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OZET

Bu makalede karbon/aramid hibrit kumas kullaniminin fiber destekli kompozit yapilarda burkulma
sonrasi performansina etkisi incelenmistir. Calismada havacilik yapilarinda oldukga fazla kullanilan
panel yapilan teorik olarak Rayleigh-Ritz metoduyla incelenmis, kritik burkulma yidki sonlu
elemanlar yéntemi ile bulunup elde edilen model dogrusal olmayan analiz bulgusuyla
karsilastirilmistir. Ayrica karbon/aramid hibrit 6rgii kompozit plakalar mikro modellenmis ve elde
edilen sonuglar dogrusal olmayan analiz igin girdileri olusturmustur. Kompozit malzemenin diiz bir
panelde sikistirma ylki altinda burkulmaya ugramasindan sonra ylk yollarindaki degisiklik ve
yapinin Karakteristik dedisimi incelenmisgtir.

GIRIS

Yuk tasiyan kompozit malzemeler yiksek dayanim ve dusuk agirliklari nedeniyle havacilik, otomotiv,
uzay bilimleri alanlarinda oldukga fazla kullanima sahip malzemelerdir [Meola & Carlomagno, 2014].
Kompozit malzemelerinin kullanim alanlarindan olan havacilik yapilari ugus esnasinda ve yerde
statik ve dinamik yuklere maruz kalmaktadir [Bruhn, 1973]. Statik yuklerden bikme, kesme ve
sikistirma yukleri tek tek veya birlesik yUk olarak yapilarda burkulmaya ve yapinin beklenenden 6nce
kirrmina neden olabilir [Bruhn, 1973]. Agirligin ¢ok 6nemli oldugu havacilik yapilarinda agirlik
azaltma yontemlerinden biri yapinin burkulma sonrasi performansina bagh olarak burkulmaya izin
verilebilmesidir. Bu sebeple yapinin burkulma ve burkulma sonrasi karakteristigini degerlendirmek
gerekmektedir.

Yapi sikistirma yiku altinda burkulma egilimi gdsterir. Bu durumda aniden yik ve uzama artigi
gorallr. Zamana bagli yapida gérilen yik ve uzama degerleri dogrusalliktan dogrusal olmayan bir
egriye gegis yapar. Bu da yapinin artik yik yollarinin degistigini gosterir. Yapida gozle gorulur bir ice
gocme olmasi durumunda artik yapi geometrisini de kaybetmistir. Bu da malzeme katiligini etkiler.
Burkulmanin oldugu yerden uzaklastikca malzeme katiligi degisimini ve geometri bozulmasini dogru
simule etmek icin dogrusal olmayan analiz yapmak gerekir [Namdar et al.,2017].
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Hibrit 6rgii kompozitlerin malzeme 6zellikleri fiber uzanimlari dogrultusunda 6rgu tipinden dolayi her
bir fiber degisiminde degisiklik gosterdigi icin enine izotropik olarak degerlendirilemeyebilir [Schneider,
2009]. Bu tarz yapilarin modellenmesi icin temsili hacim elemani (RVE) metodu ile mikro modelleme
yontemi kullanilabilmektedir. Temsili hacim elemani kompozitler gibi ¢ok dlgekli mimarilere sahip
malzemelerin karakterizasyonunda yaygin olarak kullaniimaktadir [Li & Sitnikova, 2020]. Bu yontem
disik Olgekli malzeme bilesenlerinin 6zelliklerinden c¢ok olgekli homojenlestiriimis makroskobik
malzeme 6zellikleri elde etmeye olanak saglar.

Yapinin burkulma ve burkulma sonrasi karakteristigini 6grenmek igin literatiirde analitik, deneysel ve
numerik metotlar bulunmaktadir. Panel yapida burkulma sonrasi yapinin davranisini gérmek igin
kullanilan analitik metotlar temelinde enerji degisimi ve yari analitik yaklagsimlarla desteklenir. Bu
metotlardan Rayleigh-Ritz metodu enerji degisimi prensibine dayanan, yapinin burkulma analizinde
kullanilan ve kritik burkulma yUkinU bulduran literatlirde oldukga sik kullanima sahip bir metottur [Xu
et al., 2013]. Panel yapi sonlu elemanlar metodu ile modellenip maruz kaldigi yuke karsi uygun sinir
kosullari verilerek dogrusal veya dogrusal olmayan analiz ile davranisi degerlendirilir. Bu noktada elde
edilen ylik ve uzama degerleri grafiklegtirilerek yapinin dogrusalliktan dogrusal olmayan bolgeye gegisi
burkulmayi temsil eder.

