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OZET

Hava araglarimin tamiri konusu en az hava araci tasarimi kadar énem arzetmektedir. Her gun binlerce
ucusla milyonlarca yolcu tasindig diisiiniildiigiinde konunun onemi daha iyi anlasilmaktadir. Ulkemizde
uzun yllar boyunca onay yetkisi gibi sikintilar nedeniyle hava aract tamiri ve miihendisligi alani, hasarin
tiretici yada onayl firmaya iletilmesi ve gelen tamir tasariminin uygulanmasinin otesine gecememistir
maalesef. Ancak, son yillarda EASA (European Aviation Safety Agency) Part 21 kapsaminda tamir ve
modifikasyon yetkilerinin alinmaya baslanmasiyla tamir miihendisligi konusundaki bilgi ve tecriibe seviyesi
hizla artmakta ve bu alanda yetkili Tiirk Firmalarinin sayist cogalmaktadir.

Bu bildiride hava aract tamir miihendisligi ile ilgili genel bilgiler verilmekie birlikte 6rnek bir kabuk tamiri
Uzerinden statik ve catlak biiyiime analizlerinin detaylar: paylasilacaktir. Bu analizlerle statik dayanimi
gostermenin yaninda tamir icin olduk¢a 6nemli olan bakim esigi, bakim araliklar: ve yontemleri
belirlenecektir. Statik dayanim igin klasik el hesaplari, ¢atlak biiyiimesi analizleri i¢in ise NASGRO yazilim
kullamilacaktir.

GIRIS
Her gun binlerce ugusla milyonlarca yolcunun tasindigi havacilik sektora her yil buyuk bir hizla
biyimektedir. Ulkemiz de bu alanda oldukca ciddi bir bilgi ve birikime sahiptir. Ozellikle son
dénemde, hava araci tasarimi ve bakimi konularinda oldukga yol alinmistir. Sivil Havacilik Genel
MudurlGga (SHGM) tamir ve modifikasyon kapsaminda firmalari yetkilendirebilmektedir. Ancak,
SHGM’nin verdigi yetkilerin ve onaylarin uluslararasi taninirliginin sinirh olmasi nedeniyle
havayollari tum dinyada kabul géren EASA veya FAA onayli tamirleri tercih etmektedir. FAA onay
mekanizmasi daha ¢ok yetkilendiriimis bireyler (DER — Designated Engineering Represantative)
uzerinden yurataldagunden yerli firmalar igin bu yol kapali gérinmektedir. Ancak, tlkemizin ortak
oldugu anlagmalar kapsaminda yerli firmalarin EASA’dan ilgili onaylari alabiliyor olmasi buyuk bir
firsat olarak degerlendiriimektedir. Alinan/ alinacak bu onaylarla diinya standartlarinda mihendislik
yapildidi tescillenmektedir. Bu da elbette sektort buyttecek ciddi bir potansiyel barindirmaktadir.

Bu kadar ¢ok sayida ugusun oldugu bir sektérde hava araglarinin hasarlanmasi maalesef
kacinilmaz olmaktadir. Bu hasarlarin nedeni kullanilan malzeme, tretim ve tasarim teknikleri, ugus
kosullari oldugu gibi (yorulma, korozyon, vs.), istenmeyen kazalar da olabilmektedir (yildirim
carpmasi, kus ¢arpmasi, kuyruk sdrtmesi, yer aracglariyla temas sonucu gocguk, cizik vs.). Sekil 1’de
tipik bazi hasarlar gosterilmistir. Béyle bir hasar durumunda 6ncelikle sertifikasyon geregi
kullaniciya verilmis olan bakim kitapgiklarina bakiimakta (SRM — Structural Repair Manual) ve bu
kitapciklardaki izin verilebilir hasar limitleri ve tamir tipleri kontrol edilmektedir. Bu kitapgiklarin izin
verdigi limitler disinda hasarlar iginse genellikle Uretici firma ile iletisime gecgilmekte, Ureticiden
gelen tamirlerin uygulanmasiyla yetinilmektedir. Ancak son donemde, yukarida bahsedilen
onaylarin alinmasiyla tamir tasarimlarinin da tdlkemizde yapilmasinin éna agilmistir. Her ne kadar
hendz bu konuda bilgili ve tecriibeli mihendis sayisi gerekenin ¢ok altinda ise de hizli bir sekilde
bu acigin kapatilacag! disunulmektedir.

