Collision) gibi
durumlar i¢in tercih edilen aramid fiberler, zaman i¢inde ugaklarda agirliginin %8’

kadar nem absorbe etme egiliminden dolay1 korozyon hasarlarina neden olmustur [31].

Havacilik alaninda, hasar modlarinin ve farkli kritik ortamlarin ¢oklugu nedeniyle, tam
hizmet siiresini ¢evresel duyarliligi kapsayan tasarim degerleri ile gelistirmek
gerekmektedir. Ornek olarak, gekme hasarlar1 genellikle malzemenin diisiik sicaklikta
kuru kosullarda kritik olabilmektedir [29]. Buna karsilik, sikistirma hasarlar
genellikle maksimum emilmis nem iceren ve en yiliksek hizmet sicakligindaki
malzemeler i¢in kritik olabilmektedir [29]. Laminat diizlem i¢i kayma mukavemeti her
iki u¢ durumda da kritik olabilmektedir. Ciinkii, uygulanan kayma yiiklemesine kars1
lamina i¢inde hem sikistirma hem de gerilme hakim olabilmektedir [29]. Sekil 2.2’te,
nem ve sicaklik gibi ¢evresel kosullarin tek yonlii fiber basma dayanimi iizerindeki

etkisi gosterilmektedir.
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Sekil 2.2 : Tek yonlii fiberlerin basma dayanimi iizerinde nemin degisen
sicakliklarda etkisi [33]

Metal yapilarla kompozitler karsilastirildiginda, metal yapilarin sicaklik ve nemden

daha az etkilendigi goriilmektedir [33,34]. Sekil 2.3’de sunulan karsilastirmada, artan
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sicaklik ile kompozitlerin sahip oldugu basma dayaniminin ciddi anlamda diisiis

gosterdigi gortilmektedir.
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Sekil 2.3 : 7075-T6 metalle karsilastirildiginda gevresel etkilerin kompozit
dayaniklilig1 tizerindeki etkisi [33]

2.1.3 Havacilik Uygulamalarinda Centiksiz Cok yonlii Lamineler icin Tasarim

Degerleri

Cogu yapisal havacilik uygulamasinda c¢entikli veri kullanilarak tasarim
gerceklestirilmektedir [35]. Bununla birlikte, kalite kontrol testleri ve baz1 analitik
yontemleri destekleme gibi durumlarda, g¢entikli olmayan degerlerin kullanildig:
durumlar da bulunmaktadir [32,35]. Hibrit (Ing. Prepreg and Fabric) konfigiirasyon
i¢cin dogru dayaniklilik tahmini yalnizca gergek ¢ok yonlii lamine yapilar lizerinde
yapilan testler ile elde edilebilmektedir. Centiksiz dayaniklilik verilerini elde etmenin
bir zorlugu, gecersiz hatalardan arinmis test konfiglirasyonlarinin kullanilmasidir.
Karsilasilan sorunlardan bazilari, kompozit malzemelerin yiiklenme durumunda
metalde karsilasilmayan bir derecede g¢entik hassasiyeti, ¢ok yonlii laminatlarda
serbest kenar etkileri ve tipik kompozit sikistirma test numuneleri ile iligkilendirilen
kararsizlik sorunlart olmaktadir [29,32]. Acik veya dolu delikler seklinde gentikli test
numuneleri, kavrama hatalarinin ve daha diisiik basma yiiklerinin bulunmamasi
nedeniyle daha kolay test edilebilmektedir. Genellikle, ¢entikli olmayan hasarlar,
metallerde gorildigii gibi mikro 6lgekte degil, makro 6lgekteki bir kusur veya gerilme
artirict tarafindan baslatilmaktadir. Dolayisiyla kritik yiiklenme altinda olan yapilar
icin ¢entikli numune testlerini gerceklestirmek tasarimin giivenirligi i¢in énem arz

etmektedir.
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2.1.4 Havacilik Uygulamalarinda Centikli Cok yonlii Lamineler icin Tasarim

Degerleri

Gelismis fiber takviyeli kompozitlerde, deliklerin, kenarlarm (Ing. Free edge), darbe
hasarmin ve kusurlarin bulundugu bolgelerdeki asir1 gerilme gradyani degerlerini veya
cok eksenli gerilme kosullar1 altindaki basarisizligi dngdérmek i¢in analitik bir yontem
bulunmamaktadir. Kompozit laminatlardaki doldurulmus veya acik deliklerdeki
hasarlar1 tahmin etmek icin elastik gerilme konsantrasyon faktdrlerinin kullanilmasi,
yaniltict olarak yiiksek bir dayaniklilik goriilmesine yol agabilir [36]. Hasar tahmin
metodolojisi ile ilgili olarak gergeklestirilmis bir ¢alismada, karbon-epoksi
kompozitlerde 6.35 mm c¢apindaki deliklerde olusan hasar durumunda tipik ¢entik
faktorlerinin 2.0 ile 2.5 arasinda degistigi belirtilmektedir [36]. Metalik malzemelerin
aksine, kompozit malzemelerde gerilme konsantrasyon faktorleri delik boyutuna gore
degismektedir [36]. Havacilik alanindaki yapilarda biiyiik delik durumunun 6rnegi, bir
kesim durumu (Ing. Cut-out) olabilir ve bu durumda genellikle belirli tasarim
degerlerini analiz etmek yerine delik c¢evresine yapay hasar uygulanarak test
gerceklestirilmektedir [37]. Testlerde dikkat edilmesi gereken husus, fiber bagimli
dayanim 6zelliklerinin genellikle metallerden daha fazla degiskenlik gosterdigini goz
oniine almaktir. Metallerde, modiil i¢in %7'ye kadar olan varyasyon katsayilar1 (Ing.
Coefficient of Variation) yaygindir ve modern karbon fiber/epoksi sistemlerinde
mukavemet degerleri i¢in bazen daha yiiksek olabilmektedir [38]. Distan ige diizlem
kayma ve tabakalar arasi (Ing. Interlaminar) gerilme gibi yiiksek regine bagimli
ozelliklerin, %15'e kadar olan sapmalar sergiledigi bilinmektedir [38]. Hava
araclarinda, yakit erigim kapaklar1 gibi biiyiik kesim noktalarina ek karbon takviyeli
katmanlar eklenmekte ve bu bolgelerde dayanim degerleri artirilmaktadir. Sokiilebilir
kapaklarda kullanilan baglanti noktalarinda ise 45° takviye katmanlarinin 6nemi,

dayanim agisindan son derece kritiktir [29].

2.2 Kompozit Komponentlerin Tamiri

2.2.1 Hasar Tipleri ve Degerlendirmesi

Karbon fiber/epoksi kompozitlerden yapilmis hava araci bilesenleri genellikle distan
ice gerilme (Ing. Out-of-Plane) ve diizlem i¢i basma yiiklerine karsi oldukca
duyarhidir. Metallerin aksine olarak, kompozit malzemeler dayanimlar1 yiiksek

sicakliklarda ve ozellikle atmosferik nem emildigi durumlarda 6nemli 6l¢iide diiser
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[31]. Kompozit malzemeler, yorgunluga karsi oldukg¢a direnglidir, ancak mekanik
darbe kaynakli mikro ¢atlaklar ve delaminasyonlar basing dayaniminda belirgin bir
azalmaya neden olabilir [39]. Gorsel penetrasyon hasar1 oldugunda, yapisal bir tamir
zorunludur. Kesikler, ¢izikler gibi daha az belirgin hasarlar ve hatta zor fark edilebilen
darbe hasarlar1 (Ing. Barely Visible Impact Damage, BVID) i¢in tamir yaklasimi
secimi daha zor olmaktadir [40]. Lamine kompozitlerde olusabilecek hasar tiirleri

2.4’de sunulmustur.

Sekil 2.4 : Lamine kompozitlerde hasar tiirleri [41]

Kritik olmayan hasarlar veya ikincil ve lciinciil yapilar i¢in yama gerektirmeyen
birkag tamir yaklagimi da mevcuttur. Bu yaklagima ince ciltli petek paneller de [40,42]
dahildir. Bu yaklasimda, delaminasyonlar i¢in recine enjeksiyonu ve hasar gormiis
cekirdek yapisini degistirmek icin regine doldurma tamirleri s6z konusudur. Onemli
miktarda hasar gormiis malzemenin ¢ikarilmas: gerektiginde, tamir bolgesinde kalan
dayanimi bilmek gereklidir. Kompozit yapilar isletme sinirlar1 icinde dayanikli olacak
sekilde tasarlanmis olsalar da, liretim sirasinda (arag ¢arpmasi, fazla arag yiiklenmesi,
vb.), montaj sirasinda (kotii tasima, vb.) veya kullanim siiresi boyunca (pargaciklar,
dolu darbesi, kus ¢carpmasi, ¢arpismalar, vb.) kazalar meydana gelebilir [43]._Karbon
fiber takviyeli polimer malzemeler (ing. CFRP) darbe hasarina kars1 oldukca hassastir.
Darbe hasari meydana geldikten sonra darbenin enerji seviyesine gore yapida
olusturdugu hasar degismektedir [44]. Karbon fiber takviyeli polimerlerde darbe
hasar1 metal yapilarda oldugu gibi darbe yiizeyinden kalinlik boyunca uzaklastik¢a
azalmamaktadir [34]. Darbenin enerji seviyesinden bagimsiz olarak darbenin meydana
geldigi yiizeyden uzaklastikga kalinlik boyunca hasar artmaktadir [34]. Kompozit
yapilarda darbe hasari tiirleri diisiik enerjili darbe, orta enerjili darbe ve yiiksek enerjili
darbe seviyesi olarak ii¢ gruba ayrilmaktadir [44]. Bu kazalar esnasinda, lamine

kompozit yapilarda olugabilecek hasar tiirleri 2.5’te sunulmustur.
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Sekil 2.5 : Lamine kompozitlerde hasar tiirleri [44]

Hasar, enine ¢atlaklarla bir ¢ift heliks olarak ilerleyerek yayilir [45]. Diisiik diizeyde
bir ¢garpma hasar1 durumunda, 6ncelikle matris ¢catlamalar1 ve fiber-matris ayrigsmalari
meydana gelir. Carpmanin siddeti daha yiiksekse, katmanlar arasinda delaminasyon
olusur ve bu da daha diisiik dayanima yola agar. Eger carpmanin siddeti ¢ok ytiksekse
veya ardigik carpma durumu s6z konusuysa, fiber kirilmasi meydana gelir ve bu
durumda onarilamayacak bir parga ortaya ¢ikar [46]. Bazi ¢garpma durumlarinda, hiza
bagli olarak hicbir hasar olusmayabilir, ¢linkii kompozit yapt ¢arpma enerjisini
soniimleyerek polimer matrisin elastik sinirlari iginde kalabilir [40]. LVID hasar1 veya
balistik carpma, goriiniir ylizey delinme hasarlarina neden olmakta ve parganin
degistirilmesine veya kapsamli onarimlara yol agmaktadir. BVID hasar1 genellikle
fiber kirilmasiz matris ¢atlama ve delaminasyon gibi icsel kusurlara neden olur.
Gortinmese de, tahribatsiz degerlendirme teknikleri kullanilarak dogru zamanda tespit
edilebilir ve onarilabilir. BVID hasari, agir bakim sirasinda ve genel gorsel
muayenelerde tipik aydinlatma kosullarinda 1.5 m mesafeden zor algilanan kiigiik

hasarlar olarak siniflandirir [44]. BVID hasarmin ardindan meydana gelen
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delaminasyonlar kompozit malzemelerin basma dayanikliligini1 %50 azaltabilir, ancak
cekme dayanikliligini fazla etkilemez [47]. Taylor ve arkadaslarinin gerceklestirdigi
bir ¢alismada, arayiiz delaminasyonu nedeniyle kompozit bir yapmmn egilme (Ing.
Flexural) dayanikliliginin, hasar gérmemis bir yapiya kiyasla %46,7 oraninda
azaldigin1 belirtilmistir [48]. Baska bir ¢alisma, BVID hasar1 bulunan kompozit
yapilarin basma dayanikliligini ve basma davranigini, ayni hasar noktasina bir deligin
etkisiyle birlikte karsilastirmistir [49]. BVID hasar1 bulunan kompozit yapinin basma
dayanikliligini, hasarsiz bir 6rnekle karsilastirildiginda %69 oraninda azalmistir;
ancak bu kompozit yap1 delindiginde, dayanikliligin yalnizca %63 oraninda azaldig:
belirtilmistir [49]. Sekil ’de, kompozit yapi1 {iizerinde darbeye bagli olusan
deliminasyonlar ve enine catlaklar gosterilmektedir [50]. 2.6’da gosterilen hasar
durumunda, yiizeyde bir BVID hasari, enine catlaklar ve delaminasyonlar birlikte
goriilmektedir. Darbe hasarlarina ek olarak, ¢evresel etkiler, nem emme durumu ve

tiretim hatalar1 [51] gibi gozle goriilemeyen hasarlar da meydana gelebilir.
Darbe

Matriks Catlagi

Delaminasyonlar

Sekil 2.6 : Kompozit laminat {izerindeki ¢carpma hasari, tabakalar arasinda
delaminasyonlar ve enine catlaklar ile birlikte [45]

Ugak yapilarinda, Federal Havacilik Idaresi veya Avrupa Havacilik Emniyet
Ajansi'nin belirledigi gilivenlik denetimlerinin yapilmas1 gerekmektedir ve bu
denetimler, BVID hasarini tespit etmek icin tahribatsiz analizleri icermektedir [52].
Sonug olarak, kompozit hava araci bilesenleri, BVID hasarinin delaminasyona neden
olmasmi engellemek i¢in en az 3 veya daha biiyiikk bir giivenlik faktorii ile
tasarlanmaktadir [48]. Bu giivenlik faktorii uygulamasinin bir 6rnegi, Boeing 787

Dreamliner'daki kompozit gévde ve kanatlaridir [53].
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2.2.2 Havacilik Alaninda Yaygin Tahribatsiz Muayene Yontemleri

Malzeme lizerindeki kusurlar, gelen malzemelerdeki hatalara, iiretim veya onarim
sirasinda olusan hatalara veya hizmet sirasinda olusan sorunlara bagli olarak
olusabilmektedir. Eger hasar tipi, boyutu ve miktar1 belirlenen sinirlarin disindaysa,
sorumlu miihendislik kurulusu tarafindan onarimi istenebilmektedir. Kusurun dogru
bir sekilde karakterize edilmesi, gerg¢ek etkiyi belirlek agisindan kritik bir rol

oynamaktadir.

Kusurlar1 belirlemek amaciyla tahribatsinz muayene yontemleri yaygin bir sekilde
kullanilmaktadir [40]. Tahribatsiz muayene prosediiriiniin se¢imi, gereken muayene
¢Oziiniirliigi ile ekonomik dncelikler arasinda bir denge saglamak agisindan 6nemlidir.
Her bir ydntemin gesitli sinirlamalart bulunmaktadir. Ornegin, bazi yontemler su
kullanimin1 gerektirebilir ki bu durumda nem emilimine bagl sorunlar olusabilir.
Ayrica, tercih edilen bir tahribatsiz muayene yontemi erigim eksikligi nedeniyle her
zaman mimkiin olmayabilmektedir. 2.7°de tahribatsiz muayene yoOntemleri

kullanilarak belirlenebilecek ¢esitli kompozit hasar tipleri yer almaktadir.

Basma Hasari

Yiizey Kusuru

Matris gatlaginin
delaminasyona
gegisi

Matriks
Catlag

Panel seviyesi : Sandvig panel
kirigmasi

Tek Fiber

Tek Tabaka seviyesi : -45/0/45 Lamine seviyesi : 6 mm

kalinlikli lamine darbe hasari

: | 1 IIIllI: | | lllIIl: | | IlIIII} | |

1.E-05 1.E-04 1.E-03 1.E-02 m

Sekil 2.7 : Bir kompozit yapida gesitli 6l¢eklerde tipik hasarlar.

2.2.2.1 Gorsel Muayene

Gorsel muayeneler genellikle muayene incelemesi ic¢in kullanilan ilk yontemdir.
Gorsel muayeneler ayn1 zamanda ¢izikler, oyuklar, ¢entikler, re¢ineli veya reginesiz
alanlar gibi sertlesmis laminatlardaki yiizey kusurlari i¢in kullanilmaktadir [54]. Hasar
tespit oranini artirmak i¢in aynalar, boroskoplar, dijital kameralar veya mikroskoplar
gibi optik yardimcilar da kullanilabilmektedir [40,54]. Bazi saydam kompozit

malzemelerde, gorsel muayeneler yiizeyin birkag milimetre altindaki kusurlar
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bulabilmektedir. Yiizey karbon yapilarinda yer alan diizlem i¢i fiber dalgalanmalar
genellikle uygun 151k kosullar1 altinda gorsel muayene ile gézlemlenebilmektedir.
Diizlem dis1 fiber dalgalanmalarini ele almak i¢in, parlatilmis bir kesitin kesit analizi
gerekebilmektedir. Beyaz veya floresan 15181 belirli bir agiyla yiizeye yansitildiginda,
bazen ylizey kontrastindaki degisiklikleri ortaya ¢ikarabilmekte ve diizlem dis1 fiber

bozulmalarmin varligiyla iliskilendirilebilecek recine bosluklarini gosterebilmektedir.

2.2.2.2 Tap Test

Tap test olarak adlandirilan yontem, kompozit yapinin veya yapistirilmis birlesimin
hafif¢e bir ¢eki¢, madeni para veya benzer bir kaynakla vurularak malzeme i¢inde bir
akustik dalga olusturma teknigini ifade etmektedir [55]. Bu yontem, kompozitin
kusursuz oldugu diisiiniilen bir referans alanindan alinan akustik yanit ile karsilastirma
yapilarak, yapisal biitiinliikk hakkinda degerlendirme yapmaya olanak tanimaktadir.
Genellikle iyi konsolide edilmis veya tamamen yapistirilmis alanlar diizgilin bir tonlu
ses saglamaktadir [55]. Bu durumda elde edilen ses dalgalari, delaminasyon veya
yapigsma eksiklikleri olan bir bolgeye kiyasla daha canli olmaktadir. Bilgisayar ile
hasar genisligi 6l¢timiinde kullanilan enstriimanli bir vurus ¢ekici, yerel sertligin bazi

nicel belirtilerini saglamak bakimindan avantajlidir [55].

Tap testi, malzeme kalinlig1 tarafindan sinirlandirilmaktadir. Kalinlik arttik¢a, normal
veya hasarli yapinin yanitlari arasindaki fark daha kiigiik hale gelmektedir [56]. Bu
nedenle, tap testi yontemi derin kusurlar i¢in uygun degildir ve ylizeye yakin alanlarin
arastirilmasiyla sinirlidir. Tap test, havacilik sektdriine ait uygulama sinirlamalarina

ragmen, ekonomik ve hizli bir muayene yontemi olarak 6ne ¢ikmaktadir.

2.2.2.3 Yiiksek Frekansh Ultrasonik Metodlar

Havacilik alanindaki uygulamalarda kullanilan ultrasonik yontemlerde, yiiksek
frekansli bir transdiiser (500kHz ila 20MHz aras1) ultrasonik dalgay1 kompozit parcaya
iletmektedir [57]. Ayn1 veya farkli bir transdiiser ise, iletilen veya yansiyan bir sinyali
yorumlamak i¢in kullanilmaktadir. Tipik olarak darbe-yanki yontemi veya gecirimli
yontemler kullanilmaktadir [57]. Ultrasonik dalgalarin iletimini artirmak igin su
puskiirtme, yiizey jeli veya batirma yontemleri kullanilabilmektedir [57]. Bu yontem,
delaminasyonlar, bosluklar ve gbézeneklilige son derece duyarlidir ve bu kusurlarin

laminatin derinliklerindeki yerlerini belirleyebilmektedir.
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A-scan yontemi, alinan ultrasonik iletim sinyallerinin zaman, mesafe ve genligini
gosteren bir Ol¢limdiir. Bu yontemle, kompozit laminatlardaki goézeneklilik ve
delaminasyonlar1 belirlemek miimkiindiir. C-scan'ler ise, ¢oklu A-scan'lerin iki

boyutlu bir temsilidir ve biitiin par¢anin goériintiistinii saglamaktadir [34].

Havacilik uygulamalarinda, darbe-yanka testi, iiretimde detay seviyesindeki pargalarda
veya yapimin her iki tarafina erisilebilen bolgelerde su piiskiirterek uygulanmaktadir
[40]. Bu yontem, delaminasyon tespiti i¢in olduk¢a yaygindir ve diger ultrasonik
yontemlere kiyasla daha hizli bir degerlendirme saglamaktadir. Gegirimli ultrasonik
yontem (Thru-Transmission) ise, bu metotla karsilastirildiginda daha maliyetlidir ve
daha fazla zaman almaktadir [57]. Ancak, gecirimli ultrasonik yontem ile parga
icindeki bosluk ve gdzeneklerin tespitinde yiiksek diizeyde hassasiyet elde edilmekte
ve desibel (dB) kayb1 olarak ifade edilen 6l¢iimlerde isabetli sonuglar alinabilmektedir
[40]. Malzemelerin yogunlugu arttik¢a, daha net goriintiiler ve sonuglar elde etmek

miumkindiir.

2.2.2.4 Radyografi

Radyografik test, bir ortam1 X 1s1n1 radyasyonuna maruz birakmay1 igermektedir [54].
Bu radyasyon, ilgili kompozit yapinin i¢inden gegmekte ve ardindan ortamdan bir
goriintii olusturmaktadir. Muayene sirasinda bir X 1511 goriintii artiricis1 ve yliksek
performansl bir kamera gereklidir [58]. Numunede X 1sin1 radyasyonunun emilimi,
cesitli gri tonlariin gériinmesine neden olur. Tipik olarak 151n yonlendirme boyunca
derinligi olmayan delaminasyonlar veya diger kusurlar tespit edilememektedir.
Radyografi yontemi, biiyiik 6lgekli pargalari, 6zellikle biiyiik kanatlar gibi parcalari
muayene etme olanagi saglamaktadir. Ancak, bu yontemin uygulanmasi maliyetli ve
saglik acisindan riskli oldugundan gerekli tedbirler ile gerceklestirlmesi
gerekmektedir. Bu yontemin 6zellikle komponent seviyesindeki pargalarda ve erigimi

zor olan bolgelerde kullanim1 yaygindir.