Karbon-aramid kompozit malzemesi gosterdigi saglamlik ve hafif olma 6zellikleri nedeniyle havacilik
alaninda olduk¢a 6nemlidir [Khusiafan, 2018]. Bu kompozit malzemeli yapinin burkulma sonrasi
analizi gunimuzde hala tam bilinmemekle beraber analiz edilmesi de malzeme karakteristiginin
degisimi nedeniyle komplikedir. Bu galismada sikistirma yukine maruz birakilan kompozit malzemeli
yapinin materyal 6zelliklerinin bulunup bu ézelliklerin analiz edilmesi ve davranisinin gézlemlenmesi
beklenmektedir.

YONTEM

Bu galismada karbon-aramid hibrit malzemenin karakter matrislerini bulmak igin Digimat-FE programi
kullanilarak malzemenin mikro modellemesi yapilmistir. Temsili hacim elemani ile olusturulan
orgu(twill) yapili bu modelde malzemenin bilesenlerini homojenlestirerek makro dizeyde katilik ve
uysallik matrisleri ve malzeme karakteristigi elde edilmistir. Bulunan malzeme karakteristigi sonlu
elemanlar analizinde malzemenin girdisi olarak kullaniimaktadir. Elde edilen sonuglar literatirde var
olan malzeme o6zellikleriyle karsilastinimigtir [Hexcel Corporation,2023]. Yapinin katilik ve uysallik
matrisleri literatirde bulunan karbon-aramid malzemelerin katilik ve uysallik matrisleriyle
uyusmaktadir. Mikro modelden makro modele gegcme asamasinda karbon-aramid malzemeli model
sonlu elemanlar analizi ile modellenmis ve sikistirma yukid altinda analizler yapilmistir. Yapinin
zamana bagl katili§i dediseceginden [Lindgaard & Lund, 2010] dogrusal analiz yeterli olmadigindan
dogrusal olmayan analiz yapilmigtir. Kritik burkulma yuki dogrusal olmayan statik analiz programinda
bulunmus ve daha sonra dogrusal olmayan burkulma analizinde bu yukd uygulayarak zamana bagli
burkulma karakteristigi incelenmistir. Bu analizin yani sira daha énce literatirdeki ¢alismalarda da
kullanilmis olan analitik metot, Rayleigh-Ritz, ile kritik burkulma yiki bulunup sonlu elemanlar
analiziyle dogrulugu karsilastirimistir. Bu metotta ilk olarak uzama enerji yaklagimi kullaniimigtir.
Sonlu elemanlar metodu kullanilarak olusturulan modele es sinir kosul fonksiyonu tanimlanmistir. Sinir
kosullarina uygun ¢dkme(deflection) fonksiyonu tanimlanarak bu fonksiyonun ¢ézimuyle en dusuk
kritik burkulma yiUkd hesaplanmigtir. Burada énemli olan plakanin bukilmis durumdaki sapmasini
dogru bir sekilde tanimlamak ve ayni zamanda sinir kosullarini saglamak icin uygun bir yer degistirme
sekil fonksiyonunun secilmesidir [Xu et al., 2013].