! Kurucu., E-posta:muharrem.barun@aveksaviation.com
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Hava araci tamirinde ana hedef tamir sonrasi hasarli bélgenin orjinal durumundan daha dayanikli
hale getirilmesi ve yapilacak bakimlarin kabul edilebilir araliklarda olmasidir. Cok saglam
yapilmaya c¢alisilacak bir tamir o bdlgeye daha fazla ylk gelmesine neden olabilecegi gibi gerekli
dayanimi géstermeyen bir tamir de kabul edilmeyecektir. Tamirin statik dayanimi kadar yorulma ve

hasara
ihtiyath

tolerans karakteristigi de buyuk 6nem tagimaktadir. Her ne kadar ileride gorulecegi gibi
olmak adina yapi Uzerinde ¢atlagin varligi kabull Uzerinden analiz yapilsa da asil amag

tamir edilen bdlgede catlagin olusmasini mimkin oldugunca geciktirmektir.
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Sekil 1: Hasar Ornekleri

Ana yik tasiyici elemanlarindan herhangi birinde olusacak bir hasarin tamiri i¢in genellikle
asagidaki sekilde bir yontem izlenmektedir:

1-
2-

Hasarin buyukligundn tesbiti (gézle muayene, tahribatsiz kontrol vs.)

Hasar bdlgesinde daha dnceden bir tamir bulunup bulunmadiginin tanimlanmasi (bazi
durumlarda yeni hasarla eski hasari bir araya getirecek tamirler tasarlanmak durumunda

kalinabilmektedir)

Hasar bolgesine uygulanabilir Snceden yayinlanmis bir AD’nin varolup olmadiginin kontroll
(AD — Airworthiness Directive, Ugusa Elverislilik Direktifi)

Tdm dinyada kabul géren yontemler kullanilarak tamirin tasarlanmasi ve analizi. Bu analiz
iki asamada yapiimaktadir:
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a. Hasara Tolerans ve catlak bllyime prensipleri de g6z 6ninde bulundurularak statik
dayanimin goésterilmesi.

b. 12-24 ay igerisinde ¢atlak bluyime analizlerinin tamamlanarak gerekli bakim esigi,
bakim aralig1 ve yonteminin belirlenmesi.

Tipik Bir Kabuk Tamiri

En cok karsilasilan hasar tipi kabuk hasarlaridir. Bu hasarlar istenmeyen kazalar neticesinde
oldugu gibi ugagin toplam yaptigi déongulye ve saate bagl olan yorulma nedenli hasarlar (¢atlaklar

seklinde) da olabilmektedir. Bu kisimda 6érnek bir kabuk hasari Gzerinden analiz yontemleri
tanitilacaktir.

Hasarin Tarifi: Boeing 737-400 tipi bir ugakta kontroller sirasinda kabuk Gzerinde go¢uk ve cizikler
bulunmustur. Hasarin konumu ve sekli Sekil 2’de gosterilmistir.

Sekil 2: Hasarin Tarifi

Tamir Tasarimi: Ciziklerin ve géc¢igun boyutlari nedeniyle hasar SRM diginda degerlendirilmistir.
Hasarl bolgenin kesilmesine ve Uzerine gliclendirme yapilmasina karar verilmigtir. Tasarlanan
tamir Sekil 3’de gosterilmistir.