2.2.3 Havacilik alaninda Kullanilan Tamir Yoéntemleri

Genis bir hasar yelpazesinde onarim konseptleri gelistirmek amaciyla, onarim tasarim
felsefesi, hasara 6zgii olmayan daha genel onarimlara odaklanmaktadir. Bu yaklasim,
belirli hasarlardan bagimsiz olarak, belirli sinirlar i¢inde ¢esitli hasar seviyeleri igin
genel tasarimlarin ve buna uygun onarim prosediirlerinin gelistirilebilmesi bakimindan

fayda saglamaktadir [34]. Yaklasimin bir baska yonii, operatorlere belirli bir onarim
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durumu i¢in birden fazla segenek sunmaktir. Segenekler, gecici ve kalict onarim,
yapistirilmis kompozit yamalar, civatali kompozit veya metal yamalar, 1slak serim
veya On-islemeli yamalar gibi olabilmektedir. Bir operatoriin tercihi, hasarin
ciddiyetine, onarimi ger¢eklestirmek i¢in mevcut olan zamana, operatoriin kullanacagi
tesis altyapisi ve yeteneklerine, muayene/bakim programlarina ve/veya mevcut saha

cevresel kosullarina bagli olabilmektedir.

Genel bir onarim semasi tasariminda asagida belirtilen dort temel seviye

bulunmaktadir:

o Hasarli alanin doldurulmasi ve kapatilmasi (Kozmetik onarim)

o Hasarl1 alanin doldurulup destek yamasinin uygulanmasi (Yar1 yapisal onarim)
. Hasarl1 alanin {izerine yapistirilan bir yama (Yapisal onarim)

. Hasarli alanin {izerine bir yama civatalanmasi (Yapisal onarim)

Eger tahribatsiz muayene yontemi ile hasar ihmal edilebilir seviyede degerlendirilirse,
genellikle basit bir kozmetik onarim, alan1 kapatmak i¢in yeterli olmaktadir. Havacilik
terimlerinde ihmal edilebilir hasar genellikle ylik tasimayan parcalarda veya kabin ici
cok kiiciik delikleri icermektedir. Bu durumda, alan tamir amagli epoksi ile
doldurularak kapatilir, yiizeyle ayni seviyeye zimparalanir ve boyanir. Bu islemin
amact tamamen kozmetiktir ve bolgeyi ¢evresel etkilerden korumaktir. Sikca
karsilagilan bir durum, hizmet sirasinda, genellikle bilesenin biitiinliiglinii veya
mekanik oOzelliklerini tehdit etmeyen kiigiik hasar alanlarmin tespit edilmesidir.
Bahsedilen kiiciik hasarlarin onarilmadig1 bazi durumlara, nem girisi ve yorgunluk

yoluyla hizl bir sekilde hasarin yayilmarak biiytimesi s6z konusu olabilmektedir.

2.2.3.1 Re¢ine Enjeksiyonu

Recine enjeksiyonu, bal petegi sandvi¢ panellerde bal petegi ¢ekirdeginden ayrilan
ciltlerin onarimi, yiizeyde herhangi bir hasar olmaksizin katmanlar arasindaki
delaminasyonlarin onarimi veya kii¢lik yapisma bozulmalari i¢in uygulanabilmektedir
[59]. Hasar gérmiis bolgeye regine enjekte edilerek yerel sertlik ve stabilite geri
kazanilabilir. Bu yontemde, laminatin yiizeyine iki kiiclik delik agilmaktadir. Agilan
delikler kusur bulunan yere kadar iner. Bir delik regine enjekte etmek icin
kullanilirken, diger delik bir hava tahliye veya vakum kanali olarak gorev yapar. Bu

yontem gercgeklestirilirlen, delik agma islemi esnasinda catlaklarda yiiksek gerilme
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olusmasi nedeniyle hasarin daha da kétiilesebilmesi miimkiindiir [60,61]. 2.8°de regine

enjeksiyonu tamiri ve acili tamir metotlar1 gorsel olarak sunulmustur.

Katmanlari
I |

11 | 1t =

Regine Enjeksiyonu
N\ Girig / Cikig Delikleri Tamir l

— | —

Regine Enjeksiyonu Tamiri Agili Tamir

Sekil 2.8 : Regine Enjeksiyonu ve Agili Tamir Konseptleri [59]

2.2.3.2 Yama Tamiri

Havacilik alanindaki yapistirmali tamirler, MIL-HDBK-17-3F standardi tarafindan i¢
yama, dis yama, acili tamir ve basamak tamir olarak belirtilmistir [62]. I¢ yama
tamirleri genellikle erisim kisitlamalarindan dolay1r sik¢a tercih edilmeyen bir
secenektir. Hava araglarinda igten erisim genellikle erisim sinirli oldugundan, dis
yama tamirleri genis bir kullanim alani bulmustur. Ozellikle ana gévde cerceveleri ve
gbvde yiizeyleri gibi bolgelerde sik¢a uygulanmaktadir. Metot uygulanirken, hava
aracindaki kontrol yiizeylerinde ek karbon tabakalari eklenmeden aerodinamik
performans ve kontrol yiizeyinin kritik denge sinirlamalar1 gbéz Oniinde

bulundurulmaktadir.

Airbus gibi avrupa havacilik firmalari, genellikle basamak tamir ydntemlerini
benimserken, Boeing gibi firmalar ise daha fazla acili tamir yontemini benimsemistir
[44,63]. Basamak tamirlerinde, eklenen karbon tabakalarin birbirleriyle iist iiste
binmesini (Ing. Overlap) kolayca gergeklestirmenin yani sira lokal gerilmelere neden
olundugu bilinmektedir [17]. A¢1l1 tamirlerin sundugu avantaj uygulama kolayligidir.
Bu yontemde lokal gerilmeleri ortadan kaldirarak daha homojen gerilme degerleri elde
edilmektedir [12]. Ancak, a¢ili tamirlerde ana yap1 ve tamir katmanlar1 arasindaki {ist
iiste binme durumunu tamir sirasinda gergeklestirmek zordur. Bu tamir yontemleri,

hava aracglarinda ytiksek yiiklere maruz kalan bdlgelerde uygulanabilmektedir.

2.2.3.3 Dogranmis Fiber Kullanim

Kompozit ucgak bilesenlerinin montaji asamasinda, deliklerin hatali delinmesi
nedeniyle laminath bir bileseni onarmak gerekebilmektedir. Bu hatalar, deliklerin
fazla biiylik olmasi, hatali hizalanmis delikler, yanlis geometrik toleranslardan

kaynaklanabilmektedir. ikincil yapilar igin yaygin bir onarim stratejisi, hasar gormiis
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deligi dogranmis lifler ve bir epoksi recine sisteminden olusan kombinasyon ile

doldurmaktir [64].

Havacilik uygulamalarinda, dogranmis fiber kullanim1 genellikle tamir islemlerinde
licte bir oraninda regine ile birlestirilerek gergeklestirilmektedir. Dogranmis fiberlerin
uygulandigr tamir bolgesinde geleneksel yontemlerle yiiklenme yoniinde
hizalanmalar1 miimkiin olmadigindan, bu tiir tamirler genellikle yapisal tamirler olarak
kabul edilmemektedir. Bu yontem, daha ¢ok kozmetik tamir uygulamalarinda
kullanilmaktadir. Bu tiir tamirler, hafif kozmetik hatalarin diizeltilmesi, yiizey
pliriizsiizliigiiniin saglanmasi veya boyanin uygulanabilirligini artirmak gibi estetik
iyilestirmeler i¢in tercih edilmektedir. Yapisal biitiinliigii etkileyen ciddi hasarlarda

genellikle daha kapsamli tamir yontemleri gerekmektedir.

2.2.3.4 Sandvi¢ Yap1 Tamiri

Hava araglarinda, ozellikle basma yoOniindeki yiiklerin yogun oldugu bolgelerde
(6rnegin, kabin i¢i ana govde dis yiizeyleri, kanat yapilari, sparlar ve ripler arasindaki
bolgeler), karbon fiber gibi malzemelerin diizlem dis1 yiiklenmelere kars1 hassasiyeti
nedeniyle siklikla sandvi¢ yapilar kullanilmaktadir [60]. Bu yapilar, komponentin
sikistirma yoniindeki dayanimini artirmak icin bal petegi gibi yapilar kullanilarak

tasarlanmaktadir [21].

Sandvi¢ yapilarin ¢ekirdek yapist hasar aldiginda, hasar gérmiis bolge lokal olarak
cikarilmakta ve icerisinde emilmis nemden arindirilmaktadir. Ayni hiicre boyutunda
yeni bir ¢ekirdek kesilerek hasar gormiis bolgeye yerlestirilmektedir. Cekirdek tizerine
karbon fiberlerin yapistirilabilmesi i¢in yapistirict film (Ing. Film adhesive)
kullanilirken, 1slak serim yontemiyle yapilan tamirlerde karbon fiberler i¢in kullanilan
recine yeterli olmaktadir. Tamir edilen ¢ekirdek, mevcut cekirdek ile ayni yonde
yonlendirilmelidir. Bdylece yapilan tamir ile orijinal dayanim o6zellikleri
korunabilmektedir. Bu yontemler, hava araglarinda kullanilan sandvi¢ yapilarin

dayanikliligini ve performansini artirmak i¢in siklikla kullanilan tamir stratejileridir.

2.3 Kompozit Yapilarin Tamir Analizi

Havacilik uygulamalarinda kullanilan kompozit yapilarin tamir analizi, tasarim

stirecindeki analiz caligmalarina gore nispeten daha zorlu ve komplekstir. Tamir
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analizi siirecinde, yapimin giivenlik sinirlart dahilinde kalmasini saglamak amaciyla

kisith bir alanda hizli bir tamir segenegi ile gergeklestirilmesi gerekmektedir.

Kompozit yapilarin tamir analizlerinde, analitik ve sayisal olmak tizere temel iki sinif
bulunmaktadir. Analitik yontemler, tasarim asamasinda hizli karar verebilmek adina
kullanilan yontemlerdir. Bu yontemler, genellikle daha basitlestirilmis yapilar veya
belirli sinirlamalar dahilinden gergeklestirilmektedir. Sayisal yontemlerde ise,
kompozit yapilarim kohezif bolge modellemesi (Ing. Cohesive Zone Model) gibi baz1
yaygin yaklagimlar kullanilmaktadir. Tamir analizlerinde, liretimdeki parametreler,
cevresel faktorler, operatdriin yetkinligi ve kompozitin anizotropik yapis1 gibi bircok

faktor, yapilan analizi daha karmagik hale getirmektedir.

Literatiirde yapilan ¢aligmalara gére, numune seviyesinde tamir icra edilen testlerde
ana yapiya kiyasla dayanimin yaklasik %60 ile % 80 arasinda oldugu belirtilmektedir
[12,13,19]. Tamir analizlerinin giivenilirligini degerlendirebilmek amaciyla, numune
seviyesinde uygulanan 3 boyutlu ve 2 boyutlu elemanlar kullanilarak gerceklestirilen
sayisal analiz sonuglart test verileriyle karsilastirildiginda %8 ile %20 arasinda bir fark
olustugu belirtilmistir [13]. Bu farklilik, tamir analizlerinde ger¢ek diinya kosullarini

yansitmanin zorlugunu gdstermektedir.

2.3.1 Analitik Yaklasimlar

Tek tesirli yapistirma birlesimi i¢in gelistirilen ilk analitik yontem, Volkersen
tarafindan gelistirilen dogrusal kayma-gecikmesi (ing. Shear-lug) modelidir [65]. Bu
modelde, yapiskanin sadece kayma esnasinda, yapisanin ise gerilme esnasinda
deforme oldugu varsayilmistir. Ancak, bu modelin 6énemli bir dezavantaji uygulanan
yiikiin eksantrisitesinin ihmal edilmesidir. Volkersen tarafindan onerilen dogrusal
kayma-gecikmesi modeli, mevcut sinirlamalar1 nedeniyle tek bir tesirli yapistirma

birlesimini analiz etmek yerine ¢ift tesirli birlesimleri analiz etmek i¢in daha uygundur.

1944 yilinda, Goland ve Reissner [25], Volkersen modelini gelistirerek yapisanin
egilmesini ve yapiskanin soyulma gerilmelerini (Ing. Peel stress) hesaba katmuslardir.
Tesir bolgesinin donmesi yiik yolunu degistirmekte ve yapiskanin sonundaki 6nemli
soyulma gerilmelerine neden olmaktadir. Bu modeller, yapiskan plastisitesini hesaba

katmamaktadir.

Hart-Smith, yapiskanin elastoplastik 6zelliklerini ve kompozit yapisanlarin mekanik

Ozelliklerini dikkate alan cesitli birlesim konfigiirasyonlart icin bir dizi model
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gelistirmistir [66-68]. Bu c¢alismalar tesirli yapistirma birlesimini, ¢ift tesirli
yapistirma birlesimleri ve agili/basamak birlesimler i¢cin modellemektedir. Ayrica,
termal uyumsuzluk, yapisan kalinligi, yapiskan modiil degeri, ve katman diizeni gibi

cesitli faktorlerin bag dayanimi tizerindeki etkilerini incelemistir.

Tsai ve digerleri [69], yapisanlar boyunca kesme gerilmesinin dogrusal oldugunu
varsaymistir ve kesme-gecikme modeline bir diizeltme faktdrii uygulamustir. izotropik
ve kompozit yapisanlar i¢in dogrusal ve dogrusal olmayan malzeme modellerini
dikkate alan analitik ¢oziimler ile ilgili farkli ¢alismalar bulunmaktadir [67,70]. Bu

modellerin ¢ogu, diizlem gerilmesi varsayimini kullanan iki boyutlu modellerdir.

Acili/basamakli kompozit birlesimler {izerine yapilan analitik caligmalarin sayis1 azdir
ve higbiri yapisanlardaki katman yonelimlerini dikkate almamaktadir [68,71].
Kompozit yapisanlara sahip acili/basamakli birlesimlerin analitik modellemesi, bag
hatt1 boyunca rijitlik degisimi nedeniyle daha karmasiktir [72,73]. Ayrica, ger¢ek
onarilmis parcalarin karmasik geometrileri ve yilikleme kosullari, kompozit
birlesimlerin ve tamirlerin uygun tasarimi i¢in analitik yaklagimi zorlastirmaktadir. Bu
nedenle, bu sorunlar1 isabetli bir sekilde ele alabilen sayisal araglara 6nemli bir ihtiyag

bulunmaktadir.

2.3.2 Sayisal Yaklasimlar

Sonlu elemanlar metodu temelli analizler kullanilarak, havacilik uygulamalarindaki
birlesim dayanikliliginin detayli bir sekilde arastirilmasi amaciyla, siirekli ortamlar
mekanigi (Ing. Continuum Mechanics), kirilma mekanigi (Ing. Fracture Mechanics)
ve kohezif bolge yontemleri (Ing. Cohesive Zone) gibi gesitli yaklagimlarla modelleme

gerceklestirilebilmektedir.

Stirekli ortamlar mekanigi yaklasimi, malzemeyi hasar durumundan bagimsiz olarak
sirekli bir ortam olarak varsaymaktadir. Gerilme, gerinim veya gerinim enerjisi
degerleri bir deformasyon kriteri araciligiyla izin verilen degerlerle
karsilastirilmaktadir.  Secilen  deformasyon  kriterinin  basarisi,  yapiskanin
dayanikliligryla dogrudan ilintilidir. Birincil maksimum prensip gerilme kriteri,
gevrek bir yapiskan i¢in dogru sonuclar verebilmektedir, ancak koselerdeki tekligi
(Ing. Singularity) daha ince ag biiyiikliikleri kullanarak ele almak gereklidir [74].

Literatiirde yaygin olarak kullanilan bir diger kriter, bag hattindaki kayma gerilmesini
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toplu yapigkan kayma gerilmesi ile karsilastiran kayma gerilmesine dayali

deformasyon kriterleridir [75,76].

Stinek yapiskanlar i¢in gerilme tabanli smirlama kriterleri, yapiskanin plastik
deformasyon sonrasi tasima kapasitesini dikkate almadigindan isabetli sonuglar
vermektedir. Bu tiir yapiskanlar i¢in plastik deformasyon belirgin oldugunda, gerilme
tabanli deformasyon kriterleri daha dogru sonuglar saglamaktadir [13,77]. Ayrica,
yapiskanlarin akma davranigini tanimlayan Von Mises ve Tresca kriterleri ile Drucker

Prager plastisite modeli gibi kriterler bulunmaktadir [78].

Kirtlma mekanigi yaklagimi, dnceden tanimlanmis bir ¢atlak varsayimi yapmaktadir
ve catlagin Oniindeki gerilme durumunu belirlemeyi amaglamaktadir. Baglama
stirecindeki catlaklar, ayrilmalar, gzenekler ve yapiskan i¢indeki diger kusurlar, hasar
baglatma alanlar1 olarak hareket eden gerilme konsantrasyon noktalaridir. Bu
yontemde, kusurun boyutu, kritik kusur boyutu ile karsilagtirilmaktadir ve eger esik
deger asilirsa, yayilma ve nihai basarisizlik meydana gelmektedir. Kirllma mekanigi
yaklagimi, gerilme yogunlugu faktorii tanimlamalari veya enerji tabanli kavramlar

araciligiyla formiile edilebilmektedir [79,80].

Gerilme yogunlugu faktorii yaklasiminda, mevcut bir ¢atlak diistiniilerek bir gerilme
yogunlugu faktorii (K), uygulanan gerilme, catlak boyutu ve pargca geometrisi
fonksiyonu olarak hesaplanir. Gerilme yogunlugu faktorii, malzemenin kirilma
toklugu (Kc) degerini astiginda hasar meydana gelir. Bu noktadan itibaren ¢atlak hizla
biiytiyerek kirilana kadar devam eder [79]. Gerilme yogunlugu faktorii ayn1 zamanda
yiiklenme yoniine baghdir. Ug¢ temel mod, bir ¢atlagin yiiklenmeye gore
yonlendirmesini tanimlamaktadir. Mod I, a¢ilma durumudur. Mod II ve mod III ise,
diizlem i¢i ve diizlem dis1 kayma modlaridir. Her mod igin bir gerilme yogunlugu
faktorli bulunur ve her durumda K = Kc oldugunda ¢atlak meydana gelir. Catlak, bir
modda yiiklenmis olabilir veya modlarin bir kombinasyonu olabilir. Enerji tabanh
yaklasimda, yap1 lizerindeki bir kusur ¢atlagin u¢ kismindaki enerji salinim hizi (G),
her yiikleme modu i¢in kritik enerji salinim hiz1 (Ge) ile esit oldugunda yayilacaktir.
Gerilme yogunlugu faktorleri gibi, Ge degeri de malzemenin mekanik bir 6zelligidir.
Cogu baglama uygulamasinda, yapiskan sadece gerilme veya kayma altinda degil, her
ikisinin bir kombinasyon altinda da yiiklenir. Birlesik c¢atlamali baglantilar

degerlendirmek i¢in birgok calisma gerceklestirilmistir [81].
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Kohezif bolge modeli (CZM) kullanilarak gerceklestirilen sonlu eleman analizleri,
yapigkan birlesim davranisini tahmin etmek i¢in kullanilan modeller arasinda en etkili
yaklasimlardan birini sunmaktadir [5,82]. CZM yontemi, baslangigta bir ¢atlak
olmadan hasar yiiklerini, hasar baglangi¢c noktalarini ve hasar yollarinin ilerlemesini
tahmin etmeye olanak tanimaktadir. Cekme degeri ile kohezif elemanlarin uzamasi
arasinda bir iligki kurulmaktadir. Cekme degerinin kritik degere ulastig1 nokta, hasarin
baslangicina isaret etmektedir. Maksimum kirilma toklugu degerine ulasildiginda ise
yeni catlak yiizeyleri olusmaktadir. Sekil 2.9°da sunulan degerler, sonlu elemanlar
yontemi ile gerceklestirilen simiilasyonlarin, test drnekleri ile elde edilen sonuglara

yakin degerler elde edilebildigini gostermektedir [12].
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Sekil 2.9 : Deneyler tarafindan belirlenen ve simiilasyonlar yoluyla test
edilen orneklerin basarisizlik dayanim degerleri [12]

Sonat ve arkadaglari, deneysel caligmalar ve simiilasyonlar araciligiyla sahada
onarilmis dokuma CFRP laminatlarin dayanikliligini ve iliskili basarisizlik
mekanizmalarin1  anlamayr amaglamiglardir [12]. Standartlagtirillmis havacilik
prosediirlerine uygun olarak iiretilen bir dizi 1slak yerlestirme ve prepreg adim ile
onarilmig numune, tek eksenli gerilme altinda test edilmistir. Islak yerlestirme onarimu,
orijinal dayanikliligin %66'sin1 saglarken, prepreg onarimlari orijinal dayanikliligin
%76's1n1 korumustur. Sonlu eleman modelleme yontemi, deneysel olarak gézlemlenen
davranig1 isabetli bir sekilde ongérmiis ve yapiskan-uyumsuzluktan kaynaklanan
gerilme konsantrasyonlarmin diisiik dayanikliligin  temel sebebi oldugunu

gdstermistir.

Bu calismada elde edilen bulgular [46], [48], etkili onarimlari tasarlamak ve

uygulamak icin sistemli deneysel verilerin ve dogru bir modelleme yonteminin
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Oonemini vurgulamistir. Gergeklestirilen sayisal analizler, numunede iki kenarda
simetrik sinirlama kosullarini ve bir kosede kenar ile eslesen dogrusal yer degistirme

sinir kosulunu kullanarak ¢ekme testi kosullarini saglamistir.

Gergeklestirilen bir sayisal ¢alismada [19], ABAQUS sonlu elemanlar1 programinin
yapiskan etkilesim &zelligi kullanilarak modelleme yapilmistir. Ote yandan, prepreg
onarimlarda bir yapiskan tabaka, sekiz diigiimlii i¢ boyutlu (3D) yapiskan elemanlar
(COH3DS) tarafindan modellenmis ve eleman boyutu 0.1-0.5 mm araliginda
degismistir. Yapiskan modellemesi i¢in, miikemmel baglanma varsayilarak yapiskan-

uyumsuz diigimleri baglamak i¢in baglama kisitlamalar1 kullanilmstir.