UYGULAMALAR VE DEGERLENDIRME
Karbon/Aramid Hibrit Malzemenin Mikro modellenmesi

Bu agsamada kullanilan Digimat programinda 6rgu yapil hibrit malzeme modellenmistir (Sekil 1).
Burada amag temsili hacim metoduyla kiiglk bir hacme sigdirilan kumas 6zelliklerinin malzeme
karakteristijine yansitilmasidir. Burada girilen girdiler literatiirde var olan malzemelerin [Hexcel
Corporation,2023] 6zelliklerine goére olusturulmustur. Daha sonra yapi 6rgu agiyla o6rilmus
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(meshing), katilik ve uygunluk matrislerine ulasiimistir. Programin arka planinda yer alan temsili
hacim metodu sayesinde, mikro diizeyde istenen dizilim, malzeme ve iplik dizeninde bircok
malzeme olusturulabilmektedir. Yapilan calismada havacilik alaninda genis kullanima sahip
karbon/aramid hibrit malzeme kullanilacagindan ayri ayri malzemelerin mekanik 6zellikleri girdileri
olusturmaktadir. Resin olarak kullanilan epoxy ise matrix olarak girilmektedir. Program kendi iginde
karbon fiber ve aramid fiber olarak iki malzeme icin ayri ayri malzeme &zelliklerini ilk asamada
vermektedir. Mikro yapi i¢in karbon fiber, aramid fiber ve matris tanimlandiktan sonra yap1 hibrit 6rgi
aginin olusturulmasi igin geometrik olarak tekrar tanimlanir.

X9

Sekil 1: Digimat 6rgl yapili karbon-aramid malzeme mikro model gdsterimi

Programin temsili hacim metodu ile ¢éziimleme yapmasi i¢in istenen girdiler Tablo 1 de verilmigtir.
Karbon, aramid ve epoksi icin ayri ayri mekanik 6zellikler veri sayfalarina goére girilmistir [Hexcel
Corporation,2023] ve Tablo 2’de verilmigtir. Burada énemli olan girdilerin 6rgu yapi igin uyumlu
olmasl ve analizin zaman ve maliyetten kazancl bir sekilde ¢ézimine olanak saglamaktir. Bu
nedenle yapi 2D ¢ozdirtulmus ve dortli 6rgu agiyla ériimustur (Sekil 2). Periyodik sinir kosulu ve
cekme yuklemesi ile ¢ozdurulen mikro model sonucunda malzemenin karakteristik 6zellikleri elde
edilmistir. Elde edilen mikro modelin hacimdeki fiber orani gercekte var olan fiber hacim
yogunluguyla uyumlu elde edilmistir (Tablo 3). Bu mikro model ile elde edilen katilik ve uysallik
matrisi aslinda yapinin yatay ve dikey elastik modulusu, yapinin yatay ve dikey uzama orani ve enine
uzama katsayisi gibi bilgileri icerir. Olusan matrisler bilgisayar ortaminda yapilacak analizler igin
girdiyi olusturur.
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Tablo 1: Mikro Modelleme Girdi Tablosu

Mekanik Ozellik- | Temsili Hacim

ler Elemani Mikro yapi Mekanik Yukleme
Yogunluk (p) Iplik lineer Dokuma deseni Sinir kosul turi
yogunlugu

Elastik Modiill (E) Filament sayisi Yatay/Dikey iplik sayisi | Yikleme Kaynagi

Elyaf
Poisson Orani (v) Fiber capi parametreleri Katman sayisi Gegmis
Fiber hacim orani Dokuma derinligi/adimi
iplik kesit alani Yatay/Dikey iplik sayisi

Dokuma

parametreleri Iplik bosluk orani

iplik kivrimi

Tablo 2: Girdilerin numerik degerleri

Karbon Kevlar49 Epoksi
Yogunluk [g/cm3] 1.78 1.44 1.3
Mekanik
Ozellikler | Young’s modili [GPa] 231 112.4 3.5
Poisson orani 0.3 0.36 0.3
iplik lineer yogunlugu [g/cm?] 280 63
Temsili Filament sayisi
Hacim i
Elemani Fiber capi[mm] 0.0069 0.012
Fiber hacim orani 0.002 0.003
iplik kesit Yukseklik 0.22 0.22
alaniimm]
Genislik 1250 1250
Dokuma Twill (Orgti)
deseni
Elyaf iplik sayisi 4
Parametreleri
Dokuma 2
: derinligi
Mikro yap: iplik sayisi
[iplik/cm]
Dokuma iplik bogluk 0
Parametreleri |orani
iplik kivrimi 0.5
Sinir kosul tart Periyodik
Mekanik Yiukleme kaynagi Digimat
Yikleme : :
Gegmis Monotonik
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Sekil 2: Digimat 6rgl yapili karbon-aramid hibrit malzemenin temsili hacim metoduyla 6rgu agiyla
orulmesi