[+ +! Baglayicilar:
bt
i T"I" s
: L = -
{ T T e e s e i 5 +ﬂ_;-‘_+ = LTS =E S-3L | 1 —+ Uretim baglayicilar
JLARS N Y ¢ -—"‘—"{9"-7-"1' .
+4 + _‘_' :Fl & Tamir Baglayicilar, BACR15BB6AD
.1 +++ _l I I m Tamir Baglayicilari, Install BACR15BB6D
+ l )
S -2 /_ j A4 AL A Uretim Baglayicilari, Boeing gizimine bak
~ ————SAA A A
sl : ok ok kAR Tamir Malzemeleri:
ol bl — o e b
L) ————— mikk ‘{A N -1 Tamir Plakasi, 0.032" thick - 2024-T3 Clad
-~ A - = . _rie=
s - 2 Tami " thick - 2024-
lala 2 Tamir Plakasi, 0.050" thick — 2024-T3 Clad
G ] -3 Yapisal Dolgu, 0.050" thick — 2024-T3 Clad
uE 8
_!__.,4 -4 Yapisal Dolgu, 0.032" thick — 2024-T3 Clad
LI
]
Referans Cizim:

65C35765

Cizik Konumu:

Baslangictaki Cizik

Sekil 3: Tamir Tasarimi
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Statik Analiz: Ugak ureticisi firmanin tasarim yukleri cogunlukla tamir mihendisinin elinde
bulunmadigindan tersine mihendislik ile yapinin tagiyabilecegi en yuksek yukler gbz éninde
bulundurulur. Statik analiz igin bu deger malzemenin kopma dayanim degeri olan Fy, degeridir.
Bu deger kullanilarak kesilen alanin en fazla dayanma degeri hesaplanir. Bélgedeki hasarsiz
kabuk kalinligina gore de bir yada birden fazla guiclendirme plakasi kullanilir. Genel kural en az
hasarsiz kalinhigin bir st plaka kalinliginin kullaniimasi seklindedir. Bu tamirde hasarin konumu
dustintlerek en alta ince olan konulmak suretiyle iki glclendirme plakasi kullaniimasina karar
verilmistir. Orjinal havsa basli perginler guclendirme plakalari ince oldugundan ve daha ylksek
dayanima sahip oldugundan bombe basli perginler ile degistirilmislerdir. Tamirde kullanilan
malzemelerin ve baglayicilarin dayanim degerleri ilgili kaynaklardan alinmistir.

i) Malzeme ve Baglayici Verisi

Orjinal Kabuk: 2024-T3 Clad, 0.040”, Ftu = 59 ksi

Plaka: 2024-T3 Clad, 0.032” and 0.050”, Ftu = 59 ksi

Baglayicilar: BACR15BB6D ve BACR15BB6AD perginler
Phoirlesim = 485 Ib @0.032” 2024-T3 Clad plaka
Poirlesim = 725 Ib @0.040” 2024-T3 Clad plaka
Ppirlesim = 910 Ib @0.050” 2024-T3 Clad plaka
Pesme = 1050 Ib

i) Es Deger Dayanim

Kesilen kabuk dayanimi, Pgayip = 59,000 x 0.040 = 2360 Ib/in (bir inch basina)

Yerine konan guclendirme dayanimi, Pguclendirme = 59,000 x (0.032+0.050) = 4838 Ib (bir
inch bagina)

En altta kullanilan ve -4 ile gésterilen dolgu plakasi ylk tasiyici olarak kabul edilmeyip,
ihmal edilmigtir.

Daha sonra guvenlik marjini (MS) hesaplanacaktir.
MS= PgU(;Iendirme / Pkay|p —1=4838/2360-1=1.05

iii) Birlesim Dayanimi Kontrol

Kesikten sonra 3 adet BACR15BB6D pergin iki yamaya ortak olacak sekilde, 1 adet
BACR15BB6AD pergin ise 0.032” guiglendirme Uzerinde kullaniimistir. Baglayici dayanimi
hesabinda her iki yamanin altinda kalan 0.040” kabuk daha kritik oldugundan bu kalinliktaki
dayanim g6z éninde bulundurulmustur.