Farkli bir ¢alismada [17], gelencksel ASTM D3039D standartlarina uygun olarak
tiretilmis kompozit yapilar yerine bir panel lizerinde uygulanmis tamirin test ve
simiilasyonu Tlizerine analizler gerceklestirilmistir. Analiz ¢alismalari, yiiksek
maliyetleri azaltmak amaciyla 1/4 oraninda simetrik olarak kosturulmustur. Bu
yontem ile elde edilen sonuglar, Sekil 2.10'da gosterilmistir. Sekil 2.11'de, panel
yapisinin yliklenme durumunda tamirli alanin degil, ana yapinin koptugu gézlenmekte
ve bu durum, tamirin basarili bir sekilde uygulandigini géstermektedir. Bu ¢alismada,

test ve analiz sonuglar1 arasinda uyum oldugu gézlemlenmektedir [12].
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Sekil 2.10 : Yapistiric1 ve fiber hasari, 1slak serme uygulamasi i¢in kuvvet-
deplasman egrisi ile birlikte gdsterilen bir degerlendirme. CSDMG,
yapistirict hasarii temsil ederken, FV1 lif hasarini temsil etmektedir [12].
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Fiber Hasan (FV1)

Yiiksiiz Durum Bn Yiiz

Fiber Hasan (FV1) Ara yiiz yapistirici

Arka Yiiz hasan Tamirli Panel Kopmasi

Sekil 2.11 : Sonlu elemanlar analizi ile elde edilmis tamir modellemesi
sonugclari. (a) Tamir yamasini gosteren gri bolgedir. Mavi bolge ana
lamineyi temsil eder. (b) Ana laminatin 6n yiizeyinde fiber hasari
bulunmaktadir. Tamir bolgesinde hasar bulunmamaktadir. (¢) Ana laminatin
arka yiizeyinde lif hasar1 bulunmaktadir. Tamir bolgesinde hasar
bulunmamaktadir. Bagli yiizeydeki ana laminat, lif hasari olmadan
gosterilmektedir. (d) Tamir bolgesinde yapistirict hasari bulunmaktadir. (e)
Deneysel olarak test edilmis bir 6rnek fotograf, ana laminatin
basarisizliginin tamir bolgesinde hasar olmaksizin goriilebildigi bir durumu
gostermektedir [12].

Bagka bir sayisal ¢aligmada [82], CFRP numunesinin konik egimli birlesim noktasinda
dogrusal olmayan (Ing. Non-linear) sonlu eleman analizi gerceklestirilmistir. Bu
analizde, hem diizlem gerilme (Ing. plane-stress) hem de diizlem gerinme (plane-
strain) i¢in 8 diiglimlii dikdortgen kat1 elemanlar kullanilmistir. Modelin geometrisi,
boyutlar1 ve dizilim siras1 deneysel numuneyle ayni alinmistir. Yapiskan birlesim,
hasar baglangic1 6ncesindeki yapiskan bag uzunlugu boyunca gerilme varyasyonunu
karsilastirmak icin CZM (Cohesive Zone Model) ile ve CZM olmadan modellenmistir.
CZM tarafindan yapiskan tabakanin modellenmesi, sifir kalinliginda 2D temas
elemanlari kullanilarak yapiskan birlesimi tanimlamak ve birlesimin hasar durumunu
tahmin etmek amaciyla yapiskan ayrilmasi (Ing. disbond) i¢in karma modlu yapiskan
sinir  sart1 kullanilarak gerceklestirilmistir. CZM olmadan yapiskan tabakanin
modellenmesi i¢in ise yapiskan birlesim, yapiskan tabakanin kalinligi olarak 0.3 mm
olan 2D sekiz diigiimlii diizlem gerilme elemanlari ile tantmlanmistir. Kusursuz bir

baglant1 saglamak i¢in fiberler ve yapiskan arayiizii arasinda ¢ok noktali baglama
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(MPC) algoritmas1 kullanilmistir. Bu ¢alisma, tek ve ¢ift konik egimli karbon fiber
takviyeli polimer (CFRP) laminatlarin yapistirict bagl birlesiminin, ¢ekme ytikiine
maruz kaldig1 esnada ortaya ¢ikan mekanik davranmisa odaklanmaktadir. Analiz ve
testler sonucunda elde edilen sonuglar Sekil 2.12'de gosterilmistir. Sekil 2.13°da
sunulan sonuglar, deneysel veriler ile sayisal modelleme sonuglart arasinda uyum

bulundugunu gostermektedir [82].
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Sekil 2.12 : Deneysel ve sayisal yiik-deformasyon grafik karsilagtirmasi

[82].
Sonat ve arkadaslari [19], havacilik alanindaki kompozit tamir gereksinimlerine uygun
olarak bir tamir modellemesi gergeklestirmistir. Bu c¢alismadaki test ve sayisal
simiilasyon sonuglari olduk¢a uyumludur. Ana yapinin iizerinde yapilan tamirin agilari
sirastyla 1.9°, 2.8° ve 5.7° olarak belirlenmis olup, bu agilarin dayanim iizerindeki
etkisi Sekil 'de gosterilmistir. Yapilan sonlu elemanlar analizlerinde, 8 diigiimlii
hegzahedral C3D8R elemanlar1 kullanilmigtir. Sadece egim wuglart icin C3D6
elemanlar tercih edilmistir. Her katmanin malzemesi, kalinlig1 ve yonlendirmesi,
modele uygulanmistir. Geri tepme (Ing. Snap Back) durumlarmi dnlemek amaciyla,
hasar modellemesinde Ongoriilen bdlgelerde ag hassasiyeti calismalart da
gerceklestirilmistir. Havacilik uygulamalarinda, 2.8° egim derecesi olarak ifade edilen
20:1 oranlt acili tamirler yaygin olarak kullanilmaktadir [14,73]. Bu tercihin temel

nedeni, agiin kiiclilmesiyle birlikte tamir alaninin biiyiimesidir. Daha kii¢iik acilar,
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daha biiyiikk tamir alanlarina yol agmaktadir. Bu durum, ana yapida karmagik

sureksizliklere neden olabilmektedir.
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Sekil 2.13 : Agili kompozitlerin deneysel ve sayisal yiik-deformasyon grafik
karsilagtirmasi [19].

Bendemra ve arkadaslarimin gerceklestirdigi g¢alismada [13], konik egimli ve
basamakli bindirme eklemelerinde yapiskan baglanti hattindaki gerilmelere eklem
parametrelerinin etkisi arastirilmaktadir. Dogrusal sonlu eleman analizi alti eklem
(Ing. Joint) tasarim parametresine odaklanarak, parametrik bir ¢alisma yapmak igin
gerceklestirilmistir. Kat kalinlig1, yapiskan kalinlii, konik ag1, dizilim sirasi, {ist
katman diizeni ve iist katman bindirme uzunlugu kullanilan parametrelerdir. Konik
egimli ve basamakli bindirme eklemeleri Sekil 2.14’de sunulmustir. Elde edilen
sonuglar, konik egimli ve basamakli bindirme eklemelerinin kat kalinlig1, konik ac1 ve
dizilim sirasmna karsi giiclii bir duyarliha sahip oldugunu gostermistir. Ust
katmanlarin eklem uglarinda koruma ve sertlik sagladigi gozlenmistir. Kompozit
laminatlardaki 0° katmanlarinin konumu 6nemli bir faktor olarak vurgulanmistir. 2D
analizlerin sonuclari elde edildikten sonra, analizleri dogrulamak amaciyla ii¢ boyutlu
sonlu eleman modelleri de kullanilmistir. Sonug¢ olarak bu c¢alismada, basamakli
bindirme eklemelerindeki yiiksek gerilme konsantrasyonunun, iist katmanlarin
oryantasyonu ve eklem tasarim parametrelerinde uygulanacak degisikliklerle, ek
uclardaki ve basamak kdselerindeki gerilme seviyelerini azaltmalarin miimkiin oldugu

goriilmiistiir [13].
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Sekil 2.14 : 2B tamir tasarimlari (a). Konik egimli tamir sonlu elemanlar
modeli (b). Basamakli sonlu elemanlar modeli [13]

Xu ve arkadaslarinin gerceklestirdigi ¢alismada [16], tahribatsiz bir dayaniklilik
tahmini i¢in bir yaklasimi 6nerilmektedir. Bu yaklagim, yiiksek dogruluga sahip bir
sonlu elemanlar modeli, etkili bir evrisimli sinir ag1 modeli (Ing. convolutional neural
network) ve hiyerarsik bir ikame (Ing. Surrogate) model olusturmak amaciyla
gorsellestirilmis hasar-dayaniklilik 1s1 haritast modelini sunmaktadir. Hasar dayanimi
gorsel olarak sunabilen bu calismaya ait 6rnek bir gorsel Sekil 2.15°de sunulmustir.
Yapilarin ¢ekme dayanikliligi, acili yapmin egimi, yapistirict filmin arayiiz
dayaniklilig1, lamina dizilimi ve ayrica tahribatli olmayan testlerle gorsellestirilen
hasarin boyutu ve konumu gibi parametreleri kapsayarak ortalama %1,4 hata ile hizl

bir sekilde sonug elde edilebilmektedir.

Sonlu Elemanlar "
Modelinde o 20 40
Hasar Dayanim
haritac

Hasarli Bélge

Sekil 2.15 : Hata tanimlanmasinin tahribatsiz muayene haritasi ve sonlu
elemanlar modeli [16]
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2.4 Hasarlarm Etkilerine iliskin Secilmis Vaka Calismalar:

Bu bdliimde, malzeme, imalat veya tasarim hatalarina bagli olarak olusan kompozit
yap1 liretim veya onarimindaki hasarlarla ilgili birka¢ vaka calismasi sunulacaktir.
Sadece hatayr vurgulamaktan ote, ayni zamanda vakalar ile yasanmis havacilik

uygulamalari da irdelenecektir.

2.4.1 Vaka Cahismasi 1: Sandvi¢ Cekirdek Yapisinin Hatalh Onarimi

Bu vaka c¢alismasi, Federal Havacilik idaresi (FAA) tarafindan desteklenen ve biiyiik
bir havayolu sirketi ile igbirligi i¢inde yiiriitiilen bir caligmada yer almaktadir [10]. Bu
calisma, kompozit bilesenlere iligskin hatali alan onarimlariyla ilgili vaka ¢aligmalarini

belgelemeyi amaglamaktadir [10].

Ticari bir tasima aracinin i¢ flaplarinda, kompozit tabakalar ile bal petegi ¢ekirdek
arasinda onemli bir delaminasyon gézlemlenmistir. Gerekli onaylar alinmadan 6nce
yanlis bir sekilde bir onarim gerceklestirilmis ve onarim istasyonu ¢ekirdek iistiindeki
serimleri ¢ikarmak zorunda kalmistir. Ust tabakalar (Ing. Face Sheet) cikarilirken
bir¢ok islemeden kaynaklanan kusurlar goézlemlenmistir. Sekil 2.16°’da yer alan

gorseller, isleme kaynakli olusan kusurlar1 gostermektedir.

Hatali Serit Yoni o
(Ing. Ribbon Direction) g

Sekil 2.16 : Kontrol yiizeyinde hatali ¢ekirdek tamiri [10]

2.4.2 Vaka Calismasi 2: Yapiskan Tamir Hasar1

Bu vaka caligmasi, Federal Havacilik Idaresi (FAA) tarafindan desteklenen ve biiyiik
bir havayolu sirketi ile igbirligi i¢inde yiiriitiilen bir ¢alismada ortaya ¢ikmistir [10].
Bir yolcu ugaginin penceresinden bakarak disaridaki kanattaki bir kontrol yiizeyinde

ciddi hasar fark edildiginde, yapiskanin ayrilma kusuru oldugu farkedilmistir. Inis
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sirasinda, tam ayrilan ylizeyden yaklasik olarak yiizeyin %80'inin eksik oldugu ve
kuyruk kenar1 takoz montajinin eksik oldugu ortaya ¢ikmistir. Sorusturma, dis kontrol
ylizeyinin tamir i¢in gonderildigini ve baglama yiizeyinin hazirlanmasi i¢in onarim
prosediiriiniin orijinal ekipman {ireticisi tarafindan onaylanmadigini ortaya koymustur.
Yapistirma Oncesi yiizey hazirligi adiminda onayli fosforik asit anodize islemi yerine,
kromat doniligiim kaplamasi ile alternatif bir yiizey hazirlama prosediiriiniin, spesifik

caligma talimatlar1 olmaksizin kullanildig: ortaya ¢ikmistir.

2.4.3 Vaka Calismasi 3: Yapiskan Tamir Hasari

Diger bir vaka, 6 Mart 2005 tarihinde, Air Transat Flight 961 ugusu esnasinda
Varadero sehrinden (Kiiba) Quebec City (Kanada) sehrine ugus esnasinda yasanmistir
[10]. Ugak, Miami (Amerika Birlesik Devletleri) sehrine yaklagik 90 deniz mili
uzaklikta ve diiz ucusta iken, ugus ekibi bir patlama duymus ve bazi titresimler
hissetmistir. Pilotlar bu durumu kontrol etmis ve ugagi giivenli bir sekilde Kiiba'ya geri
indirmistir. Sekil 2.17°de gosterildigi iizere, ucus sirasinda dikey stabilazor (Ing.
Rudder) biiyiik boliimlerinin ayrilmasina neden olan ciddi bir yapisal ariza oldugu

anlagilmistir.

Olayin incelenmesi sonucunda, ucustan once dikey stabilazorde bir yapigsmamazlik
veya diizlem igi ¢ekirdek kirig1 oldugu ortaya koyulmustur. Hasarin, ya belirgin bir
servis olayindan ya da her bir stabilazoriin 6n ve alt kenarinda kullanilan z-kesiti
tizerinde zayif bir yapistirict  baglantisindan  kaynaklanmis  olabilecegi
degerlendirilmistir. Z-kesitine yakin bdlgelerden ¢ikarilan numuneler, yetersiz
baglama basinciyla uyumlu bir meniskiis gostermektedir. Yapiya verilen zararin,
birka¢ dongii boyunca biiyiidiigii, ardindan olayin yasandig1 ugusta kritik bir boyuta
ulastig1 ve ardindan derinin yiiksek sesli ve ani bir patlamaya neden oldugu tespit

edilmistir.

Yapilan arastirma, ireticinin Onerdigi muayene programinin tiim kontrol yiizeyi
kusurlarini tespit etmek i¢in yeterli olmadigin1 ve hasarin olaydan 6nce birgok ucusta
mevcut olabilecegini ortaya koymustur. Kritik kusurlart yakalamak ic¢in dogru
tahribatsiz muayene secimi ve uygulama siklig1 6nem arz etmektedir. Kontrol yiizeyi
modelinin, yapismamazlik hasarinin veya diizlem ici ¢ekirdek hasariin kritik boyuta
ulagsmadan 6nce mekanik olarak biiyiimesini durduracak herhangi bir tasarim 6zelligi

icermedigi de tespit edilmistir. Yapinin, yapismamazligin istikrarsiz veya
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ongoriilemeyen bir sekilde yayilmasini dnleyecek tasarim dzelliklerine (Ing. Fail-Safe)

sahip olmasi gerekliligi ortaya konmustur [63].

Sekil 2.17 : Kuyruk Diimeni Kopmasi [63]

2.4.4 Vaka Calismasi 4: F/A-18 Yatay Stabilazor Ac¢ih Tamiri

Bu vaka caligsmasi, Amerikan Hava Kuvvetleri tarafindan desteklenen ve F/A-18 avci
ucagmin yatay kontrol yiizeyinde kus ¢arpmasi (Ing. Bird Strike) sonras1 yapilan agili
kompozit tamir ¢aligmasini incelemektedir [83]. Kullanilan malzeme olan AS4/3501-
6 karbon/epoksi ile ve 35 tabakadan olusan ana yapiyla, ilgili bolge maksimum tasarim
gerinim degeri olan 5200 mikro-gerinim'e sahiptir. Genellikle, bu tiir aver ugaklarinda
tasarim dayanimi degeri 5000 mikro-gerinim civarindadir [38]. Bu nedenle, yiiksek
tasarim dayanimina sahip bodlgede tamir yapmak zorlu bir siiregtir. Bu ¢aligmanin
amaci, tamirin ¢ekme ve basma yiikleri altinda 40 °C ile 104 °C derece sicaklik
araliginda dayanimini degerlendirmektir. Bu yapidaki 2.8° agili tamirin, sicak ve nemli
kosullar altinda 5200 mikro-gerinim degerinin alinda o6nemli Olciide gerilecegi
degerlendirilmistir. Ucak {izerinde yapilan testler sonucunda, tamir sonrasinda
olusacak gerilmelerin yapida hemen hasara neden olmasa da, uzun siire devam etmesi
durumunda zamanla yorulma yoluyla hasara neden olabilecegi sonucuna varilmistir.
Yorulma kaynakli hasar1 6nlemek icin ekstra karbon serimleri uygulanmistir. Bu

sayede ana yap1 dayanimi artmis ve yiik tasiyici tamir tabakalar1 korunmustur. Ugagin
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yorulmasi siirecinde, tamirdeki siinme deformasyonu statik deformasyonlara kiyasla
stnirhidir. Yiikiin yeniden dagilimina ve tamirin tamaminin hasarina sebep olmadan,
yalnizca tamirin kenarlarinda gerilmenin kritik degeri asilirsa kopma yasanmaktadir.
Bu nedenle ag¢ili tamir sonuglari i¢in, tamir performansinin hem statik hem de yorulma
dayanimlar1 gozetilerek giivenli bir tasarim planlanmistir [18]. Bu vaka ¢alismasinda

gerceklestirilen tamir Sekil 2.18’de gosterilmektedir.
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Sekil 2.18 : F/A-18 Yatay stabilazor agili tamiri [18]

Bu bolimde sunulan vaka ¢alismalar1 neticesinde, hasarlarin ve tamir siireglerinin
uygun bir sekilde takip edilmesinin ve tamir analizlerinin isabetli bir sekilde

gerceklestirilmesinin biiyiik 6nem arz ettigi goriilmektedir.
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3. TEORi VE YONTEM

Bu tinitede, kompozit ugak kanadi analizlerindeki teorik yaklasimlara odaklanilarak,
kullanilacak sayisal yontemler, kohezif bolge modeli, kabuk yontemleri ve tiirbiilans
modeli teorilerileri ele alinacaktir. lk olarak, acik (Ing. Explicit) sayisal yontem ile
ilgili olarak ABAQUS yaziliminda kullanilan teoriler incelenmistir. Bu yontemler,
numune seviyesinde yapilacak analizlerin teorik temellerini olusturmaktadir ve
kompozit malzemelerin davranisini ele almak i¢in kulanilmistir. Ardindan, ABAQUS
yazilimi ile kullanilacak olan kohezif alan ve kabuk yontemi teorileri anlatilmistir. Bu
yontemler, daha genis Olgekli yapilari ele almak ve malzeme katmanlarinin
etkilesimlerini hesaba katmak i¢in kullanilmaktadir. Son olarak, ANSYS yaziliminda
kullanilacak olan tiirbiillans modeli teorileri detayli bir sekilde ele alinmistir. Bu

modeller, aerodinamik performansin dogru bir sekilde tahmin edilmesi i¢in dnemlidir.

3.1 Acik sayisal metot

Acik dinamik entegrasyon yontemi, ayni zamanda ileri Euler veya merkezi fark
algoritmasi olarak da bilinen [84] ve kinematik kosullar1 her bir zaman artiriminin
basinda Onceden bilinen baslangic kinematik kosullarina goére hesaplayan bir
yontemdir. Esitlik 3.1°de gosterildigi iizere, her bir zaman artiriminin basinda (&,
zaman), tiim digiim noktalarinin nodal ivmesi, nodal kiitlesel matrisin tersi ile net

nodal kuvvetin ¢arpimi olarak dogrudan belirlenebilmektedir.

Miify = (P = Dl (3.1)

Esitlik 3.1°de, M parametresi toplu kiitlesel matrisi temsil etmektedir. P ve [
parametreleri sirastyla dis ve i¢ ylik vektorleridir. Esitlik 3.1'de tanimlanan kismi
diferansiyel denklem, sonlu elemanlar metodu yaklasimiyla zamanla baglantili,

dogrusal olmayan, adi diferansiyel denklemler kiimesine doniistiirtilmektedir.

Acik dinamik entegrasyon ile, hareket denklemlerinin genel formu Esitlik 3.2 ve
Esitlik 3.3’te gosterilmektedir. Bu esitliklerde yer alan u parametresi yer degistimeyi

(deplasmani), 11 parametresi hizi, ii parametresi ise ivmeyi belirtmektedir.
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U =1|=gy + [ il(t)dt (3.2)

U = ulogy + J u(t)de (3.3

ABAQUS/Explicit yazilimi, hiz ve deplasman alanlarmi agikc¢a entegre etmek igin
merkezi fark yontemini kullanmaktadir [20]. Esitlik 3.4’te gosterildigi iizere, zaman
degeri olarak t + At/2 aninda bulunan hiz, mevcut zaman artirimindaki ivme degeri ve
yar1 adim geriye dogru hiz degeri ile ifade edilmektedir.

g, ay = Ul ae) + J il ge,pAt (3.4)
Esitlik 3.5'te gosterildigi iizere, zaman olarak t + At'de bulunan deplasman, mevcut

zaman artirrmindaki deplasman ve yar1 adim 6nceki hiz ile ifade edilmektedir.

ul(tn+At) = ul(tn) + fu|(t _,_E)At (3.5
nta2

Sekil 3.1°de sunulan deplasman-zaman grafigi, merkezi fark entegrasyon yontemini

Ozetlemektedir. Esitlik 3.6’da gosterildigi iizere, t,, + At/2 anindaki hiz degeri, zaman

artirnmlar: arasindaki deplasman degisimi kullanilarak belirlenebilmektedir.

_ (ul(tn+At) - ul(tn)) (3.6)
tn"‘?) At

Esitlik 3.7°de gosterildigi iizere, t,, anindaki ivme degeri, yar1 adim Onceki ve yari

adim geriye dogru hizlardan elde edilebilmektedir.

(Mt =) @

ey = v

Esitlik 3.8’de gosterildigi iizere, t,, anindaki ivme, t,, (t, + At) ve (t, — At)

anlarindaki deplasman degerleri kullanilarak ifade edilebilmektedir [85].
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Sekil 3.1 : Merkezi farklar metodunun gorsel olarak gosterimi [86]

Zaman olarak t,, + At anindaki deplasman, Esitlik 3.6'y1 kullanarak hesaplanmaktadir.
Bu hesaplamada 6nceden elde edilmis yar1 adim 6nceki hiz degerleri ve t,, anindaki
deplasman degerleri kullanilmaktadir. Ardindan, t, + At anindaki deplasman
degerleri, elemandaki gerinme, gerilme ve i¢ kuvvetleri hesaplamak igin
kullanilmaktadir. Daha sonra, t, + At anindaki ivme hesaplamasi, nodal toplu

kiitlenin tersi ile net nodal kuvvetin ¢carpimi olarak tamamlanmaktadir.