Tablo 3: Fiber hacim oranlari grafigi

Fiber hacim orani
Mikro model (Digimat FE) 0.56
Gergek deger[Hexcel Corporation,2023] 0.55

Modelin makro diizeyde incelenmesi

Elde edilen malzeme o6zellikleri (Tablo 4) modelin makro diizeyde incelenmesi igin girdileri
olusturmaktadir. Modelin sonlu eleman analizi ile modellenmesinde NX Nastran ¢oézucisu
kullaniimaktadir. Bu asamada ilk olarak dogrusal burkulma analizi yapiimistir. Fakat kompozit
yapilarin mekanik Ozelliklerinden kaynakli dogrusal analizin burkulma sonrasi analizinde gercege
yakin sonuclar vermesi beklenmemektedir [Novoselac et al., 2012]. Bu ¢caligsmada kullanilan model
diz bir plaka oldugundan ve enine izotropik olmasindan kaynakli dogrusal burkulma analizinin kritik
burkulma yuku igin bir 6ngort vermesi beklenmektedir. Calismada kullanilan model Sekil 3 de
gorulmektedir.

Tablo 4: Orgli yapili karbon/aramid kompozit malzemenin mekanik 6zellikleri (Priyanka et al.,

2023)
Karbon/Aramid
Ey,[MPa] 49129
E,,[MPa] 49075
Vig 0.13
G1,[MPa] 6375
G23 = 613[MPa] 4084
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Modelde uzun kenar 123 yénden tutulmus, kisa kenarlar 3 yoninden tutulmustur. Kisa kenarlar
ayrica yukin uygulandigi bolgelerdir. Kullanilan plakanin malzeme 6zellikleri mikro modellemeden
elde edilen girdiler ile sekillenmistir. 8 katmandan olusan plaka [90/45/ —45/0], dizilimine sahiptir,
her katmanin kalinligi 0.5 mm dir. Dizilim kompozit katmanlarin dengeli ve simetrik olmasina gére
secilmigtir.

123 yéniinden tutuldu.

i
Y

i 3 yoninden tutuldu.

¥

3 yéniinden tutuldu.

t ; 123 yéniinden tutuldu.

Sekil 3: Analizde kullanilan sonlu elemanlar modeli

Dogrusal burkulma analizinde verilen ilk ytk 1 N olarak belirlenmistir. Bu analizde ¢ikti olarak verilen
katsayilar kritik burkulma yukunun yuk katsayilaridir. Verilen yuk ve yuk katsayilarinin ¢arpimi kritik
burkulma yukanu verir. Analizin arka planinda 6zdeger yaklagimi kullaniimaktadir. Bu yaklagima
gore modelin 6zdenkleminden 6zdegerler elde edilir ve her moda karsilik gelen 6zdegerler aslinda
kritik burkulma yikunun katsayilarini verir. Analizin baglangicinda verilen 1 N sikistirma yukine
karsilik gelen Mode 1 i¢in burkulma katsayisi aslinda kritik burkulma yikuine esdegerdir. Bu degeri
dogrulamak icin elde edilen deger tekrar modele yuk olarak verildiginde ilk 6zdegerin bir olmasi
beklenmektedir. Dogrusal burkulma analizi malzeme ve geometri dogrusal oldugunda Kkritik
burkulma yukinin hesaplanmasinda ¢ok fazla yanilmamaktadir. Bu ¢alismada kullanilan plaka
modelinde dogrusal burkulma analizi kritik burkulma yiku icin 6ngori vermektedir. Dogrusal
burkulma analizinin ilk modu icgin elde edilen sonu¢ ve bu moda karsilik gelen 6zdeger Sekil 4 de
verilmigtir. 1 N a karsilik gelen Mode 1, 8667 N degeri kritik burkulma yukanu verir.
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Mode 1, 8667 N

jaunae
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1.00 0.91 0.83 0.75 0.66 0.58 0.50 0.41 0.33 0.25 0.16 0.08 0.0 \

W ()

Sekil 4: Duz panel kompozit yapinin sikistirma yiku altinda ilk modu ve o moda karsilik gelen
O0zdegeri