Birlesim dayanimi, Ppiresim = 3 X 725 + 485 = 2660 Ib (bir inch basina)

Daha sonra guvenlik marjini (MS) hesaplanacaktir.
MS= Puiriesim / Pkayp — 1 = 2660 /2360-1=0.11

iv) Baglayici Bukulme Kontrolu

Aluminyum perginlerde toplam tamir kalinliginin baglayici gapina orani 2’yi gegmemelidir.

Q: ttoplam / Dbaglay|c| = (0080+0032+0050)/01875 = 086

Bu tamirde oran 2’nin altinda kaldigindan, tamir kabul edilebilir.
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Catlak Buylume Analizi: Daha énceki bolimlerde de anlatildigi gibi tamir analizlerine deliklerin en
kritik olaninda mevcut bir ¢atlak oldugu kabultyle baslanir. Bu kabdille birlikte Gi¢ 6nemli husus 6ne
cikmaktadir: Kullanilacak yUkler, ¢catlak senaryolari ve baslangi¢ ¢atlak boyu. Baglangi¢ ¢atlak
boyu kullanilacak tahribatsiz muayene yéntemine de bagli olmakla birlikte tim dinyada delik
etrafinda 0.05” olarak kabul gérmustir. Kullanilacak ytkler ve ¢atlak modeli detayl olarak bu
bdlimde anlatilacaktir.

i) Ucak Verisi

Kabin basing farki, p = 7.5 psi (maximum kabin ylksekligi ve 8,000 ft ylkseklikteki hava
basinci farki kullanilarak hesaplanmistir)

Toplam basing farki, Ap = 7.5 + 0.5 = 8 psi (0.5 psi vakum basinci kabul edilmistir)
Kabuk capi, R = 74"

Kabuk kalinlig, t = 0.040” (eklenen guclendirme plakalari yok kabul edilmistir)

iki baglayici arasi mesafe, H= 1"

Baglayici ¢api, D = 0.188”

i) Ucus yukleri

Basing ve manevra yukleri en temel ylkleme cesitleridir. Cevresel yonde basing yukleri
baskin olurken, boyuna yénde hem basing hem de manevra yukleri 6ne ¢ikmaktadir.
Ozellikle ugagin tag dedigimiz tst kisminda manevra yikleri gok daha kritik olmaktadir.
Ucus yukleri hesaplanirken yaptigimiz temel kabul, kabugun tek basina ve bir membran
gibi davranarak basing yuklerini tagidigidir (boylamasina kullanilan diger yik tasiyici
yapilar ihnmal edilmektedir). Bu kabul hesaplari kolaylastirdigi gibi elde edilen gerilme
degerleri de hesabi daha ihtiyath yapmaktadir. Karmasik hesaplar yerine her ugusta bir
basing déngusu kullaniimaktadir. Catlak ilerleme analizlerinde statik dayanimin aksine
operasyonel yukler kullaniimaktadir.

Cevresel Gerilme:

_ . _ ApR _ 8x74 .
Ugevremin =0.0 pst Ugevremax =Tt T o0z 14800 pSt
Boyuna Gerilme:
_ . __ApR _ 8x74 .
aboymin =00 pst O-boymax T2t T 2x004 7400 pst

Operasyonel yiiklere ek olarak, CS / FAR 25.571 b.5(ii) maddesine uyum goéstermek icin
hasarli yapinin kalan dayanimi da kontrol edilecektir.

Okalan—cevre = 1. 15 X 14800 = 17020 psi
Okalan_boy = 1.15 X 7400 = 8510 psi

i) Catlak Senaryolari

Bu tamirde birgok senaryo g6z 6niinde bulundurulmus olmasin karsin ¢ temel senaryo
paylasilacaktir. Bu senaryolar Sekil 4’de gosterilmigtir. 1 numaral senaryoda, 0.05”
uzunlugunda bir baglangi¢ ¢atlaginin kesilen kenardan bagladigi ve ¢evresel yondeki
gerilme altinda boyuna buyudugu kabul edilmistir. 2 numali senaryoda, baglayici deliginin
kenarinda 0.05” uzunlugunda bir baglangi¢ ¢atlaginin ¢cevresel yondeki gerilme altinda
boyuna buyudigu kabul edilmistir. 3 numarali senaryoda ise, baglayici deliginin kenarinda
0.05” uzunlugunda bir baslangi¢ ¢atlaginin boyuna yukler altinda ¢evresel yonde buyuduigu
kabul edilmigtir.
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Sekil 4: Catlak Senaryolari