ABAQUS/Explicit analizlerinde toplam adim siiresinin disinda, zaman artis
biiytikliigii belirtmeye ihtiyag bulunmamaktadir. Artis biiytikligii, Courant-Friedrichs-
Levy (CFL) kararlilik kosulunu karsilamak ve isabetli sonuglar elde etmek icin icsel
olarak hesaplanmaktadir. Bu kosul, gerilme ve sok dalgalarinin model i¢inde bir tek
zaman adiminda en kii¢iik 6rgii boyutundan daha fazla ilerlememesini saglamak i¢in
zaman artig biylikliiglinii sinirlamaktadir. Esitlik 3.9’da gosterildigi iizere, sinirh
zaman artig biiyiikliigii, ag yapisi (Ing. mesh) icindeki en kiigiik eleman uzunlugunun

(L), malzemenin dilatasyonel dalga hizina (C;) béliinmesiyle hesaplanmaktadir.
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At = — (3.9)

3.2 Kohezif bolge modeli

CZM yontemi, delaminasyonun iki ayri yilizey arasindaki gerilme transfer
kapasitesinin hasar baglangicinda tamamen kaybolmadig1 varsayimina dayanmaktadir.
Hasar ile devam eden bu transfer kapasitesinin, iki ayr1 ylizey arasindaki arayiizeyin
tedrici rijitlik azalmasi tarafindan yonetilen bir olaydir [87]. Catlak ucu yakininda
biiylik bir kirilma siire¢ bolgesi bulundugunda, dogrusal elastik kirilma mekanigi temel
varsayimlari gegerli olmamaktadir. Ozellikle, epoksi gibi bazi polimerlerde, catlak ucu
oniinde bosluk olusumu ve biiyiimesi, catlak ucu g¢evresinde traksiyondan bagimsiz
olmayan bir hasar bolgesine neden olmaktadir. Ayrica, fiber takviyeli polimer matrisli
bir kompozitte c¢atlak varsa, hasar bolgesi iginde fiber koprii bulunabilmektedir.
Modeller genellikle normal ve tegetsel traksiyonlar1 ayirma mesafeleri terimleri olarak
ifade edilmektedir. Fonksiyonlarin ve parametrelerin formlar1 modelden modele
degisiklik gostermektedir [88]. Sekil’de, kohezif bolge modeli kullanilarak

gergeklestirilen yapiskan hasar modellemesi sematik olarak gosterilmistir.
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Sekil 3.2 : Yapistirilmis birlesimde sematik hasar siireci bolgesi ve buna
karsilik gelen ¢ift dogrusal ¢ekis-ayrilma yasasi [30].
Sekil 3.2°de, kohezyon bolgesinin hasar baslangic ve hasar ilerleme fazlarinin gatlak
ucu cevresinde traksiyondan bagimsiz olmayan bir hasar bolgesine neden oldugu
gosterilmektedir. CZM yonteminin arayiiz modelleme kullanimi, diger global
yaklasimlara (6rnek olarak, kayma gecikmesi (Ing. Shear lag)) gore belirgin bir

avantaja sahiptir, ¢iinkii mikromekanik bir yonteme dayanmaktadir [89].

ABAQUS vyazilimi kullanilarak gergeklestirilen kohesif modellemelerde, catlak
biiylimesini simiile etmek icin ek 6zelliklere ihtiya¢ duyulmamaktadir. Yalnizca gatlak
baslangicini ve biiylimesini analiz etmek i¢in kohesif yasa gereklidir. Genellikle, sonlu
elemanlar yontemi (FEM) temelli programlardaki kohesif elemanlar, c¢atlak
baslangicini ve yayilmasinmi simiile eden dnceden belirlenmis bir traksiyon-ayrilma
yasasini takip etmektedir. CZM yonteminin bir diger avantaji da bu modellerin fiber-
matris ayrilmasi ve katmanlar aras1 delaminasyon gibi hasar mekanizmalarini simiile

edebilme yetenegidir [88,90].
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3.3 Kompozit modellemede kullanilan eleman tiirleri

Bir bilesenin analizi i¢in model {izerinde bir ag olusturmak gereklidir [91]. Ag yapisi,
elemanlar ve diiglimlerden olusmaktadir. Elemanlar, analiz edilen yapiy1 alt bolgelere
ayiran unsurlardir. Diiglimler ise bu alt bolgelerin baglanti noktalaridir [92]. Birgok
tiirde eleman bulunmaktadir. Ornek olarak, ¢ubuk, kiris, kolon, licgen, dértgen, levha,
kabuk, kati olarak isimlendirilen elemanlar yaygin olarak kullanilmaktadir. Ancak,
kompozit malzemeler igin etkili ve verimli bir analizde genellikle dort tiir tercih

edilmektedir. Bu eleman tipleri, kati, kiris, levha ve kabuk elemanlaridir [93,94].

Kati elemanlar kompozit malzemeler i¢in en az kullanilan elemanlardir. Ciinkii birgok
katman igeren bir model veya maliyetli, zaman alici tam boyutlu bir yapi
gerektirmektedirler. Bu durum, biiyiik boyutlu problemlerde sonu¢ elde edebilmeyi
oldukga zorlastirmaktadir [95]. Bu nedenlere ek olarak, lamine kalinlig1 ¢cok ince ise,
kat1 elemanlarla olusturulan katmanlar, kotii durumlu (Ing. Ill-condition) denklemlere
neden olabilmektedir. Bu faktorler, daha diisiik hesaplama talebine ve iyi durumlu

denklemlere sahip diger elemanlarin kullanilmasina yol agmaktadir [93].

Uzun ve ince ugak kanatlari, kiris yapilari gibi analiz edilebilirmektedir. Ancak, daha
verimli ve detayli bir analiz i¢in, kanatlarin tist ve alt yiizeylerini ayr1 ayr1 ince levha
veya kabuklar olarak ele almak gerekmektedir. Bu levhalar veya kabuklar, ug¢aklarin
kaburga ve kirislerinde veya takviye parcalarinda maliyet etkin sonuglar
saglayabilmektedir. Genellikle ucak yapilari1 kabuk olarak temsil edilebilmektedirler.
Ucak govdesi de, kaburga ve kirislerle desteklenmis ince cidarali yapilarla insa
edilebilmektedir. Ince cidarali kirisler, baglantilar veya destekler tarafindan
indiiklenen bir mekanik malzeme davranisi diisliniildiigiinde ugaklarin birgok yapisi

kabuk olarak modellenebilecegi goriilmektedir [96].

Bir kabuk, genellikle z-ekseninde 6lgiilen kalinlik degeri, xy diizleminde bulunan
uzunlugundan ve genisliginden ¢ok daha kiiclik olan iki boyutlu bir diizlemsel
katmandir [97,98]. Bu eleman, kavisli bir yapiya sahip olarak egilme ve membran
etkilerine dayanabilir, ve ayni1 ylizey lizerinde bulunan eleman i¢in ortalama bir yiizey
deformasyonundan olugsmaktadir [97,99]. Sekil 3.3’de gosterilen kompozit yapinin
levha ve kabuk elemanlar1 kullanilarak modellenmesinin kati elemana kiyasla diigiim
ve eleman sayisimi azalttigi ve kalin laminatlarin modellenmesini kolaylastirildig:

gosterilmektedir [87].
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Sekil 3.3 : (a) 20-diigimlii kat1 eleman (b) 8-diigiimlii eleman, Kabuk
metodu (c) b diigiimii temsili

Matematiksel olarak, kabuk elemani modeli levha elemanina benzemektedir. Ciinkii,
elemanin enine olan eksendeki normal gerilme bileseni sifir olarak kabul edilmektedir
[85,86]. Kabuk geometrisi, ortalama yiizeyler veya referans yiizeyi olarak adlandirilan
dis yiizeylerden, her bir noktanin kalinligi ile birlikte tanimlanabilir. Bir kabuk
elemaninin egilmesi durumunda, elde edilecek sonug¢ yiik kuvvetleriyle iligkilidir.
Kiigiik kalinliklar i¢in, kabuk egriligi yarigap: ifadeleri levha elemanlari ile tamamen
aynidir. Sekil 3.4’de gosterilen ve membran etkisinden kaynaklanan gerilme
bilesenleri, diizlem gerilme durumunda meydana gelenlerle aynidir, ancak sonuglar
referans yiizeyinin birim uzunluguna gore degerlendirilmektedir [87].

AL

N, + 0N, A
0x, dx, N;, + dN;,

ey X dX Q: +90Q; -
dx] 0x, dx, i

p3dx;dx;

|

dxl

(a) (b)

Sekil 3.4 : (a) Diizlem i¢i kuvvetlerin denge durumunda serbest cisim
diyagrami (b) Enine kayma kuvvetlerinin denge durumunda serbest cisim
diyagrami
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3.3.1 Kabuk Teorisi

Kabuk eleman analizi i¢in temelde {i¢ tutarli yaklagim bulunmaktadir. Bu yaklagimlar,
kabuk yapisinin diiz elemanlarla yiizlendirildigi, egri kabuk teorisine dayali olarak
formiile edilmis elemanlarin kullanildigi ve dejeneratif {ic boyutlu elemanlarin
kullanildig1 yaklagimlardir [100]. Diiz elemanlar teorisinde, kesme gerilmesi
deformasyonlar1 ihmal edilmekte ve kabugun ortalama yilizeyine dik bir ¢izgi
segmentinin, deformasyon sonrasinda diiz ve bu yiizeye dik kaldig1 varsayilmaktadir.
Bu teori, Reissner-Mindlin hipotezinden farklidir. Ciinkii, Reissner—Mindlin
hipotezinde segmentin diiz oldugu, ancak orta yilizeye dik olmadig1 varsayilmaktadir
[101]. Diizlemsel gerilme elemanlar1 ve levha fleksiyonunun birlesimleri veya yiizey
tizerinde dejeneratif elemanlar kullanilarak, ii¢c boyutlu egri elemanlariyla baslayan
kabuk elemanlar1 gelistirilmektedir. Sekil 3.5’de, kinematik ve mekanik kisitlamalar
benimsenerek, diizlemsel elemanlar, egri elemanlar (Reissner—Mindlin hipotezleri ile)
ve simetrik bir yiikk ile asimetrik bir yiike sahip eksen simetrik bir kabuk
olusturmaktadir [99-101].
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(b)

Sekil 3.5 : Diizlemsel ve egri elemanlar kullanilarak olusturulan kabuk
yapilari. (a) Elemanlarin birlesimi. (b) Dejeneratif kabuk yapisi

3.3.1.1 Diiz Kabuk Eleman

Diizlem gerilme elemanlariyla levha elemanlarini birlestirmek miimkiindiir; bdylece,
diizlem gerilme sonuglarin1 dikkate alan diizlem elemanlarla ¢alisilir. Diizlem eleman,
kavisli kabuk ayrisimindaki geometriye bir yaklasim iiretir ve bunu bir dizi yiiz

elemaniyla degistirir. Bu durum, sonlu eleman analizinde yer alan yer degistirme alani
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yaklasimlarindan bagimsizdir. Bu tiir bir ayrisim, orijinal ortalama yiizeyine yaklasan
bir dizi rafine cokgen yiizey elemani gerektirmektedir. Uggen elemanlar, dortgen
elemanlardan daha iyi bir sekilde ¢ift egrili kabuk geometrisini temsil edebilmektedir.
Dortgen elemanlar daha ¢ok tek egrili kabuklar ve diiz kabuk ayrisimi i¢in daha
kullaniglidir [101].

3.3.1.2 Kavisli Kabuk Eleman

Kavisli elemanlar i¢in, orta yiizeyden baslanarak, geometrik tanimlama ve yer
degistirme alanini1 kullanmanin ve Reissner—Mindlin hipotezlerini benimsemenin, {i¢
boyutlu agik¢a dejeneretif bir elemanin ortalama ylizeyindeki normal kosulu
uygulayarak baglanmasindan daha uygun oldugunu belirtilmistir. Bu kosul, yiizeyi diiz
tutmaktadir, ancak Reissner—Mindlin teorisine gore, Sekil 3.6’da goriildiigii tizere bu
yiizeye mutlaka normal olmasini gerektirmemektedir [97]. Genel olarak, ortalama
olmasi gerekli olmayan herhangi bir baska referans yilizeyi dis yilizey olarak
kullanilabilmektedir. Ancak, ortalama yiizey genellikle tek katmanli homojen

kalinliga sahip kabuklar i¢in tercih edilmektedir [101].

(a)

Sekil 3.6 : (a). Ortalama alan (b). i diiglimiinde kordinatlar (c). Diizlem ile
olusturulmus 3 boyutlu eleman (d). 3 boyutlu Eleman

Lokal eksenler x, y ve z'ye gore sirasiyla u', v' ve w' yer degistirmeleri atanmissa,
kiiresel bir referansta deformasyon vektorleri ve sirasiyla deformasyon bilesenleri
bulunur [75]. Bu diisiinceler ve genellestirilmis Hooke'un yasasi temel alinarak bir
kabuk i¢in Esitlik 3.11 elde edilebilmektedir. Esitlik 3.11°de, E parametresi elastik
modiilii, v parametresi Poisson oranini, g, parametresi x-eksenindeki gerilmeyi, o,
parametresi y-eksenindeki gerilmeyi, o, parametresi z-eksenindeki gerilmeyi, 7.,
parametresi xy-diizleminde olusan kesme gerilmesini, t,, parametresi xz-diizleminde
olusan kesme gerilmesini, 7y, parametresi yz-diizleminde olusan kesme gerilmesini,

&x parametresi x-eksenindeki gerinimi, &, parametresi y-eksenindeki gerinimi, &,
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parametresi z-eksenindeki gerinimi, y,,, parametresi xy-eksenindeki kesme gerinimi,
Yxz Parametresi xz-eksenindeki kesme gerinimi, ve y,, parametresi yz-eksenindeki

kesme gerinimi belirtmektedir.
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3.3.1.3 Asimetrik Kabuk Eleman

Asimetrik geometri ve destek kosullart kullanimi ve asimetrik yiiklenmeler, {ic
boyutlu modellerden daha basit bir ayrik (Ing. Discrete) modeli ortaya ¢ikarmaktadir.
Bu basitlik, belirli bir geometriye ve belirlenmesi gereken daha az degisken sayisina
baghdir [101,102]. 1963 yilinda, Grafton ve Strome, asimetrik kabuk ayrisimini,
asimetrik yiiklemelerle, bir konik parcanin yarigap ¢izgilerine gore diizlem elemanlara
karsilik geldigi bir modelle sunmustur [101]. Bu modelde iki diigim noktas1 ve diigiim
basina {i¢ yer degistirmesi bulunmaktadir. Jones ve Stone ise 1966 yilinda, Grafton ve
Strome'un caligmasii degistirerek, meridyenlere gore kavisli elemanlar1 dikkate
almistir ve ince kabuk teorisini kullanmistir [101]. Belirtilen koni ve kavisli elemanlar,
plaka elemanlar1 gibi diigiim noktalar1 degil, diigiim daireleri icermektedir. Her eleman
basina iki diiglim daireli olup, hem radyal hem eksenel Gteleme ve bir donme
hareketine sahiptir [97]. Sekil ’da asimetrik bir kabuk elemani temsil edilmektedir.
Burada, x ve z ekseni sirasiyla bir ortalama ylizeyin meridyenine teget ve normal

olacak sekildedir [101].
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Sekil 3.7 : Asimetrik kabuk eleman1 [101]

Deplasmanlarin interpolasyonunu tanimlayan denklem, Esitlik 3.12°de sunulmustur.
Bu esitklikte, u radyal deplasmani, w eksenel deplasmani ve B; ise diigiim noktasi i'nin
gevresel yone gore rotasyonunu temsil etmektedir. ¢, z-ekseninin boyutsuz
koordinatidir ve dis yiizeylerde £ 1 degerlerine sahiptir. t;, nodal noktasi i'de
kalinliktir, n,; nokta i'de bulunan z-ekseni, n,, de nokta i’de bulunan radyal ekseni
yonlii  kosiniislerdir. N; dogrusal kabuk elemanlariyla iliskilendirilen sekil
fonksiyonunu “shape function” ifade ederken, N;' yiiksek mertebeden kabuk

elemanlart ile iliskilendirilen sekil fonksiyonunu ifade etmektedir [75].

p
{%}:Z N ) +{z Ny 2 Z"Z (3.12)

i=1

Gerilme ve gerinme matrisleri, lokal ve global referanslar xy ve yz hari¢ tutularak ve
y'nin ile degistirilmesiyle elde edilebilmektedir. Bu durumda, Esitlik 3.13’te sunulan
eksen simetrik kabuk genel denklemi ortaya ¢ikmaktadir. K malzemenin
direngenligini , a 1s1l genlesme katsayisini, T bu malzemenin tecriibe ettigi sicaklik

degisimi ifade etmektedir [101].
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3.4 Tiirbiilans Modeli

Kanat {izerinde olusacak aerodinamik ytikleri isabetli bir sekilde bulabilmek i¢in
uygun tiirbiilans modellerini kullanmak 6nem arz etmektedir. Hesaplamali akiskanlar
dinamigi (HAD) analizleri, akis kosullarin1 bilgisayar ortami tizerinde modelleyip

kanatlarin maruz kalacag ytikleri hesaplayabilme imkan1 tanimaktadir.

Tiirbiilans, akigkan icerisindeki rastgele calkantilarla iligkilidir ve bu calkantilarin
baslamasi, atalet kuvvetlerinin viskoz kuvvetlere oranina baghdir [103]. Bu orana
Reynolds sayis1 denilmektedir. Diisiik Reynolds sayilarinda, atalet kuvvetleri viskoz
kuvvetlerden daha kiigiiktiir. Bu durumda, dogal bir sekilde ortaya ¢ikan diizensizlikler
dagilarak soniimlenir ve akis laminer olarak kalir [104]. Ancak, yiiksek Reynolds
sayilarinda, atalet kuvvetleri bu diizensizlikleri siddetlendirmeye yetebilir ve
tiirbiilansa ge¢is baslar. Akisin dogas1 geregi, tiirbiilansin hareketi kararsizdir ve hiz
ile diger akis ozellikleri rastgele ve kaotik bir sekilde degismektedir. Akisin rastgele
dogasi, denklemlere dayali hesaplamalari zorlastirir ve genellikle neredeyse olanaksiz

kilar.

Tiirbiilanslt akisa ait bilesenler, ortalama degerler ve bu degerlerin istatistiksel ¢alkanti
Ozelliklerinin toplami olarak karakterize edilmektedir. Tiirbiilans ¢alkantilari
konumsal agidan her zaman ii¢ boyutlu bir karaktere sahiptir. Tiirbiilansh akislarin
gorsel temsilleri, genis bir uzunluk ve hiz 6lgeginde olabilen, "tiirbiilans girdab1"

olarak bilinen dénen akis yapilarini ortaya ¢ikarmaktadir [103].

En biiylik girdaplarin hiz ve karakteristik uzunlugu, ortalama akisin hiz ve uzunluk
Olcegi ile aynidir. Bu durum, tiirblilansh akiglarda atalet etkilerinin viskoz etkilere
baskin geldigini gostermektedir. Biiylik girdaplar, viskoz etkilerden ziyade atalet
etkilerinin hakim oldugu yapida olup, bir yerden baska bir yere taginmalar1 "girdap

germe" ad1 verilen bir siiregle gergeklesmektedir [105].

Biiytlik girdaplar, akis karakteristigi tarafindan olusturuldugu i¢in akisa baghdir. Bu
nedenle, tiirbiilans olgekleri, viskozite ile karsilastirildiginda biiyiik olup, girdabin
yapisinin oldukga izotropik olmasina neden olmaktadir [106]. Kiigiik girdaplarin
tiirbiilans ol¢ekleri, viskozite ile karsilagtirildiginda ¢ok daha kiigiiktiir. Bu durum,
viskozitenin diflizyon etkisinin baskin gelip akis yapisinin yoniinii bozmasina ve

akisin izotropik olmasina neden olmaktadir.
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Akis hizi ve basincit gibi aerodinamik parametrelerin anlik degisimlerinin
hesaplanmasi daha fazla hesaplama kaynagina ve bilgisayar performansina ihtiyag
duydugundan, calkant1 bilesenleri akisa ait ortalama degerler ile hesaplanmaktadir. Bu
ortalama alma islemi, sikistirilabilir 3 boyutlu siireklilik ve korunumlu bigimde ifade
edilen momentum ve enerji denklemlerine uygulanarak zaman ortalamali temel
denklemler ya da daha ¢ok bilinen adiyla Reynolds Ortalamali Navier-Stokes (RANS)
denklemlerini ortaya ¢gikarmaktadir [103,104,107].

Ugak kanadi gibi yiizeylerde, sinir tabakalarindaki akislarda, yiizeye bitisik bolgede
genellikle tiirbiilans ¢alkantilarinin nispeten kiigiik kaldig1 ve viskoz etkilerin 6nemli
oldugu bir bolge bulunmaktadir [108]. Bu bolgeye "viskoz alt tabaka" adi

verilmektedir.

Willcox tarafindan gelistirilen k-w modeli, sinir tabaka akislarinda duvar yakinlarinda
iyi bir performans sergilemektedir [106]. Bu model, ticari yazilimlarin bir¢cogunda
kullanilmakta ve oOzellikle biiyiik ters basing gradyanlar1 altinda basarili sonuglar
vermektedir. Bu nedenle, havacilik uygulamalarinda k-w tiirbiilans modelinin
kullanimi yaygindir [109,110]. Bu model, standart k- € modeline benzer sekilde
modellenen bir transport denklemi i¢ermektedir. Bu denklem, akis i¢inde w'nin yerel

dagilimin belirlemek amaciyla ¢oziilmektedir.

3.4.1 Tiirbiilans Modellenmesi

Bu béliimde, HAD analizlerinde akis modellerini ¢6zmek icin kullanilacak k-« SST
tiirbiilans modeli matematiksel olarak agiklanmaktadir [4,111]. Bu modelde, Esitlik
3.14 ve Esitlik 3.15°te sunulan 2 temel denklem kullanilmaktadir.

a(k)+a(k)—arak +6G,— Y, +S 3.14
g + 2 ou) =2 (1,22 6. —v, +D, +5 3.15
at(pw) axi pwu’i _6xj (Daxj w w w w ( )

Esitlik 3.14, gradyanlar nedeniyle ortaya cikan tiirbiilans kinetik enerjisini temsil eden
Gy ortalama hiz terimini icermektedir. Esitlik 3.15 ise G, terimini kullanarak o

tiretimini goéstermektedir. Burada, I, ve [, terimleri, k ve w igin etkin yaymimi temsil
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etmektedir. Y, ve Y, terimleri, tiirbiilans kaynakli k ve w yitimini ifade ederken, S, ve
S, terimleri kullanici tarafindan tanimlanan kaynak terimlerini belirtmektedir. Ayrica,
D, terimi ¢apraz yaymimi temsil etmektedir. Tiirblilansin yayinimu, tiretimi, yitimi ve
capraz yaymim diizeltmeleri ile birlikte model sabitleri asagida yer alan esitlikler ile
detaylt bir sekilde agiklanmistir. Kullanilacak olan k- w modeli i¢in etkin yaymim

formiilleri Esitlik 3.16 ve Esitlik 3.17°de sunulmaktadir.

[ =+t (3.16)
Ok

[, =+t (3.17)
Uw

Esitlik 3.16°da bulunan g;, terimi k i¢in ve Esitlik 3.17° deki o, terimi ise ® i¢in
Prandtl sayilarini ifade etmektedir. Bahsedilen oy, ve g, terimlerini elde etmek i¢in

Esitlik 3.18 ve Esitlik 3.19 kullanilmaktadir.