Senaryo 1

Width, W Initial flaw option
,55|— (¥ User entry
Thickness, t (" NASA Std NDE
0.04

Inttial flaw size, ¢

0.05

Show frequently-used schads
Add schedule to freqused list

Right-click grid o set number of distinct blocks

Left-lick to select which block to edit/display:
3
< >

¢ Use predefined block (BLOCKS database)

& Input cycles and stresses manually

£ Select filels) containing long block(s)

¢ Generate standard long block

(" Generate acceptance vibration block

Assembly of Schedule from Distinct Block Cases
‘Summary of distinct block cases already defined
Block type Details

TCO02

SzD
St 2442

] #——

&M
8= WE
c t=thickness
W
— M

ST

-

Block Case Definition: block 1of 1

Enter the number of
Keac chk?

les and values for all stress quartities
Cycles S04t tl SDatt2 S1attl

S1atr2

Step 1

100

14.8 1]

oo e fw|n

<

Scale factor on stress quantiy 507 sifo s2[0

-

—

[¥ Check throughout block for crack instability and net-section failure at limit stress?
Limit stressforstress gty  S0[17.02 510 520

" Bypass net-section failure check for ALL blocks?

Build schedule from distinct block cases:
~

Block case

Times to apply | ~

Matual o details available

L

100

L]
H
3

1000

Sekil 5: Senaryo 1 Giris Verileri
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Schedule tile [optional]

£ of times to repeat schedule

Kenarda baslayan c¢atlagin blyimesi NASGRO TCO02 moduli kullanilarak
hesaplanmistir. Kabuk ince oldugu igin ¢atlagin tUm derinlikte bulundugu kabul
edilmistir. Daha kalin kabuklarda (.125” ve Uzeri) kdse ¢atlagi ile de baslanabilir. Bu

modele ait giris verileri Sekil 5’de gdsterilmigtir. Catlak, cevresel yondeki gerilme
degerleri kullanilarak ilerletilmistir.
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Crack Size [in]

0.8

0.6

04

02

Yukarida gosterilen geometrik ve yUk verisiyle yapilan gatlak biyime analizinin
sonuglar Sekil 6’da gosterilmigtir. Kritik ¢catlak boyu 1.4” ve kritik dongu Ntk =
61300°dur.

Computed output for "scenariot.in”

10000
20000
30000
40000
50000
60000
70000

Cycles

Sekil 6: Senaryo 1 Catlak Buyume Egrisi
Bu senaryoya ait bakim esigi ve bakim araliklarinin hesabi su sekildedir:

Bakim esigi, Nesik = 61300 / 2= 30650 (Kullanilan 2 faktori sertifikasyon geregidir).

Bakim araligi bulurken en 6nemli etken kullanilacak tahribatsiz muayene
yontemidir. En ¢ok kullanilan yontem Eddy Akimr'dir. Cogunlukla yiksek frekans
(HFEC) ve dusik frekans (LFEC) ydntemleri arasinda tercih yapiimaktadir. Bu
tamirde HFEC metodu ve buna bagh tesbit edilebilir ylizey gatlak boyu .125” olarak
kabul edilmigtir.

CHFEC = 125"
Npet-vrec = 29000

Naraik= (Nkritk — Npet-nrec ) / 3 = (61300 — 29000 / 3 = 10766 (Kullanilan 3 faktorl
sertifikasyon geregidir ve endustride kabul gérmustur).