1
o, = 3.18
k Fi/og,+ (1 = F)/ox, (3.18)
1
O (3.19)

B Fl/aw,l +(1- F1)/Uw,2

Tirbiilans viskozitesini formiil olarak ifade edebilmek igin Esitlik 3.20

kullanilmaktadir.
_ pk 1
o e 2 ] (3.20)
a’ aqw

Esitlik 3.20°de S gerilme hiz1 biiytikliiglini ifade etmektedir. Denklemde yer alan a*
terimi diisitk Reynolds sayilarinda tiirbiilans viskozitesini soniimleyen bir diizeltme
katsayisidir. Esitlik 3.32°de sunulan Y, terimi tiirbiilans kinetik enerjisi yitimini ifade

etmektedir.

Yy, = pf kw (3.32)
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Y, terimi ise w denklemindeki yitimi ifade eden terimdir ve Esitlik 3.33’te
sunulmustur. Kullanilan k-w ile k-w SST modellerinin buradaki farki §; degerinin
hesaplantyor olmasidir. Kullanilan f; parametresinin denklemi Esitlik 3.34’te

sunulmustur.

Y, = pBikw? (3.33)

Bi = Fifin + (1 — F)Bis (3.34)

Uygulanan k-w SST modelinde kullanilan sabitlerin degerleri Tablo 3.1°te
sunulmustur. asagida verilmektedir. Cizelge haricindeki degerler ise k- w modeli ile

aynidir.

Cizelge 3.1 : k-w SST modelinde kullanilan sabitlerin degerleri [112,117]

Ok1 1.176
Ok2 1.0
Op1 2.0
02 1.168
a, 0.31
Bi1 0.075
Biz 0.0828
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4. KANAT TASARIMI VE HESAPLAMALI AKISKANLAR DINAMIGi
ANALIZLERI

4.1 TASARLANAN KANAT MODELI

M21 AS/4C malzemesinin dayanim Ozelliklerine gore tasarlanan kompozit kanat
modeli, iki adet C kiris, sekiz adet ¢alkant1 Onleyici kaburga, bes adet yapisal kaburga
ve dort adet firar kaburgasindan olugmaktadir. Kompozit bir kanat yapisinin kiris hatt1
(Ing. Spanwise) boyunca uzunlugu 8000 milimetre, veter hatti (Ing. Chordwise)
boyunca 1680 milimetre, ve yiiksekligi ise 365 milimetredir. Akis analizleri ve yapisal

analizlerde kullanilmasi icin tasarlanan kanat yapisint goriiniimi Sekil ’de

sunulmustur.

Layup: "CompositelLayup-1
Total thickness: 11.679999.
k Plot of plies 1 to 7, of 7.

Sekil 4.1 : Tasarlanan kanatin kompozit kabuk yapisi, karbon katmanlari ve
ara elemanlari.

Sekil 4.1°de kompozit kabuk yapisini olusturan elemanlarin kalinliklar1 ve dizilimleri
gosterilmektedir. Kompozit kabuk yapisi, ara elemanin ¢ekirdek yapisi tizerinde yer
alan 3 adet 45 derecelik karbon katmani ile kaplanmistir. Ayrica, ara elemanin altinda
da 3 adet 45 derecelik karbon katmani bulunmaktadir. Sekil *de gosterildigi tizere,
kanat iizerinde bulunan kiris yapist 3 farkli kisimdan olugmaktadir. Kiris yapisi

tizerindeki farkli kistmlarda bulunan kompozit yapilarin katman sayilar farklidir.
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Sekil 4.2 : Kiris yapist1 ii¢ ana boliime ayrilmistir. (a) 30 katmandan (b) 20
katmandan (c) 17 katmandan olugsmaktadir.

Kompozit kanat yapisindaki kirisler, ana tasiyici ylik elemanlaridir. Kiris yapisinin
Sekil 4.2°de gosterilen (a) kisminda, tist ve alt flanslarda 24 adet 0 derece karbon
katmani bulunmaktadir. Bu katmanlarin her birinin iizerinde ve altinda ise 3'er adet 45
derecelik karbon katmani yer almaktadir. Kirisin flanslarini birlestiren kisminda ise
"web" olarak adlandirilan bolgede 30 adet 45 derecelik karbon katmani bulunmaktadir.
Kiris yapisinin (b) kisminda, iist ve alt flanslarda 14 adet O derece karbon katmani
bulunmaktadir. Her bir 0 derece karbon katmaninin lizerinde ise 3'er adet 45 derecelik
karbon katmani yer almaktadir. Kiris yapisinin (c) kisminda ise, list ve alt flanglarda
11'er adet 0 derece karbon katmani bulunmaktadir. Her bir 0 derece karbon katmaninin
tizerinde ise 3'er adet 45 derecelik karbon katmani bulunmaktadir. Kirisin flanglarini
birlestiren kisminda ise 17 adet 45 derecelik karbon katmani yer almaktadir. Kanat
yapisinda bulunan 2 adet kiris birbirlerine simetrik olarak ve ayni sekilde
tasarlanmistir. Kanat yapisinda yer alan kiris ve kaburga yapilarinda ayni
oryantasyondaki ¢oklu serimlerin iist Giste serilmesi fiberler 6rgii "fabric” yapisinda
oldugu i¢in tasarim agisindan uygundur. Orgii kumaslarda 0 derece ve 90 derece
fiberler ayni oOzelliklere sahiptir. Kanat yapilarinda tek yonlii "unidirectional”
fiberlerin {ist {ste kullanilmasi durumunda her bir oryantasyonun ayri
degerlendirilmesi gdz Oniinde bulundurulmalidir. Sekil 4.3'de yapisal kaburganin

tasarimi ve karbon katmanlar1 gosterilmektedir.
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Layup: "CompositeLayup-1"
3 Total thickness: 7.280002.
k 2Plot of plies 1 to 26, of 26.

Sekil 4.3 : Kanatin yapisal kaburgasi ve karbon katmanlar gosterimi.

Yapisal kaburganin st ve alt flanglarda 21 adet O derece karbon katmani
bulunmaktadir. Bu katmanlarin her birinin iizerinde ve altinda ise 3'er adet 45 derecelik
karbon katmani yer almaktadir. Kirisin flanglarini birlestiren kisminda ise "web"

olarak adlandirilan bolgede 26 adet 45 derecelik karbon katmani bulunmaktadir.

Sekil 4.4’de calkanti Onleyici “anti-sloshing” kaburganin tasarimi ve karbon
katmanlar gosterilmektedir. Yakit calkantist onleyici kaburganin {ist ve alt flanglarda
10 adet 0 derece karbon katmani bulunmaktadir. Bu katmanlarin her birinin iizerinde
ve altinda ise 3'er adet 45 derecelik karbon katmani1 yer almaktadir. Kirisin flanslarini
birlestiren kisminda ise "web" olarak adlandirilan bolgede 16 adet 45 derecelik karbon

katmani bulunmaktadir.

Layup: "CompositeLayup-1"
3 Total thickness: 4.480000.
k 2Plot of plies 1 to 16, of 16.

1

Sekil 4.4: Yakat calkantis1 onleyici kaburga ve karbon dizilimi gosterimi
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Sekil 4.5°de, firar kaburgasinin tasarimi ve karbon katmanlar1 gosterilmektedir. Firar
kaburgasinin iist ve alt flanslarinda 4 adet 0 derece karbon katman1 bulunmaktadir. Bu
katmanlarin her birinin ilizerinde ve altinda ise 3'er adet 45 derecelik karbon katman

yer almaktadir. Kirisin flanslarini birlestiren kisminda ise "web" olarak adlandirilan

bolgede 10 adet 45 derecelik karbon katmani bulunmaktadir.

Layup: "CompositeLayup-1"
3 Total thickness: 2.800000.
k 2Plot of plies 1 to 10, of 10.

1

Sekil 4.5 : Firar kaburgasi ve karbon dizilimi gosterimi

Kirislerin, yapisal kaburgalarin, yakit calkantis1 Onleyici kaburganin ve firar

kaburgasiin birlestirilmis hali Sekil 4.6’da gosterilmektedir ve kanatin i¢ yapisini
olusturmaktadir.

Sekil 4.6 : Kanat i¢ yapisini olusturan elemanlarin birlestirilmis gdsterimi
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4.2 HAD ANALIZI

Havacilik endiistrisinde kullanilan kanat profilleri, belirli ugus gereksinimlerini veya
enerji iiretim performansini karsilamak amaciyla gesitli aerodinamik profillerin
tasarimiyla optimize edilmistir [112,113]. Literatiirde yapilan ¢alismalarda, genellikle
NACA (National Advisory Committee for Aeronautics) kanat profilleri iizerinde
cesitli modifikasyonlar yapilarak yeni kanat modelleri olusturulmustur [113,114].
Ayrica, baz1 ¢aligmalarda farkli NACA kanat profilleri birlestirilerek yeni kanat
profilleri tiiretilmistir [115]. Bu ¢alismada, NACA kanat profillerinden gelistirilmis ve
gereksinimlere uygun bir sekilde tasarlanmis yeni bir kanat modelinin HAD analizleri
irdelenecektir. Bu calismada kullanilan kanat profili Sekil 4.7°de sunulmaktadir.
Kullanilan kanat profilininde, maksimum kalinlik profili veter uzunlugunun %14.4'i
kadardir ve hiicum kenarindan veter uzunlugunun %38.8'1 kadar uzakliktadir. Ayrica,

maksimum bombe profilin veter uzunlugunun %38.8'inde bulunmaktadir.

365 MM

. = —

Sekil 4.7 : Calismada kullanilan kanat profili

Secilen kanat profilinin analizleri i¢in olusturulan HAD modeli, uygulanan smir
sartlar1 ve kullanilan ag yapis1 gorselleri Sekil 4.8°de sunulmustur. Kontrol hacmi
olusturulmasi ve HAD analizi ger¢eklestirilmesi i¢cin ANSYS Fluent yazilimi

kullanilmastir.
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Sekil 4.8 : Olusturulan HAD modeli, uygulanan sinir sartlar1 ve kullanilan
ag yapisi
Kontrol hacmi, i¢ ice iki farkli hacim diisiiniilerek tasarlanmistir. igteki kiigiik hacim,
kanat etrafinda kiigiik elemanlar olusturarak govde boyutlandirmasi yapmak igin
kullanilmigtir. Daha biiyilk olan kontrol hacmi dikdortgen prizma sekilde
tasarlanmistir. Bu dikdortgen prizmanin boyutlar: ise kanadin veter uzunlugu baz

alinarak literatiire uygun olarak belirlenmistir [105,113,116,117].

HAD analizlerinde, ti¢ farkli ag yapisi ve tek bir analiz senaryosu kullanilmistir. Tim
¢ozlim aglar, ¢ok ylizli “polyhedral” elemanlardan olusturulmustur. Farkli ag
yogunluklarinin incelenmesiyle, analiz sonuglarinin ag yapilarindan bagimsiz olmasi
amaglanmistir. Farkli ag yapilarina ait eleman sayilar1 ve kanat tizerindeki eleman

dagilimlar Cizelge 4.1'de sunulmustur
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Cizelge 4.1 : Farkli Ag yogunluklarina gore eleman sayilari

Ag Bilgisi Kaba Orta Sik
Kanat Uzeri 84830 224732 982519
Tiim model 500642 1632543 4561294

HAD analizi sonuglarin1 dogru bir sekilde elde etmek ve aerodinamik etkileri dogru
bir sekilde gozlemlemek igin, birinci tabaka kalinligi (y*) ve toplam kalinlik (3)
degerlerini hesaplamak gereklidir. Tirbiilansli sinir tabakasi hesaplarinda, ayrica
Schlichting yiizey stirtinme katsayisi da hesaplamalarda kullanilmaktadir [118].
Birinci tabaka kalinligi, kanat iizerinde olusturulan ilk elemanin kalinligidir ve
"inflation" islemi sirasinda belirlenmektedir. Toplam sinir tabaka kalinligi ise kanadin
tiirbiilansi en iyi sekilde yakalayabilmesi i¢in gereken minimum toplam kalinliktir. Bu
islemlerde, y* degerinin hesabi i¢in ilk olarak boyutsuz sayilar hesaplanmaktadir. Bu
boyutsuz sayilar Reynolds sayisi, Schlichting yiizey siirtiinme Katsayisidir. Reynolds
sayisini hesaplamak icin Esitlik 4.1 kullanilmaktadir. Esitlik 4.1’de yer alan, p
kullanilan akiskanin 6zkiitlesinin, U akisin hizinin, p ise akiskanin viskosite degerini

belirtmektedir.

Ul
Re=""" 4.1)

Schlichting yiizey siirtinme Katsayis1 (Cf) degerini hesaplamak igin gerekli olan

formiil Esitlik 4.2°de sunulmustur.
C; = [2logyo(Re,) — 0.65]C %3 (4.2)
Duvar kayma gerilmesi degerleri Esitlik 4.3 kullanilarak gergeklestirilmektedir.
7, =Cr 0.5p U? (4.3)

Stirtiinme hizin1 (u,) belirlemek icin Esitlik 4.4 kullanilmaktadir.
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2 (4.4)

u, = |—
p

Duvar mesafesi (y), Esitlik 4.5 kullanilarak elde edilmektedir.

o opyt
y = o (4.5)

Gergeklestirilen HAD analizlerinde hesaplanan ilk katman 2.9 x 10~° metre olarak
bulunmustur. Laminer sinir tabaka kalinligini (§) elde etmek i¢in kullanilan formiil

Esitlik 4.6’da gosterilmektedir [111].

5x
6= (4.6)

JRey

HAD analizlerindeki toplam sinir tabaka kalinligi belirlenirken 20 seviyeli bir sinir
tabakas1 secilmistir. Literatiirde, siklikla 15, 18, 20 ve 22 seviyeleri tercih edilirken,
son en-boy orani (ing. Last Aspect Ratio) 6zelligine gore, smir tabakasindaki son
eleman ile tistlindeki ilk eleman arasinda 1/5'ten biiyiik bir oran varsa, ¢oziim daha
kolay elde edilebilmektedir [112,119]. Cizelge 4.1'de belirtilen 3 farkli ¢6ziim ag1 igin
kabuk {ist yiizeyi ve alt yiizeyi y* dagilimi Sekil 4.9°da sunulmustur.
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Sekil 4.9 : Cizelge 4.1'de belirtilen 3 farkli ¢6ziim ag1 i¢in kabuk {ist ylizeyi

ve alt yiizeyi y* dagilimi
Sekil 'te, iist kabugun hiicum kenarinda yer alan y* degeri 2.78 iken, veter
uzunlugunun ortasindan firar kenarma dogru y* degeri 1.5'in altina diismiistiir. Alt
kabukta ise duvar smir tabakasindaki y* degeri 1.78 dir ve veter uzunlugu boyunca
neredeyse sabittir. HAD analizinde giris hiz1 olarak 0.5 Mach segilmistir. Bu se¢im,
benzer kanat profilleri ve benzer kiris hatt1 uzunluguna ve yiikseklik-genislik oranina
sahip ucaklarin mevcut maksimum hizin1 dikkate alarak yapilmistir. Ayrica, gelecekte
motor teknolojisinin gelisecegi Ongoriisiiyle, genellikle kullanilan 0.2-0.3 Mach
hizlarimin Gtesine gegen ve daha yiiksek hizlara uyum saglayabilecek bir se¢im olan
0.5 Mach tercih edilmistir [120,121]. Sekil 4.10'da belirtilen farkli ag yogunluklarinin
basing dagilimi sunulmustur. Sekil 4.11°de ise belirtilen fark ag yogunluklari i¢in elde

edilen hiz konturlar1 gdsterilmektedir.
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Sekil 4.10 : Farkli ag yapilari i¢in elde edilen basing dagilimlari. (a) 4.5
milyon diigiim sayili model (b) 1.5 milyon diigiim sayili model (c) 0.5
milyon diigiim sayil1 model
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Sekil 4.11 : Farkli ag yapilari i¢in elde edilen hiz dagilimlari. (a) 4.5 milyon
diigiim sayili model (b) 1.5 milyon diigiim sayili model (c) 0.5 milyon
diigiim say1l1 model

Hesaplamanin ag yapisindan bagimsiz oldugunu inceleyebilmek i¢in, kanat {izerinden
4 farkli noktadan basing degerleri alinmis ve elde edilen sonuglarin ag yapisindan
etkilenmedigi gosterilmistir. Cizelge 4.2°de, segilen A, B, C, D noktalarinda farkli ag
yapilart i¢cin elde edilen statik basing degerleri verilmistir. Secilen A, B, C, D
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noktalarinin  konumlar1 Sekil 4.12°de gdosterimektedir. Onemli degisimleri

yakayabilmek adina, noktalar en ug, en iist ve en alt kisimlardan seg¢ilmistir.

Cizelge 4.2 : Farkli Diiglim sayilarinda statik basing degerleri (Pa)

Diigiim Sayisi A B C D
500 K 141986 | 983975 120520 122760
15M 141743 98445 120392 123162
45M 141715 98240 120349 122541

Sekil 4.12 : Kanat profili tizerinden alinan basing degerlerinin konumlari

Cizelge ’de, cesitli diigiim sayilar1 kullanilarak elde edilen kanat profilinin farkli
bolgelerindeki basing degerleri arasindaki sapma %1 degerinin altinda bulunmaktadir.
Kullanilan ag yapisina gore sapma miktarmin kii¢iik olmasi nedeniyle elde edilen
sonuglarin kullanilan ag yapisindan bagimsiz oldugu goriilmiistiir. Kanat genisligi
(Ing. Spanwise) boyunca bu basing degerleri sabittir ve yalmizca veter boyunca (Ing.

Chordwise) degismektedir.

Uc boyutlu olarak gergeklestirilen HAD analizlerinde kanat genisligi boyunca
neredeyse sabit basing degerlerinin elde edilmesi, problemin 2 boyutlu olarak da
modellenebilecegini gdstermektedir. Bu amagla, 2 boyutlu akis analizleri

gerceklestirilmistir.
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Cesitli hiicum agilarinda kanat profilinin maksimum aerodinamik yiiklere maruz
kaldigr durumu belirlemek i¢in ¢ozimi agini basitlestirerek 2 boyutlu analizler
gergeklestirilmistir. Gergeklestirilen 2 boyutlu akis analizlerinde, yaklasik olarak
30.000, 90.000 ve 270.000 diiglim sayisina sahip 3 farkli ag yapis1 kullanilmistir.

Cizelge 1.3’te, 2 boyutlu akis analizlerili ile 3 farkli ag yapisi ile elde edilen statik
basing degerleri gosterilmektedir. Elde edilen 2 boyutlu analiz sonuglari, 3 boyutlu
analizler ile karsilastirilmistir. Kullanilan 2 boyutlu akis analizlerinin, daha az kaynak
kullanimiyla benzer sonuglar elde ettigi goriilmektedir. Karsilastirma siirecinde,
analizlerin sonuglari Sekil 4.12’de belirtilen konumlardaki degerler {izerinden
incelenmistir. Bu karsilagtirmalara gore, 3 boyutlu akis analizleri ile 2 boyutlu
analizler arasinda maksimum %3.3'liik bir sapma tespit edilmistir. 3 boyutlu ve 2
boyutlu akis analizleri arasinda olusan sapma miktarinin kii¢iik olmasi ve 2 boyutlu
akis analizlerinin daha hizli sonug¢ vermesi nedeniyle, hiicum agisina bagli olarak
olusacak aerodinamik analizlerin 2 boyutlu akis modelleri ile ger¢eklestirilmistir.
Cizelge 1.3 : Gergeklestirilen 2 boyutlu akis analizleri ile farkli ag

yapilarinda elde edilen statik basing degerleri (Pa). A, B, C, D noktalarinin
konumlar1 Sekil 38’de gosterilmektedir.

Kullamlan 3 farkh
ag yapisindaki
yaklasik diigiim A B = D
saylis1
30.000 141022 95267.6 118820 121937
90.000 142162 97348.9 119720 121322
270.000 141885 97850 119989 122585

Sekil 4.13°de, 3 boyutlu akis analizlerindeki ayni sinir sartlar1 kullanilarak farkli ag
yapilari ile gergeklestirilen 2 boyutlu akis analizlerinden elde edilen basing dagilimlari
sunulmustur. Sekil 4.14°de ise 2 boyutlu akis analizleri ile elde edilen hiz konturlar
gosterilmektedir. Elde edilen basing dagilimlari, 2 boyutlu ve 3 boyutlu akis
modellerinin benzer sonug¢ verdigini ortaya koymaktadir. Tiim sonuglarda, ortak bir
basing dagilim davranisi goriilmektedir. Bu daviranisa gore, kanatin 6niinde yer alan
kiigiik dairesel bir alanda yiiksek basing alani olusmaktadir. Kanat iistiinde ise daha

genis bir bolgede diisiik basing alan1 olugsmaktadir.
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Sekil 4.13 : 2 boyutlu farkli ag yapilari ile elde edilen basing dagilimlari. (a)
30.000 diigiim say1l1 ag yapist (b) 90.000 diigiim sayili ag yapisi (c) 270.000
diigiim say1l1 ag yapisi

64



Sekil 4.14 : 2 boyutlu farkli ag yapilari ile elde edilen hiz dagilimlari. (a)
30.000 diigiim say1li ag yapisi (b) 90.000 diigiim sayili ag yapisi (c) 270.000
diigiim say1l1 ag yapisi

Cesitli hiicum agilarinda analizlerin gerceklestirilebilmesi i¢in 30.000 diigiim sayili

¢ozlim ag1 tercih edilmistir. Cizelge 4.3’te yer alan basing dagilimlar1 incelendiginde
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30.000 ve 270.000 diigiim sayili ag yapilart arasindaki farkin %2.65°ten daha diisiik
oldugu gozlemlenmistir. Gergeklestirilen 2 boyutlu akis analizleri i¢in farkli ag
yapilar1 ile elde edilen sonuglar arasindaki farkin kii¢clik olmasi nedeniyle, 30.000
diglim sayili ag yapisi1 kullanilarak akis analizleri gerceklestirilmistir. Analizler
sonucunda en kritik yiik kosulu belirlenmistir. En kritik yiik kosulu 30° hiicum
acisinda gozlemlenmistir. 15° hiicum agisindan sonraki hiicum agilarinda kanat
profilinin st kisminda hiicum agisinin artmasiyla beraber akis ayrilmalar
gozlemlenmistir. 25° ve 30° hiicum agilarinda kanat profilinin list kisminda akis
ayrilmasi belirgin olarak Sekil 4.16’da gosterilmektedir. Akis ayrilmasinin goriildigi
kanat profilinin iist kisminda, yliksek hiicum agilarinda gozlenilen basing degeri veter
boyunca degismedigi goriilmektedir. Sekil 4.15°de farkli hiicum agilarindaki kanat
profiline iliskin basing dagilimlart sunulurken, Sekil 4.16'da ise farkli hiicum acilar
icin olusan hiz dagilimlart gosterilmektedir. Sekil 4.15’de sunulan gorsellerde,
kanadin iist ylizeyindeki basing degerlerinin kanadin alt yiizeyine gore daha degisken
oldugu tespit edilmistir. Hiicum acisinin artmasiyla birlikte, kanat profilinin alt
yiizeyindeki basing seviyelerinin yiikseldigi gozlemlenmistir. Kanat profilinin st
kisminda 0°,5° ve 10° hiicum agilarinda 15° hucum agisina kadar basing degerlerinde
veter boyunca basing degerlerinin azaldigir goriilmektedir. Kanat profilinin kritik
hiicum agis1 (Ing. Stall) asilmasi ile birlikte kanat profilinin iist kisminda olusan basing
degerlerinde veter boyunca artis gozlemlenmistir. Kanat profilinin alt kisminda ise
hiicum ac¢isinin artmasiyla beraber statik basing degerlerinin arttigi Sekil 4.15°te
goriilmektedir. Kanat profilinin alt kisminda 6zellikle hiicum kenarinda yiiksek basing

degerleri Sekil 4.18 ve 4.19°da gosterilmektedir.
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Sekil 4.15 : Cesitli hiicum agilar1 i¢in elde edilen basing dagilimlari. (a). 0°
hiicum agisin1 (b) 5° hiicum agisini (¢) 10° hiicum agisini (d) 15° hiicum
acisini (e) 20° hiicum agisini (f) 25° hiicum agisini (g) 30° hiicum agisini
temsil etmektedir.
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Sekil 4.16 : Cesitli hiicum agilar1 i¢in elde edilen hiz dagilimlari. (a). 0°
hiicum agisinda 0.34 kaldirma katsayis1 (b) 5° hiicum agisinda 0.52
kaldirma katsayisi (c) 10° hiicum agisinda 0.72 kaldirma katsayis1 (d) 15°
hiicum agisinda 0.83 (e) 20° hiicum agisinda 0.70 kaldirma katsayis1 (f) 25°
hiicum agisinda 0.61 kaldirma katsayisi (g) 30° hiicum agisinda 0.41
kaldirma katsayisi elde edilmistir.