Senaryo 2

En dis siradaki baglayicida baslayan ¢atlagin bliyimesi NASGRO TC03 modiili
kullanilarak hesaplanmigtir. Catlak ihtiyatli olmak adina bir sonraki baglayici
deligine ulastiginda analiz durdurulmustur. istenilen bakim esigi ve araliklarinin elde
edilememesi durumunda bu ¢atlagin daha da buyutulmesi mumkuandur. Kabuk ince
oldugu i¢in ¢atlagin tim derinlikte bulundugu kabul edilmistir. Bu modele ait giris
verileri Sekil 7°de gosterilmigstir. Catlak, cevresel gerilme degerleri kullanilarak
ilerletilmigtir. Catlak baglayici kenarinda kabul edildiginden ilk siradaki baglayici
yiikii de hesaba katilacaktir. ik siradaki baglayici yiikiinii hesaplamada kullanilan
Tom Swift metodu Sekil 8'de gdsterilmistir [Swift].

R1/P = 0.288 (ilk baglayici yuk transfer orani, 0.032” gi¢lendirme ve 0.040” kabuk
kalinhgi kullaniimigtir)

Suzak = agevre = Ap_R = 14800 pSi

max t -
So = (1-R1/P) X Suzak = (1- 0.288) x 14800 = 10540 psi (baglayici sonrasi gerilim)
Sz = 0.288 x 14800/ 0.188 = 22670 ksi (baglayici dayanma gerilimi)
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Through Crack -
[TC03 - at offset hole in plate ~|
Width, W Initial flaw option
1 % User entry
Thickness. t " MASA Std NDE TCD 3
0.040
Hole diameter, D
7 P
0.1875 £ 44444 gal
Hole ctrio-edge dist, B Wt
M +—
05
Inttial flaw size, c W—BP §i= &M
0.05 g
D
s=F
s Dt
P t=thickness
——+M
F v+ + ¢ + 5
Block Case Definition: block 1of 1
Show frequenthy-used scheds Enter the number of cycles and values for all stress quantities:
T A
Add schedule to freq-used list S0t S0 att2 51 attl 51 att2 S3attl S3att
Step1)10.54 a 22.67 a
2
Right-click grid to set number of distinct blocks 3
Leftclick to select which block to edit/display: 1
lale|sfefr]a]e]g -
£ >
6 v
" Use predefined block (BLOCKS database) < >
&+ Input cycles and stresses manually
Scale factor on stress quantity 50 |1 51 |D 53 |‘I

" Select fileis) containing long block(s)

" Generate standard long block r ’—
" Generate acceptance vibration block

Iv¥ Check throughout block for crack instability and net-section failure at limit stress?
Limit stress for stress gty SO0[1212 510 532607

I” Bypass net-section failure check for ALL blocks?

Sekil 7: Senaryo 2 Giris Verileri

BASIC SKIN THICKNESS (INCHES)-—}

40 0.190
L~
// 0.160
s
/ 0.125
J// P
" A L7 3,200
/ 5/ 0.090
@ v | - Jo.os0
E 25 / / pd ﬂ/ 0.071
: /VA // | o.063
w
g 17 =
E 20 /;//‘/4 L 0.050
"1
/‘
. /é L] 0.040
g // gt
2 15 // — 0.032
= ///L—"
£ 0.025
[——
E1OM /I// L1+ lo.02
E: //"‘_—
: A FIRST ATTACHMENT o o
- - T
g 1++++ 4+ F
s A Do Bumiﬁx i 1 KsT |
' " pasic sk —r" | 7]
| | | ] | | |
0.04 0,08 0.12 0.16 0.20

DOUBLER THICKNESS (INCHES)

Fig. 7. First Fastener Load Per 1 KSI Gross Stress - 3/16

Inch Diameter Aluminum Rivets

Sekil 8: Senaryo 2 ilk Baglayici Hesabi
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ii)

Yukarida gosterilen geometrik ve yUk verisiyle yapilan gatlak biyime analizinin
sonuglari Sekil 9'da goésterilmistir. Kritik gatlak boyu 0.3” ve kritik ddngi Niiik =
30000°dir.

Computed output for "2.in"
8.3

See9
l1eee8
L]
e5eee
30008

o
-3
)
w
Cyctes

15:29 23Aug2Ble.