Sekil 4.16'da, artan hiicum agisiyla birlikte akis ayrilmalarinin arttig1 gézlemlenmistir.
Kanat profilinin maksimum kaldirma katsayisina ulastigi hiicum agis1 degeri 15
derecedir. Hava araci, 15 dereceden sonra ugus sirasinda bir degisiklik yapilmadigi
takdirde irtifa kaybetmeye baslayacaktir. Irtifanin kaybedilmesiyle birlikte, daha
yiiksek hiicum agilarinda hizlanarak irtifa kazanmaya calisirken daha yiiksek

68



yiiklenmelere maruz kalacaktir. Sekil 'te, kanat profili iizerindeki basing dagiliminin

vektorel gosterimi sunulmaktadir.
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Sekil 4.17 : Cesitli hiicum agilari i¢in elde edilen basing vektdrleri. (a). 0°
hiicum agisini (b) 5° hiicum agisini (¢) 10° hiicum agisini (d) 15° hiicum
acisini (€) 20° hiicum agisini (f) 25° hiicum agisini (g) 30° hiicum agisint
temsil etmektedir.

Sekil 4.17°de gosterilen basing vektorlerinin degerleri, Sekil 4.17°de sunulan grafik
tizerinde incelenmistir. Sekil 4.18’de, farkli hiicum acilari i¢in alt ve list yiizeylerde

olusan basing degerlerinin dagilimi goriilebilmektedir.

Ucus esnasinda kanatin maruz kalacagi en yiiksek basing degerlerinin bilinmesi ve bu
degerlere gore yap1 tasarimlarinin gerceklestirilmesi 6nem arz etmektedir. Sekil ’te
gosterildigi lizere, kanat profili izerindeki yilizeylerden veter uzunlugu boyunca basing
degerleri alinarak en kritik yliklenme durumu belirlenmistir. Sekil 4.18 ve Sekil
4.19’da referans ¢izgisinin list kismi1 kanat profilinin alt kismini, referans ¢izgisinin alt

kismu ise kanat profilinin iist kismindaki statik basing dagilimini gostermektedir.
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Sekil 4.18 : 0° - 5° - 10° - 15° gesitli hiicum agilarinda basing degerleri veter
uzunlugu boyunca gosterilmektedir. Referans ¢izgisinin iist kismi1 kanat
profilinin alt kismini, referans ¢izgisinin alt kismi ise kanat profilinin st
kismindaki statik basing dagilimini géstermektedir.

Sekil 4.18'te yer alan 0, 5, 10 ve 15 derecelik basing degerleri veter uzunlugu boyunca
incelendiginde, en yiiksek basinca maruz kalan hiicum agisinin 15 derece oldugu

goriilmektedir.
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Sekil 4.19 : 15° - 20° - 25° - 30° ¢esitli hiicum agilarinda basing degerleri
veter uzunlugu boyunca gosterilmektedir. Referans ¢izgisinin tist kismi
kanat profilinin alt kismini, referans ¢izgisinin alt kismi ise kanat profilinin
ist kismindaki statik basing dagilimini gostermektedir.
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Elde edilen sonuglara gore, hiicum agis1 degeri arttikca kanat yiizeylerinde olusan
basing seviyeleri artmaktadir. Sekil 4.19'da, 15, 20, 25 ve 30 derecelik hiicum
acilarinda olusan basing degerlerinin veter uzunlugu boyunca degisimi gosterilmistir.
Sekil 4.19’da sunulan basing degerlerinin, kanat profilinin alt yiizeyinde birbirlerine
cok yakin oldugu goézlenirken, kanat iist yiizeyinde en yliksek basing degerleri 25 ve

30 derecelik hiicum agisinda gozlenmistir.

Elde edilen sonuglara gore, 15 derecelik hiicum agis1 asildiginda kanadin sagladigi
kaldirma kuvvetinde azalma oldugu gorilmektedir. Hiicum agis1 25 dereceye
geldiginde tehlikeli bir sekilde kaldirma kuvveti azalmaktadir. Bu nedenle, 15 derece
ve iizerindeki hiicum acisina sebep olacak manevralarda kisitlamaya gidilmesinin
yerinde olacagi degerlendirilmektedir. Ancak, olast yiliksek manevralarin
gerceklesmesi durumunda hiicum agisinin 30 dereceye kadar yilikselmesi miimkiindiir
ve basing anlaminda en fazla yiikklemeyle 30 derecelik hiicum agisinda
karsilasilmaktadir. BOyle bir durumda da, kanat yapisinin olusacak basinglara
mukavemet gostermesi istenmektedir. Bu nedenle, en zorlu kosul olan ve en yiiksek
basing degerlerine neden olan 30 derecelik hiicum acis1 dikkate alinarak tasarim

gerceklestirilmesinin uygun olacagi degerlendirilmistir.

En kritik yiklenme durumunun, kanat alt ve iist ylizey basinglar1 beraber
degerlendirilerek 30 derecelik hiicum agisinda oldugu belirlenmistir. Sekil 4.20°de, 30
derecelik hiicum agisinda goriilen en yiiksek yilikleme durumunda, kanat profilinin {ist
ve alt ylizeylerinde olusan basing degerleri veter uzunlugu boyunca gosterilmektedir.
Kanat profilinin list kabuk yiizeyindeki tiim basing degerleri biiyiikliik olarak birbirine
benzerdir ve 105.0 Pa civarindadir. Bu nedenle, kanatin iist kabuk yiizeyindeki basing

degeri 105.0 Pa olarak modellenmistir.

Kanat alt yiizeyinde olugan basinglar sabit degildir ve bulundugu bdlgeye gore degisim
gostermektedir. Kanat alt yiizeyindeki basing degerlerini bir fonksiyon olarak ifade
edebilmek i¢in polinom regresyonu yontemi kullanilmistir. Sekil 4.21°de sunulan

grafik lizerindeki degerler kullanilarak egri uydurma islemi gergeklestirilmistir.

Alt kabuk yiizeyinde olusan basinglari matematiksel olarak ifade edebilmek i¢in elde
edilen fonksiyon Esitlik 4.7°de sunulmustur ve bir sonraki {initede gerceklestirilecek
olan yapisal analizler i¢in yiiklenme kosullarini elde etmek amaciyla kullanilacaktir.

Esitlik 4.7°de yer alan sabit katsayilarin degerli Cizelge 4.4’te sunulmustur.
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Sekil 4.20 : 30° hiicum agisinda veter uzunlugu boyunca olusan statik basing

degerleri.
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Sekil 4.21 : 30° hiicum ag1sinda kanat profili alt yilizeyindeki basing
degerleri ile polinom regresyonu egrisi

f(x) =Ky + Kix + Kpx? + K3x3 + Kyx* + Kex® 4.7)

Cizelge 4.4 : Polinom Regresyonu sonucu elde edilen katsayilar verilmistir.

K, K, K, K3 K4 K5

0.13569 0.087133 0.36843 0.51477 -0.31064 0.066516
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5. KOMPOZIT KANAT YAPISAL ANALIZi

5.1 Coziim Metodolojisi ve Dogrulamasi

Uygulanan sayisal ¢6ziim metodunu dogrulamak amaciyla, deneysel bir calisma ile
karsilastirma gerceklestirilmistir. Bu amagla, kompozit numuneler iizerinde ¢ekme
testleri gergeklestirilmistir. Kompozit numunelerin koptugu durumlar kaydedilmis ve
numunelerin  sayisal olarak modellendiginde gorilen kopma durumlar ile

karsilastirilmistir.

Orta 6lcekli (Ing. Mesoscale) kompozit tamir numunesinin analizleri, tam &lgekli
kompozit kanat yapisinin tamir analizleri i¢in bir temel olusturmaktadir. Orta 6lgekli
kompozit numuneler ASTM 3039D standartlarina uygun olarak, 25 mm genisliginde
ve 250 mm uzunlugunda iiretilmistir. Iki farkli yapi kullanilarak, biri 7 tabakal1 digeri
ise 9 tabakali olan kompozit tamir numuneleri {lizerinde analizler yapilmis ve
sonrasinda testler ile dogrulanmistir. Kompozit numunelerinin tiretimi M21/AS4C
malzemesinden yapilirken, yapinin tamirleri Hexforce G0904 malzemesi kullanilarak
gerceklestirilmistir. Cizelge 5.1'de ana yapmin ve tamir malzemesinin mekanik
ozellikleri verilmistir.

Cizelge 5.1 : Hexforce G0904 diiz 6rgiilii kuru karbon kumasinin, Hysol EA

9396 yapistirict ile emprenye edilmis halinin mekanik 6zellikleri, 1/3 agirlhik
orant ve M21 / AS4C ile emprenye edilmis malzemeler [14,17,122].

o Hexforce M21/
Ozellikler Sembol G0904 ASAC
Elastik Modiil (GPa) Eu1 49.6 61.0
E2 49.6 61.0
Ess 8.0 8.9
Kayma Modiil (GPa) G2 3.3 4.2
Gi3, G23 2.8 3.8
Gerilme Dayanim1 (MPa) Xt 517 930
Yt 517 940
Kayma Dayanimi (MPa) S12 60 96
S13, S23 34 64
Poisson Orani V12 0.045 0.05
V13, V23 0.28 0.3
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Cizelge 5.2'de ise Hexforce G0904 diiz orgiilii kuru karbon tamir kumagmin ve
M21/AS4C ile emprenye edilmis ana yapmnin malzemelerinin  uyumlu

yapistiricilarinin mekanik 6zellikleri sunulmustur.

Cizelge 5.2 : Yapistiricilarin mekanik 6zellikleri [17,123].

Ozellikler Sembol FM-300K HYSOL EA 9396
Elastik Modiil (GPa) E 3.12 2.7
Kayma Modiil (GPa) G 0.9 0.7
Gerilme Dayanimi (MPa) t9 72 55
Kayma Dayanimi (MPa) t2, t? 42 26
Gerilme Direnci (N/mm?) K 15,600 106
Kayma Direnci (N/mm?) Ks, Kt 4500 108
Mode-1 Kirtlma Toklugu
(N/mm) Gic 11 0.3
Mode-2,3(1§}21]lrr:)a Toklugu Gue, G 48 05

Cizelge 5.3’te ara baglayici “core” mekanik 6zellikleri sunulmustur. Ara baglayici
malzeme sadece kanat kabuk yapisinda kiris ve kaburgalarin olmadigi bolgelerde

kullanilmustir.

Cizelge 5.3 : Ara baglayic1 (Cekirdek) mekanik 6zellikleri

Ozellikler Sembol A(ré‘e'l’:i‘f(lﬁ:)c'

Elastik Modiil (MPa) Eu 120
E2 110

Ess -

Kayma Modiil (GPa) G2 32
Gerilme Dayanimi Xt 1,65
(MPa) Yi 1,65

Kayma Dayanimi

(MPa) Stz 14
Poisson Orani V12 0,25

Sekil 5.1°de, modeller iizerinde gergeklestirilen tamir modellemesi gosterilmektedir.
Literatiirde yer alan ¢alismalarda, tamir modelleme analizleri i¢in Sekil (b) kisminda
gosterilen kati elemanlar kullanilmistir [12,13,19]. Bu tezin kapsaminda ise tamir
modellemesi i¢in Sekil 5.1 (a)'da belirtilen kabuk elemanlar1 kullanilarak yapisal
analizler gerceklestirilmistir. Sekil 5.1'de, ABAQUS yaziliminda S4R kabuk

elemanlar1 kullanilarak gergeklestirilen agik yontem analizleri sunulmustur. Elde
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edilen sonuglar, hasarli ve tamirsiz yapilarda yiiksek gerinim seviyelerinin olustugu ve

tamir edilmesi durumunda ise gerinim seviyelerinin azaldigini1 gostermektedir.

Sekil 5.1 : Kompozit tamir modellemelerini gostermektedir (a) Kabuk
elemanlar kullanilarak analiz edilecek tamir modelini. (b) Kat1 elemanlar
kullanilarak analiz yapilan tamir modelini temsil etmektedir.

U, Magnitude
+2.18%e+00
+2.007e+00
+1.824e+00
+1.642e+00
+1.45%e+00
+1.277e400
+1.094e+00
+9.121e-01
+7.297e-01
+5.472e-01
+3.648e-01
+1.824e-01
+0.000e+00

Sekil 5.2 : Kabuk elemanlar kullanilarak yapilan agik yontem analizlerinde
deplasman “mm” verileri (a) Hasarsiz ve tamirsiz yapi (b) 7 tabakali tamir
analizi (c) 9 tabakali tamir analizini géstermektedir.

Sekil 5.2°de, tamirsiz test numuneleri i¢in gerceklestirilen test sonuglari, sayisal model
sonuglart ile karsilagtinlmistir. Elde edilen sonuglara gore, kabuk elemanlar
kullanilarak gercgeklestirilen tamirsiz test numuneleri analizi, test sonuglari ile
uyumludur. Maksimum ¢ekme gerilmesi dayanimi yapilan analizlerle 491.4 MPa
olarak elde edilirken, maksimum c¢ekme dayanimi testlerle 550 MPa olarak
belirlenmigtir. Test ve analiz sonuglarinin degisim yiizdesi %11 olarak bulunmustur.
Test sonuglarmin giivenilirligini  arttirmak amaciyla, ayn1 test dort kez
gerceklestirilmistir. Dort testin ortalama degeri analiz sonucu ile karsilastirildiginda,

sonuclar arasindaki fark %2.25 olarak belirlenmistir. Sekil 5.3’de gosterilen dort test
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diisiiniildiiglinde, tamirli numunelerin test sonug¢larindaki degisim katsayisi %7.3

olarak kabul limitleri igerisindedir [62].

4
X 10
25 T T T T
,
P
/
>
-
Tamirsiz test numunesi-1 Y s
21 N : - 7
Tamirsiz test numunesi-2 -
&
Tamirsiz test numunesi-3 -
Tamirsiz test numunesi-4 > di
-
Tamirsiz numune analizi A
=L - -
< A
et - 4
g -
S P 2
g p
”
1 <
’
-
p
’
P
-
-
0.5 > 2]
-
p
-
P
'
-
P
O | | | |
0 0.5 1 1.5 2 2.5

Yer degistirme (mm)

Sekil 5.3 : Tamirsiz test numuneleri ve tamirsiz numune analizi kuvvet -
yer degistirme sonuglari

Sekil 5.4°de, tamirli numuneler i¢in elde edilen test sonuglar1 ve tamir model igin elde
edilen analiz sonucu sunulmustur. Ortalama ¢ekme gerilmei ve ortalama gerinim
degerleri i¢in numune seviyesindeki test sonuglari ile analiz sonucu benzerlik
gostermektedir. Ancak tabakalarin oryantasyona bagimli olarak maruz kaldig:
yuklerin farkl olabilecegi goz oniinde bulundurularak, gerinim degerleri esas alinarak
kompozit kanat modelinde degerlendirmeler yapilmigtir. Sekil ’de yer alan
karsilastirma 7 tabakali bir numune igindir. Sekil 5.2°de ise 9 tabakali ve tamirli test
numuneleri ile tamirli numune analizine ait Kkuvvet - yer degistirme sonuglar

sunulmustur.

Sekil 5.4’de yer alan 7 tabakali tamirli test numuneleri i¢in kopma aninda gézlemlenen
yer degistirme yaklasik olarak 1.4 mm ile 1.7 mm araligindadir. Testlerde kullanilan
tamirli numune, modelleme yoluyla analiz edildiginde ise 1.6 mm civarinda bir yer
degistirme goriilmiiltiir. Elde edilen analiz sonucu, test sonuglarinin yaklasik

ortalamasi olan 1.55 mm degerine oldukg¢a yakindir.
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Sekil 5.4 : 7 tabakali tamirli test numuneleri ve tamirli numune analizi
kuvvet - yer degistirme sonuglari

Sekil 5.5°de yer alan 9 tabakali tamirli test numuneleri i¢in elde edilen maksimum yer
degistirme 1.25 mm ile 1.7 mm araligindadir. Testlerden bir tanesi 1.25 mm’lik yer
degistirmede kopmustur. Diger test sonuglari ise 1.55 mm ile 1.7 mm araligindadir.
Tamirli olarak modellenen 9 tabakali numune igin gerceklestirilen sayisal analiz
sonucunda yaklasik olarak 1.64 mm degerinde bir yer degistirme goriilmektedir. Elde

edilen say1sal sonug, test sonuglari ile benzerlik géstermektedir.
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Sekil 5.5 : 9 tabakali tamirli test numuneleri ve tamirli numune analizi
kuvvet - yer degistirme sonuglari
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Dokuz tabakali tamirli numunelerin test sonuglarinin degisim katsayisi, yedi tabakali
tamirli numunenin sonuglarina gore daha yiiksektir. Bu durumun temel sebebi, tamir
numunelerinde tabaka sayisi arttik¢a, ana yap1 ve tamir tabakalar1 arasindaki regineden
kaynakli olarak kiirlenme sonrasinda olusabilecek gozeneklerin ve hapsolmus hava
kabarciklarin etkisi olarak degerlendirilmistir. Tahribatsiz ultrasonik muayene ile
yapilan testler sonucunda maksimum 6 desibel ses kayb1 goriilmiistiir. Bu deger kabul

kriterlerinde belirtilen limitlerin i¢erisinde bulunmaktadir [34].

Cizelge 5.4'de, tamirsiz test numunelerinin ASTM 3039D test sonuglariyla, kabuk
elemanlar kullanilarak gerceklestirilen sayisal analizinin sonuglar1 arasinda uyum
oldugu gozlemlenmektedir. Cizelge 5.4'de yer alan degisim katsayist standart sapma
degerinin test sonuglarinin ortalamasina oranini belirtmektedir. Test sonuglart ile
say1sal model sonuglari arasindaki fark tiim durumlar i¢in %10’un altinda bir gerilme
farkina neden olmustur. Bu sonuglar 15181nda, kabuk elemanlar kullanilarak kompozit
malzemelerde tamir modellemesi yapilmasinin isabetli sonuglar sagladigi
goriilmiistiir. Bu nedenle, bundan sonraki kisimlarda gergeklestirilecek analizler icin
kabuk elemanlarinin kullanilmasi, bir ¢6ziim metodolojisi olarak benimsenmistir.
Cizelge 5.4 : Sekil 5.2°de gosterilen analiz sonuglarinin ¢iktilari ile test
sonuclariin farklari

Ortalama _
Ortalama | Degisim Tamir
Numune Cekme o .
Yontem o Gerinim Katsayis1 | lyilestirme
Tiirii Gerilmei
(usn) (%) Oram
(MPa)

Tamirsiz Test 508.25 10601 2.25 -
7 Tabakal1

) Test 362.4 7518 7.3 71.3
tamir
9 Tabakali

) Test 356.4 7385 8.4 70.1
tamir
Tamirsiz Sayisal 4914 10231 - -
7 Tabakali

) Sayisal 370.8 7695 - 73
tamir
9 Tabakal1

) Sayisal 338 7011 - 66.53
tamir
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5.2 Kompozit kanat analizi

5.2.1 Tekli yuvarlak ve kare tamir analizi

Kompozit kanat yapisi, bolim 4.1'de gosterilen kanat kabugu, tiim kiris ve kaburga
elemanlar1 kullanilarak, baglayic1 kullanilmaksizin yapistirici kontaklariyla birlikte
analiz edilmistir. Kanat yapisinin yapisal analizi, ABAQUS/EXPLICIT kullanilarak
gerceklestirilmistir. Yapisal analizlerde, kanat yapisinin kavisli sekli ve uygulanan
yuklerin etkisiyle kavisli bolgelerde baskin olan davranis, egilme deformasyonudur.
Bu durumda, elemanlarin egilme altinda gerceklesmesi gercken egilme gerilmeleri
yerine ger¢ekei olmayan kesme gerilmeleri sergilemesi durumu s6z konusudur [99].
Tam entegre birinci derece siirekli elemanlar bu durumu gostermektedir [98]. Bu
durumda, elemanin egilme enerjisi kesme deformasyonuna doniismekte, eleman asir1
sert davranis sergilemekte, ve bu durum da kesme kilitlenmesine (Ing. Shear locking)
neden olmaktadir [99,100,102]. Kesme kilitlenmesini 6nlemek i¢in, birinci derece
azaltilmis entegrasyon elemanlari olan S4R elemanlar1 kullanilmistir. S4R elemanlari,
istenmeyen diizensiz deformasyonlari (Iing. Hourglassing) énleyen ve sonlu membran

deformasyonlarini dogru bir sekilde modelleyen 6zelliklere sahiptir [84,124].