Sekil 9: Senaryo 2 Catlak Buyume Egrisi
Bu senaryoya ait bakim esigi ve bakim araliklarinin hesabi su sekildedir:

Bakim esigi, Negi = 30000 / 2= 15000

Hasar tesbiti icin kabuga icerden bakacak sekilde HFEC metodu tercih edilmistir.
CGatlak, ancak perginin form edilen tarafini gegtikten sonra tesbit edileceginden bu
mesafe de hesaba katilmistir (form ¢api 1.5D olarak kabul edilmistir).

Chrec = 0.1” + (1.5* .188 - .188)/ 2 = 0.147” (Baglayici sonrasi tesbit edilebilecek en
kucik catlak boyu 0.1” olarak kabul edilmistir)

Npet-Hrec = 10000
Naraik= (Nkritk — Npet-nrec ) / 3 = (30000 — 10000 / 3 = 6666

Senaryo 3

Bu senaryo 2 numarall senaryoya benzemektedir. Buradaki temel fark ¢atlak
buyumesi igin kullanilacak yuktur. Catlak cevresel yonde buyudugunden
uygulanacak gerilme boyuna gerilmedir. Tamir ta¢ bolgesinde oldugu i¢cin manevra
yukleri kritiktir. Ancak, manevra yUklerinin hesabi olduk¢a karmasik oldugundan bu
makalede detaylarina giriimeyecek ve yanlizca basing yuku hesaba katilacaktir.
Basing¢ yukleri altindaki boyuna gerilme, gevresel gerilmenin yarisi oldugundan bu
senaryo 2 numarall senaryoya gore daha az kritiktir ve ihmal edilmistir.

Bakim Esigi ve Bakim Araliklarinin Atanmasi: Catlak senaryolari incelendiginde, 2 numarali

senaryonun kritik oldugu gorulmustir. Hesaplanan degerler tipik bakim araliklarina uygun olacak
sekilde yeniden degerlendirilerek ihtiyath bakim esigi, araliyi ve muayene tipi su sekilde

belirlenmigtir:

Narahk = 5000 dongu
Yoéntem: Kabugun icinden HFEC
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Catlak kontroll atanan boélge Sekil 10’da gosterilmistir.
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Sekil 10: Muayene Alani

UYGULAMALAR VE DEGERLENDIRME

Bu caligmada hava araci tamiri tasarimi ve analizi ile ilgili genel bir bilgilendirme yapilmasi
hedeflenmistir. Bu tir tamirlerde statik dayanim gdsterimi icin el hesaplari cogunlukla yeterli
olmaktadir. YUk yollarinin ¢ok etkilendigi nadir durumlarda ise Sonlu Elemanlar Modeli tirt analiz
yontemleri de gerekli olabilmektedir. Catlak biylime analizi icin ise endustride kabul goren
NASGRO yazilimi tercih edilmistir. Bunun yaninda endustride kabul géren ve kaynakg¢ada verilen
temel kaynaklardan da yararlaniimigtir.

SONUC

Bu ¢alismayla drnek bir tamir Gzerinden hava araci tamir yontemleriyle ilgili genel bir bilgilendirme
verilmesi amaglanmistir. Genel yaklagim benzer olmakla birlikte, her hasarin kendine 6zgu bir
tamir tasarimi ve buna uygun yapisal analiz yaklasimi bulunmaktadir. Yapisal analiz yontemleri her
ne kadar olgunlasmis olsa da hasara yaklasim, uygulanacak yukler ve gatlak modeli gibi hususlar
analizcinin bilgi ve tecribesine bagl olarak degisebilmektedir. Tecribe bu alanin olmazsa
olmazlarindandir. Ne kadar farkli durumla karsilasilir ve analiz edilirse ortaya gikacak tamirin
otorite tarafindan kabul sansi o oranda artmaktadir. Bu nedenle bu makalede bir kismi
gosterilmeye caligilan tamir yontemlerinin ve prensiplerinin bilinmesi blyidk énem tasimaktadir.
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