Cizelge 5.5°de modeldeki kanat yapisini olusturan parcalarin toplam sayisi ile ag
yapis1 ve eleman tipleri belirtilmistir. Kanat modelindeki elemanlar “S4R” ve “S3”
tipleridir. Ancak, her bir par¢ada bulunan "S3" elemanlarinin toplam sayisi, par¢adaki

toplam eleman sayisinin %1'inden daha az oldugu i¢in ¢izelgeye dahil edilmemistir.

Cizelge 5.5 : Kanat yapisini olusturan elemanlarin ag sayilari

Yapisal Kanat Eleman
P modelinde Diigiim sayis1 Eleman Tipi
eleman Sayisi
parca sayisi
Kiris 2 27373 26460 S4R
Yapisal 5 3088 3024 S4R
kaburga
Calkanti
onleyici 8 2479 2388 S4R
kaburga
Firar 4 1231 1180 S4R
kaburgasi
Kabuk 1 291763 291595 S4R
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Sekil 5.6'da, kanat kabuk yapisi, kesit gorselleri ile birlikte sunulmustur. Kanat
yapisindaki analizler i¢in kabuk yapisinda 291,763 eleman, 601,780 eleman ve
985.122 eleman kullanilmis ve {i¢ durum arasinda maksimum gerilme karsilastirmasi
yapildiginda, ag yapilar1 arasinda %2’den daha diisiik sapma ile sonuglar elde
edilmistir. Ag bagimsizligr saglandiktan sonra, kabuk modelinde 291,763 digiim

sayist esas alinmistir. Bu sekilde analiz siirelerinin de kisaltilmasi saglanmistir.

Sekil 5.6 : Kabuk yapisinin kesitlerle ag yapis1 gdsterimi

Kanat modeli iizerindeki yiikler, aerodinamik kuvvetler, yer ¢ekimi kuvveti,
mithimmat agirli1 ve yakit agirligindan olusmaktadir. Aerodinamik kuvvetler, bolim
4'te belirtildigi gibi kabuk iist yapisinda sabit 105.0 Pa olarak alinmistir. Kabuk alt
yapisinda ise Esitlik 4.7 kullanilarak aerodinamik kuvvetler uygulanmistir. Kanat
lizerindeki mithimmat agirligi, Mini Akilli Mithimmat (MAM-L) secilerek
belirlenmistir. Bu mithimmat, kiris baslangicindan 700 milimetre, 1400 milimetre ve
2000 mm uzakliklarda toplam 3 adet 22 kilogramlik agirlhik kuvveti olarak
uygulanmustir. Kanat yapist igerisindeki yakit agirhgi, yakitin 810 kg/m?® yogunlugu
gdz Oniinde bulundurularak hesaplanmistir. Kanat tasariminda ilk 9 bdlmenin
tamamen yakit ile dolu oldugu varsayilarak, yakitin temas ettigi alt kabuk yapisina
0.004 MPa basing uygulanmigtir. Kanadin ilk 9 bélmesinde toplam 637.8 kilogram
yakit bulunmaktadir. Kanadin son 3 bdlmesi ise yakit ile doldurulmamistir. Kanat
modelindeki yiiklenmeyi sabit tutabilmek igin, yakit bélmeleri 4 bagimsiz kisma

ayrilmistir. Her bir bolme, en az 600 milimetre araliklarla calkant1 6nleyici kaburgalar
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ile desteklenmistir. Bu diizenleme, kanadin stabilitesini artirmak ve c¢alkantilari
onlemek i¢in yapilmistir. Sekil 5.7°de tam 6lc¢ekli kanat modeli yapisal analizi, tamir
uygulanmaksizin en kritik bolgeyi belirlemek amaciyla gerceklestirilmistir. Bu analiz,
kanadin yapisal dayanikliligini degerlendirmek ve potansiyel zayif noktalari

belirlemek igin gergeklestirilmistir.

+5.000e4-02
+4.583e4-02
+4.167e402
+3.750e4-02
+3.333e+402
+2.917e4-02
+2.500e4-02
+2.083e+402
+1.667e402
+1.250e4-02
+8.333e+01
+4.167e+401
+0.000e4-00

En kritik stres bolgesi

Sekil 5.7 : Tam 6lgekli kompozit kanat modelinde en kritik gerilme (MPa)
bolgesinin gosterimi
Sekil 5.7'de sunulan analiz sonucunda en kritik gerilme bolgesi olarak 1. bolme
belirlenmistir. Kanat yapisi iizerindeki tiim tamir senaryolari, en kritik gerilmelerin
oldugu 1. bolgede gerceklestirilmistir. Belirlenen bolgede gergeklestirilen senaryolar
4 kisma ayrilmigtir. Bu senaryolar, hasarli yap1 incelemesi, yuvarlak tamirli yap1

incelemesi, kare tamirli yap1 incelemesi ve ikili yuvarlak tamirli yap1 incelemesidir.

Analizlerin tamaminda, 1. bolmede elde edilen veriler olarak gerilme dayanimi, kayma
hasar1 baslangici, gerinme degerleri ve Hashin fiber hasar1 sunulmaktadir. Bu veriler,
yapisal biitlinliigiin degerlendirilmesi ve yapisal degisikliklerin etkilerinin analiz

edilmesi i¢in kullanilmstir.

Sekil 5.8'de belirtilen bélmede, tasarlanan tamirlerin merkezinin kirise olan uzaklig
270 milimetre ve kaburgaya olan uzakligi 275 milimetre olarak modellenmistir. Her
bir tamir tabakasinin boyutlari, ilgili geometrik sekle goére kenarlarindan 12.5
milimetre uzatilarak modellenmistir [13]. Gergeklestirilen analizlerde, yapinin
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tizerinde risk olusturacak ve kopmasina neden olacak gerinim dayanimi 5,000 usn ve
maksimum gerilme dayanimi 500 MPa olarak belirlenmistir. Cekme testleri
sonucunda elde edilen minimum gerinim degeri 10,500 usn'dir. Ancak, kompozit
yapiin sikistirma yoniindeki kuvvetlere olan hassasiyeti géz oniinde bulundurularak
maksimum gerinim degeri 5,000 usn olarak belirlenmistir. Belirtilen limit degerlere
ulasan bir kompozit yap1 kopma agisindan risk barindirmaktadir.

(b)

270 mm

Sekil 5.8 : 1.bolmede tasarlanan tamir modellemeleri gosterilmektedir. (a)
yuvarlak tamir modellemesini (b) kare tamir modellemesini temsil
etmektedir.

Sekil 5.9'da hasarli, tamirsiz ve yuvarlak tamirli tasarimlarin gerinim degerleri
sunulmustur. Sekil ’da (a) boliimiinde gosterilen ii¢ eksik tabakali yapida kopma
meydana gelmistir. Ekstra bir tabaka kullanilmaksizin gergeklestirilen tamir islemi, ii¢
eksik tabakali hasarli yapiya kiyasla dayanimi %39 oraninda artirmistir. Eksik
tabakalarin sayis1 azaldik¢a, ekstra bir tabakali tasarima kadar en yiiksek gerilme
degerlerinde bir diisiis gozlenmistir. Ekstra iki tabakanin uygulanmasiyla birlikte
yapidaki gerilme degerlerinde bir artig gozlenmis ve dolayisiyla tamir edilmis yapinin

daha fazla yiike dayanabilecegi goriilmuistiir.
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Sekil 5.9 : Tamirli, tamirsiz ve hasarli yapilarin gerinim (usn) degerleri (a)
ana yapida 3 eksik tabaka, (b) ana yapida 2 eksik tabaka, (c) ana yapida 1
eksik tabaka, (d) ekstra tabaka olmaksizin tamiri, (e) tamirsiz ana yapiyi, (f)
tamirli yapida bir 45° ekstra tabakayi, (g) tamirli yapida 2 ekstra 45°-45°
tabakay1, (h) tamirli yapida 2 ekstra 0°- 45° tabakay1 temsil etmektedir.

Sekil 5.7'de gosterilen kritik bolgedeki gerinim degeri Sekil 5.9°da (e) kisminda
gosterilmistir. Sekil 'de hasarli, tamirsiz ve yuvarlak tamirli tasarimlarin gerilme

degerleri sunulmustur.
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Sekil 5.10 : Tamirli, tamirsiz ve hasarli yapilarin gerilme (MPa) degerleri
(a) ana yapida 3 eksik tabaka, (b) ana yapida 2 eksik tabaka, (c) ana yapida
1 eksik tabaka, (d) ekstra tabaka olmaksizin tamiri, (¢) tamirsiz ana yapiya,
(f) tamirli yapida bir 45° ekstra tabakay1, (g) tamirli yapida 2 ekstra 45°-45°
tabakay1, (h) tamirli yapida 2 ekstra 0°- 45° tabakay1 temsil etmektedir.

Sekil 5.10'de gosterilen gerilme degerleri, Sekil 5.9'da belirtilen gerinim degerlerine
gore diizensiz gerilme dagilimlar1 sergilemektedir. Ciinkii gerilme degerleri,
oryantasyona bagli olarak degiskenlik gosterebilirken, gerinim degerleri yapi tizerinde
daha diizenli bir davranis sergilemektedir [125,126]. Bu durum, malzemenin farkl
yonlere gore farkli mukavemet 6zelliklerine sahip olmasindan kaynaklanmaktadir.
Sekil 5.11°de hasarli, tamirsiz ve yuvarlak tamirli tasarimlarin kayma hasari baglangig

degerleri sunulmustur.
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Sekil 5.11 : Tamirli, tamirsiz ve hasarli yapilarin kayma hasari baslangi¢
degerleri (a) ana yapida 3 eksik tabaka, (b) ana yapida 2 eksik tabaka, (c)
ana yapida 1 eksik tabaka, (d) ekstra tabaka olmaksizin tamiri, (¢) tamirsiz
ana yapiy1, (f) tamirli yapida bir 45° ekstra tabakayi, (g) tamirli yapida 2
ekstra 45°-45° tabakayi, (h) tamirli yapida 2 ekstra 0°- 45° tabakay1 temsil
etmektedir.

Sekil 5.11'de gosterilen "1" olarak belirtilen gosterge degeri, hasarin basladigini
gostermektedir. Sekil 5.9, Sekil 5.10 ve Sekil 5.11'de gosterilen analiz sonuglar
birbirlerini dogrulamaktadir. Ek olarak, kompozit kabuk yapilarindaki hasarin
baslangicini tahmin etmek i¢cin Hashin hasar kriteri modeli kullanilmistir. Hashin hasar

kriteri, farkli yiikleme kosullarinda hasarin baslama egilimini belirleyerek yapisal
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performansi degerlendirmeye yardimei olmaktadir [19]. Hashin hasar kriterinde "1"
olarak belirtilen gosterge degeri, hasarin bagladigin1 gostermektedir. Dokuma kumas
kompozitlerinde matris hasar1 birincil bir basarisizlik modu degildir [17]. Hashin
modeli, hasarm enine (Ing. Weft) ve boyuna (Ing. Warp) yonlendirmedeki fiber
hasarini ele almaktadir. Kumasin simetrik dogast nedeniyle, iplik “weft” ve ¢6zgii
“warp” yonlendirmeler igin kriterler aymdir. Ug boyutlu Hashin modelinin formu
Esitlik 5.1 ve Esitlik 5.2°de sunulmustur. C6zgii yoniinde fiber cekme gerilmesi hasari
(011 = 0) icin Esitlik 5.1 kullamlmaktadir. Iplik ydniinde fiber cekme gerilmesi hasari
(022 = 0) icin Esitlik 5.2. kullanilmaktadir.

011>2 <T12>2 <T13)2

—) +(FE) + (=) =21 (5.1)
<XT S12 S13

J22)2 (le)z (T13)2

—) +(=) + (=) =1 (5.2)
(YT S13 S13

Kompozit kanat modelinin yiiklere maruz birakilmasi durumunda, Kritik olarak
belirlenen 1. bolgedeki alt kabuk gekme gerilmelerine maruz kalmustir. Ust kabuk ise
sikigtirma gerilmelerine maruz kalmistir. Kritik bolgede yapilan Hashin modeli
analizlerinde, fiber ¢ekme gerilmesi hasari incelenmistir. Sekil 5.12'de hasarls,
tamirsiz ve yuvarlak tamirli tasarimlarin hashin fiber hasar1 baslangic degerleri
sunulmustur. Hashin modeli kullanilarak yapilan analizlerde elde edilen sonuglar,

gerinim, gerilme ve kayma hasari baslangi¢ analizleri sonuglari ile uyum gostermistir.
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Sekil 5.12 : Tamirli, tamirsiz ve hasarli yapilarin Hashin fiber hasari
baslangic degerleri (a) ana yapida 3 eksik tabaka, (b) ana yapida 2 eksik
tabaka, (c) ana yapida 1 eksik tabaka, (d) ekstra tabaka olmaksizin tamiri,
(e) tamirsiz ana yapuiy1, (f) tamirli yapida bir 45° ekstra tabakay1, (g) tamirli
yapida 2 ekstra 45°-45° tabakayi, (h) tamirli yapida 2 ekstra 0°- 45°
tabakay1 temsil etmektedir.

Sekil 5.12°de yer alan kesikli ¢izgiler ile ¢evrilmis olan alan tamir bolgesini temsil
etmektedir. Elde edilen sonuglara gore, ii¢ eksik tabaka bulunan durumda fiberlerin
koptugu goriilmektedir. Diger durumlarda ise kopma olusumu goriilmemektedir. Iki
tabakanin eksik oldugu hasar durumunda da lokal olarak yiiksek kopma riski

bulunduruan bir nokta bulunmaktadir. Tek tabakanin eksik oldugu hasar durumunda
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ise Onemli bir kopma riski goriilmemistir. Yuvarlak hasar bdlgesinde tamir
gerceklestirildiginde ise kopma ile ilgili riskler daha da diisiiriilmiistiir. Elde edilen

sonuglar, olusan hasarin tamir edilmesi ile dayanim artis1 oldugunu belirtmektedir.

Tamir yontemi olarak yuvarlak alan tamirinin yanisira kare seklinde bir tamir
gerceklestirmek de miimkiindiir. Kompozit tamirlerde, en az 1 tabaka ekstra karbon
serimi uygulanmasi hasar tolerans (Ing. Damage Tolerance) gereksiniminden
kaynaklanmaktadir. Bu gereksinim g6z 6niinde bulundurularak, ekstra bir ve ekstra iki
katmanli tamirlerin kare tamir analizleri yapilmis ve Yyuvarlak tamir sonuglar

karsilastirilmistir.

Sekil 5.13'da sunulan gorsellerde, yuvarlak ve kare tamirli yapilarin gerinim degerleri
incelenmistir. Ekstra bir tabakal1 yuvarlak tamir yapisi, 2560 usn gerinim degeri ile en
ideal sonucu vermistir. Ancak, ekstra 2 tabakali yuvarlak tamir yapisi, ikinci ek serim

ile birlikte yapida gozlenen gerinim degerlerini arttirmistir.

Kare tamir tasarimlarinda ise, yuvarlak tamire kiyasla ekstra bir tabakali senaryoda
gozlenen gerinim %45 degerinde bir artis gostermistir. Ancak ekstra bir tabakanin
daha eklenmesiyle birlikte yapida gozlenen gerinim degerinin %5.5 azaldigi
gbzlenmigtir. Bu durumun temel nedeni, kare tamirlerin kdse kisimlarinda lokal

gerilmelerin birikmesi ve ekstra tamir tabakalariyla bu siireksizligin giderilmesidir.

Kare tamirler i¢in gozlenen gerinim degerleri, Sekil 5.13(a)’da gosterilen tamir
tasariminda 4.592 usn, Sekil 5.13(b)’de gosterilen tamir tasariminda ise 4.337 usn
olarak elde edilmistir. Kare tamir tasariminda ekstra serim ile kose bdlgelerinin {izerine
12,5 mm uzatilarak serilen ek tabaka, gdzlenen gerinim degerini azaltmistir. Yuvarlak
tamirde ise, 12,5 mm uzatilarak serilen ek tabaka goézlenen gerinim degerlerini
arttirmistir. Yuvarlak tamirlerde lokal kdse noktalarinda siireksizlik goriilmediginden
ekstra serim ile birlikte yap1 direngenligi daha da artmistir. Direngenligi artan yap,
cevresindeki tabakalara gore daha fazla yiik ¢ektigi icin daha yiiksek gerinim degerleri

gbzlenmistir.
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Sekil 5.13 : Yuvarlak ve kare tamirli yapilarin gerinim (usn) degerleri, (a)
yuvarlak tamirli yapida 1 ekstra 45° tabakayi, (b) yuvarlak tamirli yapida 2

ekstra 0°- 45° tabakayi, (c) kare tamirli yapida 1 ekstra 45° tabakay1, (d)
kare tamirli yapida 2 ekstra 0°- 45° tabakay1 temsil etmektedir.

Sekil 5.14'de sunulan gorsellerde, yuvarlak ve kare tamirli yapilarin gerilme degerleri
incelenmistir. Kiris hatt1 boyunca alt kabukta olusan ¢ekme gerilmesi, tamir yapisinin
u¢ noktalarinda yiiksek gerilmeler olusturmustur. Ozellikle, tamir yapisinin ug
noktalarinda yer alan kare tamirli bolgelerde, yuvarlak tamirli duruma gore yaklagik

olarak %41 degerinde daha yiiksek gerilme seviyesi gozlemlenmistir.
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Sekil 5.14 : Yuvarlak ve kare tamirli yapilarin gerilme (MPa) degerleri, (a)
yuvarlak tamirli yapida 1 ekstra 45° tabakayi, (b) yuvarlak tamirli yapida 2
ekstra 0°- 45° tabakay1, (c) kare tamirli yapida 1 ekstra 45° tabakay1, (d)
kare tamirli yapida 2 ekstra 0°- 45° tabakay1 temsil etmektedir.

Sekil 5.15'de sunulan gorsellerde, yuvarlak ve kare tamirli yapilarin Hashin fiber
hasar1 baslangi¢ degerleri sunulmustur. Kiris hatti boyunca olusan ¢ekme
gerilmelerinin yiik yolu (ing. load path) iizerinde ilk etkilesime girdigi tamirin ug
noktalarinda Hashin fiber hasar1 baslangi¢ degerleri artis gostermistir. Sekil 5.13, Sekil
5.14 ve Sekil 5.15°de elde edilen sonuglar birbirlerini destekler niteliktedir.
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SNEG, (fraction = -1.0)

(Avg: 75%)
+1.000e+00
+9.167e-01
+8.333e-01
+7.500e-01
+6.667e-01
+5.833e-01
+5.000e-01
+4.167e-01
+3.333e-01
+2.500e-01
+1.667e-01
+8.333e-02
+0.000e+00

Sekil 5.15 : Yuvarlak ve kare tamirli yapilarin Hashin fiber hasar1 baslangic
degerleri, (a) yuvarlak tamirli yapida 1 ekstra 45° tabakayi, (b) yuvarlak

tamirli yapida 2 ekstra 0°- 45° tabakayi, (c) kare tamirli yapida 1 ekstra 45°
tabakay1, (d) kare tamirli yapida 2 ekstra 0°- 45° tabakay1 temsil etmektedir.

Cizelge 5.6'da, yuvarlak ve kare tamirli yapilarin gerinim degerlerinin karsilagtirilmasi
sunulmustur. Sekil 5.12°de yer alan tamirli model “d” ile Sekil 5.13’de yer alan ana
yap1 “e” benzer sonuglar gostermistir. Sekil 5.13’de 12.5 milimetre uzatilarak serilen
ekstra tabaka tamiri "f", yuvarlak tasarimlar icin optimum tamir senaryosudur. Kare
tamirler icin ise, tamirin u¢ kisimlarindaki lokal yiiksek gerilmeleri engellemek

amaciyla atilan ekstra tabakalar, yapidaki direngenligi arttirmistir.

Cizelge 5.6 : Yuvarlak ve kare tamirli yapilarin gerinim degerleri

: Eksik En Yiiksek
Analiz Tiirii Tam o tabaka Ekstra tab.z.ik? Cekme gerinimi
Sekli sayis1 ve yonii

sayisl (usn)
Hasarli Yap1 | Yuvarlak 3 - 6700
Hasarli Yap1 | Yuvarlak 2 - 3436
Hasarli Yap1 | Yuvarlak 1 - 2754
Tamirli Yap1 | Yuvarlak 0 - 2628
Ana Yapi - 0 - 2631
Tamirli Yap1 | Yuvarlak 0 1 (+/-45) 2560
Tamirli Yap1 | Yuvarlak 0 2 (+/-45) 3146
Tamirli Yap1 | Yuvarlak 0 2 (0/45) 3626
Tamirli Yapi Kare 0 1 (+/-45) 4592
Tamirli Yapi Kare 0 2 (0/45) 4337
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5.2.2 Ciftli yuvarlak tamir modellemesi

Tek bolge tamirinin gerceklestirildigi ¢calismalara ek olarak, birbirine yakin iki hasarli
bolgenin incelendigi durumlar {izerinde de ¢alisilmistir. Bu amagla, ¢iftli tamirler igin
optimum tamir senaryosu olarak yuvarlak tamir tasarimi se¢ilmistir. Daha Once
gerceklestirilen tek bolge tamir analizlerinde, yuvarlak tamir ile kare tamir durumlari
karsilagtirildiginda, kose bolgelerinde olusan gerilme konsantrasyonu yuvarlak

tamirlerde (Ing. stress concentration) daha diisiik seviyelerde bulunmustur.

Sekil 5.16’da kompozit kanat modeli analizinde en kritik bolge olan 1.bolmede
gerceklestirilen c¢iftli yuvarlak tamir senaryosu tasarimi gosterilmektedir. Yuvarlak
tamir bolgelerinin kenarlar1 arasindaki (Ing. Ligament distance) mesafe, en az gember
cap1 kadar olacak sekilde tamir senaryosu tasarlanmistir. iki tamirli bolge arasindaki
uzaklik (Ing. Pitch distance) 280 mm ve kenar mesafeleri 120 mm uzaklik
mesafesindedir. Tamir bolgesi en kritik bdlge secilen 1.bolmede kenardan 270 mm
uzaklikta tasarlanmigtir. Tasarlanan her bir yuvarlak kompozit serimlerini temsil

etmektedir.

R50 R50
\ -—"—~
120:m ,{\/:\ 80 m //::\\j 20 mm
Y Y
N
270 mm

Sekil 5.16 : 1.bolmede gerceklestirilen ¢iftli tamir senaryosu tasarimi

Sekil 5.17'de tamirli tamirsiz ve hasarli yapilarin gerinim degerleri sunulmustur. 1.
bolmede birbirinden bagimsiz iki ayr1 tamir gergeklestirilmistir. Sekil 5.16'da sunulan,
birbirinden bagimsiz olarak tasarlanmis iki tamir modelinin, tekli tamir senaryolarina
gbre yapmin yapisal biitiinliigiiniin davranisi gézlemlenmistir. Sekil 5.17 sunulan
verilere gore, Sekil 5.17 (a), Sekil(b), Sekil 5.17 (c), Sekil 5.17 (d) bélgelerinde 5000
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usn'nin lizerinde gerilme degerleri tespit edilmis ve malzeme kopmustur. Ekstra
tabakalarin eklenmesiyle birlikte, gerilme degerleri en yiiksek izin verilen limit olan
5000 usn'nin altina diismiistiir. Kiris hatti boyunca ¢ekme gerilmesi yiik yolu iizerinde
iki yuvarlak tamir bolgesi arasinda yiiksek gerilme/gerinim gozlenmistir. Ek
tabakalarin 12,5 mm uzatilmasiyla, yiiksek gerilme bolgesindeki siireksizlik azalmis

ve gozlenen gerinim degerlerinde diisiis meydana gelmistir.

Sekil 5.17'de eksik tabakalarin etkisiyle olusan siireksizlik ile birlikte Sekil 5.17 (a),
Sekil 5.17 (b), Sekil 5.17 (c), Sekil 5.17 (d) gorsellerinde tamir hatt1 boyunca yiiksek
gerilmeler gozlenmis ve kopmalar gergeklesmistir. Yapiin (f) ve (g) tamirlerinde
gozlendigi iizere lokal direngenligin artmasi ile beraber tamir bolgeleri yiik yolu
olusturmustur. Olusan yiik yolu {izerinde ekstra serimlerle siireksizlik azaltilmis ve
gozlenen gerilme degerleri diismiistiir. Sekil 5.17°de sunulan gerinim sonuglari ile
Sekil 5.18’de sunulan gerilme analizleri sonuglari karsilastirildiginda gerinim analizi
sonuglarinda daha diizenli renk dagilimlar1 goriilmektedir. Analizler sonucunda
yapinin kopma durumu Sekil 5.17°de sunulan gerinim ve Sekil 5.20°de sunulan Hashin

hasar1 baglangi¢ degerleri ile belirlenmistir.
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+5.000e-03
+4.3442-03
+3.689e-03
+3.033e-03
+2.3772-03
+1.722e-03
+1.0662-03
+4.1052-04
-2.452e-04
-9.008e-04
-1.556e-03
-2.212e-03
-2.868e-03

Sekil 5.17 : Tamirli, tamirsiz ve hasarli yapilarin gerinim (usn) degerleri (a)
ciftli ana yapida 3 eksik tabaka, (b) ¢iftli ana yapida 2 eksik tabaka, () ¢iftli
ana yapida 1 eksik tabaka, (d) ¢iftli ekstra tabaka olmaksizin tamiri, (¢)
tamirsiz ana yaptiy1, () tamirli yapida bir 45° ekstra tabakayz, (g) tamirli
yapida 2 ekstra 0°-45° tabakay1 temsil etmektedir.

Sekil 5.18'te, tamirli, tamirsiz ve hasarli yapilarin gerilme degerleri sunulmustur. En
yiiksek gerilme bolgeleri, Sekil'de verilen gerinim degerleriyle uyumludur. Olast
kopmalarin meydana gelip gelmedigini gézlemlemek i¢in gerinim ve Hashin modeli
degerlendirilmistir. Ciinkii, oryantasyona bagli olarak gerilme degerleri siirekli olarak
degismis ve katmanlarda farkli gerilmeler gozlemlenmistir. Ancak, gerinim sekilleri,
yapinin biitiiniinde yer degistirmeleri gosterdigi i¢in daha diizenli bir dagilim ve daha

anlasilir degerler sunmustur.
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+5.000e+02
+4.583e+02
+4.1672+02
+3.750e+02
+3.333e+02
+2.9172+02
+2.500e+02
+2.083e+02
+1.6672+02
+1.250e+02
+8.333e+01
+4.1672+01
+0.000e+00

Sekil 5.18 : Tamirli, tamirsiz ve hasarli yapilarin gerilme (MPa) degerleri
(@) ¢iftli ana yapida 3 eksik tabaka, (b) ¢iftli ana yapida 2 eksik tabaka, ()
ciftli ana yapida 1 eksik tabaka, (d) ¢iftli ekstra tabaka olmaksizin tamiri, (e)
tamirsiz ana yapiy1, () tamirli yapida bir 45° ekstra tabakayi, (g) tamirli
yapida 2 ekstra 0°-45° tabakay1 temsil etmektedir.

Sekil 5.19'da tamirli, tamirsiz ve hasarli yapilarin kayma hasar1 baslangi¢ degerleri
sunulmustur. Kayma hasart modeli hasarin baslangicinda esdeger plastik gerinimin
kesme gerilme orani ve gerinme hizinmn (Ing. Strain rate) bir fonksiyonudur. Kayma
hasar1 modeli kullanilarak gerceklestirilen analizlerde kopma goriilmemektedir ve
gosterge degerleri birin altindadir. Ancak, ii¢ eksik tabaka bulunan durumda yiiksek

seviyede hasar olustugu goriilmektedir.
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DAMAGESHR
SMEG, (fraction = -1.0),
(Avg: 75%)
+1.000e+00
+9.167e-01
+8.333e-01
+7.500e-01
+6.667e-01
+5.833e-01
+5.000e-01
+4.167e-01
+3.333e-01
+2.500e-01
+1.667e-01
+8.333e-02
+0.000e+00

Sekil 5.19 : Tamirli, tamirsiz ve hasarli yapilarin kayma hasar baglangic
degerleri (a) ciftli ana yapida 3 eksik tabaka, (b) ¢iftli ana yapida 2 eksik
tabaka, (c) ciftli ana yapida 1 eksik tabaka, (d) ¢iftli ekstra tabaka
olmaksizin tamiri, (e) tamirsiz ana yapiy1, (f) tamirli yapida bir 45° ekstra
tabakay1, (g) tamirli yapida 2 ekstra 0°-45° tabakay1 temsil etmektedir.
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SMEG, (fraction = -1.0),
(Avg: 75%)
+1.000e+00
+9.167e-01
+8.333e-01
+7.500e-01
+6.667e-01
+5.833e-01
+5.000e-01
+4.167e-01
+3.333e-01
+2.500e-01
+1.667e-01
+8.333e-02
+0.000e+00

Sekil 5.20 : Tamirli, tamirsiz ve hasarli yapilarin Hashin hasari baglangic
degerleri (a) ciftli ana yapida 3 eksik tabaka, (b) ciftli ana yapida 2 eksik
tabaka, () ¢iftli ana yapida 1 eksik tabaka, (d) ciftli ekstra tabaka
olmaksizin tamiri, (e) tamirsiz ana yapiy1, (f) tamirli yapida bir 45° ekstra
tabakay1, (g) tamirli yapida 2 ekstra 0°-45° tabakay1 temsil etmektedir.

Sekil 5.20'de, tamirli, tamirsiz ve hasarli yapilarin Hashin hasar1 baglangi¢c degerleri
sunulmustur. Sekil 5.20 (a), Sekil 5.20 (b), Sekil 5.20 (c) ve Sekil 5.20 (d) bolgelerinde
kopmalar gergeklesmistir. Hashin modeli ile gerinme analizi sonuglari, yiiksek
konsantrasyonlu bolgeleri ve kopmalar1 gdostererek birbirlerini dogrulamaktadir.
Cizelge 5.7°de ciftli yuvarlak tamirli yapilarin gerinim degerleri karsilagtirmali olarak

sunulmustur.
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Cizelge 5.7 : Ciftli yuvarlak tamirli yapilarin gerinim degerleri

_ Ekstra En Yiiksek
Analiz Tiirii | Tamir Sekli | D<ok B0aKa | ka sayisr | CEKme
sayisl o gerinimi
ve yonii (ush)
Ikili Hasarli vuvarlak 3 R 8105
Yap1
Ikili Hasarli vuvarlak 2 R 6016
Yap1
Ikili Hasarli vuvarlak 1 R 5501
Yapi
Ikili Tamirli vuvarlak 0 R 5031
Yapi
Ana Yapi - 0 B 2631
Ikili Tamirli vuvarlak 0 1 (+/-45) 4673
Yapi
Ikili Tamirli vuvarlak 0 2 (0/45) 4539
Yap1

Ciftli tamir modellerinde eksik tabakali ve ekstra tabaka olmaksizin yapilan
tasarimlarda yap1 kirilmistir. Ekstra tabaka oryantasyonunda 0 derece kullanilmasinin
ana sebebi Poisson etkisidir. Oryantasyona bagli olarak, tabakalar arasindaki yone
bagl yer degistirmeyi azaltmak i¢cin O derece karbon tabakasi serilmistir. Hasarli
bolgelerde yapilacak c¢iftli ve tekli tamirlerde yaklagimlarin farkli olmasi gerektigi

Cizelge 5.6 ve Cizelge 5.7'de gosterilmistir.

Elde edilen sonuglar, ikili hasar olusumu durumunda gerinim seviyelerinin tekli hasar
durumuna gore daha yiiksek oldugunu gostermektedir. Eksik tabakalar tamir edilerek
modellendiginde, ikili hasar durumlarinda dayanim artisi oldugu gézlemlenmistir.
Elde edilen sonuglar, uygulanan sayisal yontem ile kompozit yapilar tizerindeki hasar
modellerinin ve hasarlar {izerinde uygulanan tamir modellerinin ger¢ek¢i sonuglar

sagladigin1 gostermektedir.
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6. SONUC

Tezin bu boliimiinde tez kapsaminda gergeklestirilen ¢alismalara ait degerlendirmeler

ve gelecek calismalara ait yol haritast sunulmaktadir.

6.1 Degerlendirmeler

Tez calismasi1 kapsaminda, yiiksek mukavemet orani, hafiflik, yorulma direnci ve
korozyon direnci gibi Ozelliklerinden dolayr havacilik alaninda yaygin olarak
kullanilan karbon fiber takviyeli polimerlerle (CFRP) yapilan tamirlerin testleri ve
sonlu elemanlar analizleri incelenmistir. Literatiirdeki arastirmalar genellikle yapilan
tamir c¢alismalarinin ¢ekme gerilmesi altinda numune seviyesinde yapildigini
gostermektedir [12,13,19]. Ancak bu ¢alismada, tamir modellenmesi tam 6l¢ekli bir
kanat yapisinda ele alinmistir. Tam Olgekli kabuk yapisindaki kompozit kanat
yapisinda tamir tasarimlari modellenip gercekei yiiklenme kosullar1 uygulanarak
yapinin yapisal biitlinliigii degerlendirilmistir. Bu c¢alismada, NACA kanat
profillerinden gelistirilmis ve gereksinimlere uygun bir sekilde tasarlanmis yeni bir
kanat modelinin HAD analizleri yapilmistir. Secilen kanat profilinin analizleri igin
olusturulan HAD modeli ve analizleri ANSYS Fluent yazilimi kullamilarak
gergeklestirilmistir. HAD analizlerinden elde edilen basing degerlerini degerlendirmek
ve yapisal analizlerde kullanabilmek amaciyla kanat profili list kabuk ve alt kabuk
olarak ikiye boliinmiistiir. Cesitli hiicum acilarinda gergeklestirilen HAD analizleri
sonucunda en kritik basing yiiklenmelerinin oldugu durum belirlenmistir. En kritik
basing yiiklenmelerinin oldugu senaryoda, kanat profilinin list bolgesinde sabit bir
basing dagilimi goriiliirken kanat alt yapisinda veter uzunlugu boyunca degisken
basing degerleri gdzlenmistir. Degisken basing degerlerini yapisal analizlerde gercekei
olarak modelleyebilmek adina alt kabuk basing degerlerinin veter uzunlugu boyunca
karmasik bir egri ile ifade edilmesini saglayan besinci dereceden bir polinom denklemi

elde edilmistir.

Calismanin devaminda tam 6l¢ekli kanat yapisi 2 adet C kiris, 8 adet calkant1 dnleyici
kaburga, 5 adet yapisal kaburga ve 4 adet firar kaburgasindan olusturulmustur. Tam

Olgekli kanat yapisini olusturan her bir eleman i¢in Serilen tabaka sayisi, oryantasyonu
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ve tasarimi detayli olarak belirlenmistir. Kanat yapisinin yapisal analizleri ABAQUS
yazilim1 kullanilarak gergeklestirilmistir. HAD analizlerinden elde edilen aerodinamik
kuvvetlere ek olarak yer ¢ekimi kuvveti, mithimmat agirligi ve yakit agirligi da sinir
sart1 olarak uygulanmistir. Yapisal analiz ¢alismalarinda ilk olarak, tam 6lgekli kanat
yapisinda belirlenen yiikler altinda yapidaki en kritik bdlgeyi belirlemek
hedeflenmistir. Kanat yapis1 lizerindeki en kritik bolge belirlendikten sonra c¢esitli

tamir senaryolari belirlenen Kritik bolgede gergeklestirilmistir.

Tamir senaryolari ilk olarak yuvarlak tamir tasarimlarindan, ikinci olarak kare tamir

tasarimindan ve ti¢lincii olarak ciftli yuvarlak tamir tasarimlarindan olusmaktadir.

Uygulanan tekli yuvarlak tamir senaryolarinda, ilk olarak 6 adet tabakadan olusan ana
kabuk yapisindan 3 adet 45° tabakanin eksik oldugu durum incelenmistir. Ikinci
olarak ana kabuk yapisindan iki adet 45° tabakanin eksik oldugu durum, tigiincii olarak
ana kabuk yapisindan bir adet 45° tabakanin eksik oldugu durum, dordiincii olarak
eksik tabaka olmaksizin tamir modelinin oldugu durum, besinci durum olarak tamir
uygulanmamis hasarsiz kanat modelinin oldugu durum, altinci olarak tamirli yapiya
ekstra bir adet 45° tabaka seriminin yapildigi durum, yedinci olarak tamirli yapiya
ekstra 2 adet 45° tabaka seriminin yapildig1 durum, sekizinci olarak tamirli yapiya

ekstra 2 adet 0-45° tabaka seriminin yapildigi durum analiz edilmistir.

Uygulanan tekli yuvarlak tamir senaryolari karsilastirildiginda, ana yapidan 1 adet 45°
tabakanin eksik oldugu durumda gerinim degeri %4.4, ana yapidan 2 adet 45°
tabakanin eksik oldugu durumda gerinim degeri %?24.8, ana yapidan 3 adet 45°
tabakanin eksik oldugu durumda gerinim degeri %95 oraninda artis gostermistir.
Tamirli yapiya ekstra 1 adet 45° tabakanin serildigi durumda gerinim degeri %3 diisiis
gosterirken, tamirli yapiya ekstra 2 adet 45° tabakanin serildigi durumda gerinim
degeri %19.6 artmistir. Ekstra 2 adet 0-45° tabakanin serildigi durumda gerinim degeri
1se %37.8 artig gostermistir. Bahsedilen ylizdelik gerinim artis1 degerleri, hasarsiz ve

tamirsiz ana yapi ile kiyaslanarak elde edilen degerlerdir.

Uygulanan tekli kare tamir senaryolarinda, ilk olarak tamirli yapiya ekstra bir adet 45°
tabaka serimi yapildigi durum, ikinci olarak tamirli yapiya 2 adet 45° tabaka seriminin

yapildig1 durum analiz edilmistir.

Uygulanan tekli kare tamir senaryolari karsilastirildiginda, tamirli yapiya ekstra 1 adet

45 ° tabakanin serimi olan durumda gerinim degeri %74.5, ekstra 2 adet 45° tabakanin
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serimi olan durumda ise gerinim degeri %64.8 artig gostermistir. Uygulanan tekli kare
tamir senaryosu ile tekli yuvarlak tamiri senaryosu karsilagtirildiginda, ekstra 1 adet
45° tabaka serimi yapilan durumda kare seklindeki tamirin yuvarlak tamire kiyasla
%79 gerinim artis1 gosterdigi, ekstra 2 adet 0-45° tabakanin serimi olan durumda ise
kare seklindeki tamirin yuvarlak tamire kiyasla %19.6 gerinim artis1 gosterdigi

goriilmiistiir.

Uygulanan ¢iftli yuvarlak tamir senaryolarinda, ilk olarak 6 adet tabakadan olusan ana
kabuk yapisindan her 2 yuvarlak bolgede 3 adet 45° tabakanin eksik oldugu durum,
ikinci olarak ana kabuk yapisindan her iki yuvarlak bolgede 2 adet 45° tabakanin eksik
oldugu durum, tgiincii olarak ana kabuk yapisindan her iki yuvarlak bolgede bir adet
45° tabakanin eksik oldugu durum, dordiincii olarak her iki yuvarlak bélgede ekstra
serim uygulanmaksizin tamirin gergeklestirildigi durum, besinci olarak hasarsiz ve
tamirsiz ana yapinin oldugu durum, altinci olarak her iki yuvarlak bolgede ekstra 1
adet 45° tabakanin serimi oldugu durum, yedinci olarak her iki yuvarlak bolgede ekstra
2 adet [0°/45°] tabakanin serimi oldugu durum analizleri ger¢eklestirilmistir. Ciftli
tamir senaryolar1 karsilastirildiginda, anayapidan her iki yuvarlak bolgede 3 adet 45°
tabakanin eksik oldugu durumda gerinim degeri %300, ana yapidan her iki yuvarlak
bolgede 2 adet 45° tabakanin eksik oldugu durumda gerinim degeri %228, ana yapidan
her iki yuvarlak bolgede 1 adet 45° tabakanin eksik oldugu durumda gerinim degeri
%209, ana yapida her iki yuvarlak bolgede ekstra tabaka olmaksizin uygulanan
tamirde gerinim degeri %191 artis gostermistir. Verilen yilizdelik artis degerleri
hasarsiz ve tamirsiz ana yap1 ile kiyaslandiginda ortaya cikan degerlerdir. Ciftli
yuvarlak tamirli yapiya ekstra 1 adet 45° tabakanin serimi oldugu durumda ekstra
tabaka kullanmaksizin uygulanan tamirli yapiya kiyasla gerinim degeri %7.6, tamirli
yapiya ekstra 2 adet [0°/45°] derece tabakanin serimi oldugu durumda ekstra tabaka
kullanmaksizin uygulanan tamirli yapiya kiyasla gerinim degeri %10.8 diisiis
gostermistir. Belirlenen bolgede uygulanan tamir senaryolar1 Hashin metodunu

kullanilarak gerinim degerleri ile kiyaslanmig ve tamir ¢aligmalar1 dogrulanmustir.

Tamir senaryolar1 incelendiginde, tekli yuvarlak tamir i¢in ekstra bir adet 45°
tabakanin serimi optimum degeri sunmustur. Tamir analizlerinde uygulanan tamirin
direngenliginin, ana yapmm direngenligine yakin olmasi ve yik yolunu
degistirmemesi amaclanmistir. Tekli kare tamir senaryolar1 incelendiginde, tasarimin

kose bolgelerinde lokal olarak gerilme birikmeleri gozlenmistir. Tamir modelleri
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degerlendirildiginde, uygulanacak tamir tasarimlarinda keskin koselerden kaginilmasi
gerektigi goriilmistiir. Yuvarlak tamirlerin uygulanamadigi bolgelerde, kare tamir
bolgelerindeki kose noktalarina egri formu (radyus) verilerek yuvarlak tamir
tasarimina yaklastirilmasinin isabetli olacagi goriilmiistiir. Optimum tamir sekli olan
yuvarlak tamirli modeller incelendiginde, ekstra tabaka sayisinin artmasi ile gerinim
degeri diismesi dogrudan gozlenmemistir. Bu durum g6z oniine alindiginda, tamir
bolgelerinde gereksinimden fazla tabaka serimi uygulanmamasi gerektigi
goriilmiistiir. Ciftli yuvarlak tamirli yap1 senaryolarinda, tamir yaklagimlariin tekli
senaryolara gore farkli olmasi1 gerektigi goriilmustiir. Birden fazla hasarin oldugu
bolgelerde uygulanan tamirlerle yapidaki siireksizligin artmasi, bolgeler arasinda
gerilme birikmelerine sebep olmustur. Boylece ekstra 12,5 mm uzatilarak yapilan
tabaka serimlerinde gerilme birikmesinin oldugu bolgelere serim gergeklestirildigi igin
gozlenen gerilme degerleri diisiis gostermistir. Birbirlerine yakin olan tamirlerde,
ekstra serim yapilacak tabaka sayisinin siireksizlik ile olusacak gerilme birikmesini

engelleyecek sekilde uygulanmasi gerektigi goriilmiistiir.

6.2 Gelecek Calismalar

Tez calismasinin bu boliimiinde, gelecek caligmalara dair gergeklestirilmesi muhtemel
olan iyilestirmeler hakkinda bilgi verilmektedir. Ileride gerceklestirilebilcek
caligmalarda, yer kisitlamalarinin bulundugu hasarli bolgelerde farkli tamir tasarimlari
lizerine ¢alismalar yapilabilir. Ayrica, ¢oklu hasar1 olan bolgeler i¢in 6zel tamir
tasarimlari gelistirilebilir ve tamirlerin birbirlerine olan uzakligi dikkate alinarak yakin
olan tamirlerin birlestirilmesi gibi farkli tamir senaryolarinin optimizasyonu iizerinde
caligilabilir. Gerilme degerlerini en aza indirmek igin ekstra tabakalarin kalinliklar1 ve
0°, 45° ve 90°  haricinde farkli oryantasyonlarmm kullanimi tasarimlarda

degerlendirilebilir.

Bu tez kapsaminda gerceklestirilen analiz ¢aligmasinda, tamirli yapi i¢inde bosluk,
yapismama ve hava kabarciklart gibi kusurlarin olmadig1 varsayilarak ¢aligilmistir.
Gelecek calismalar kapsaminda, tamir sonucunda olusan gozeneklilik miktar1 ve

yapidaki siireksizlikler belirlenerek daha detayli ¢calismalar gergeklestirilebilir.

Bir diger 6nemli nokta ile ilgili olarak, kanat lizerinde yayilmis yiikler HAD
analizlerinden elde edilen basing yiikleri yardimiyla sinir sart1 olarak uygulanmistir.

Gelecek caligmalarda, yakit bolmelerindeki son 3 bolgeyi de yakit ile doldurarak
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cirpintt durumunu da degerlendirebilmek icin akiskan-kati etkilesimi analizleri
gerceklestirilebilir. Bu analizlerde, akiskan-kati etkilesimi arasindaki kuvvet ve yer
degistirme aktariminin, ¢ift yonlii veya tek yonlii olmak iizere, analiz siiresince devam
ettirilmesi veya bir ¢oziiciiden digerine tek seferlik gegirilmesi saglanarak daha detaylh

incelemelerin yapilmast miimkiin olabilir.
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