Elde edilen deger ayrica literatlirde bulunan teorik modellerle karsilastirilabilir. Bu ¢alismada elde
edilen deger, Rayleigh-Ritz metodu ile karsilagtirilmistir ve elde edilen sonuglar Tablo 5 de
verilmigtir. Ritz metodu [Xu et al., 2013] minimum enerji prensibine dayali bir metottur. Bu prensibe
gore, total potansiyel enerji denge durumunda minimum olmalidir ve bu denge durumuna karsilik
gelen yuk kritik burkulma yukiddr. Total potansiyel enerji, w;

T=UWw)+V(w) (2)
potansiyel enerji, V ve uzama enerjisinin, U, toplamina esittir.

Yer degistirme sekil fonksiyonu, w, ise

W) = ) Cipilx,y) @
i=1

ifade edilir. Yer degistirme fonksiyonundaki bilinmeyen katsayilar, c;;, total potansiyel enerjinin

turevinin sifira esitlenmesiyle bulunur ve ¢@; geometrik sinir kosullarini saglamak icin gerekli olan
kabul edilebilir fonksiyondur.

o _ 0
ac; )

Bu ifade 6zdeger probleminin sonucunu verir ve minimum 6zdeger igin ¢ézllen denklem kritik
burkulma yikine esdegerdir. Bu metot icin MATLAB programi kullaniimis ve denklemin ¢éziminde
iterasyon icin Newton-Raphson ¢dzimunden yararlaniimistir.

Tablo 5 de 3 farkh yéntem icin kritik burkulma yuki verilmistir. Rayleigh-Ritz analitik metodu,
dogrusal ve dogrusal olmayan analiz sonuglarindan elde edilen degerler oldukga yakin gikmaktadir.
Kompozit malzemenin burkulmaya baglamasindan 6nce gosterdigi dogrusal davranistan dolayi
sonugclar birbirini destekler niteliktedir.

Dogrusal burkulma analizi ve teorik modellemeler geometrik olarak komplike olmayan yapilarda
kritik burkulma ylUkinU hesaplarken yaklasik bir dngéri verirken, burkulma sonrasi yapinin
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davranisi hakkinda bilgi vermez. Burkulma sonrasi yapinin yUk yollarini gbézlemlemek ve
davranisini incelemek igin dogrusal olmayan analize ihtiya¢ duyulur. Calismanin devaminda
dogrusal olmayan analiz ile kritik burkulma yuka elde edilmis daha sonra yapinin burkulma sonrasi
davranigi incelenmistir. Dogrusal olmayan analizde kullanilan yapi diz bir panel oldugundan
yapinin burkulmasini kolaylastirmak ve yapiya dizensizlik (nonlinearity) katmasi agisindan kigik
tedirginlik yuku (small perturbation load) verilmistir. Clinkl panel gibi basit geometriye sahip yapilar
bilgisayar ortaminda mikemmele yakin bir sekilde érilmektedir(meshing). Gergeklikten uzak olan
bu metodu iyilestirmek icin yapinin orilmesi bozulabilir ya da yapiya bir kusur (initial imperfection)
verilebilir. Yapinin tam ortasindan +z yoéninde kiglk bir yidk verilmistir (1 N) ve yapinin
mukemmelligi bozulmustur (Sekil 5.1-2).

Z yéniinde uygulanan 1 N kuvvet 1

Sekil 5.1: Dogrusal olmayan statik analiz modeli

SN SN
MW EWEIT
e W W e WA
T -
- OCS

TS BT
5 WSV S
T v T e v

X
SO
-

e
e e
SO S SOO S

0.86 0.79 0.72 0.64 0.57 0.50 0.43 0.36 0.28 0.21 0.14 0.07 0.0

[ S . ()
Sekil 5.2: Dogrusal olmayan statik analiz icin burkulma yikuine denk gelen yer degistirme
gOsterimi
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Dogrusal olmayan statik analizde her 0.05 yik faktoriinde katilik(stiffness) hesaplamasi

yapilmaktadir ve yapinin hangi yuk faktorleri arasinda burkulmaya maruz kaldigi gorilmektedir.
Duz panel modeli igin yapinin yuk faktorine goére yer degistirmesi Sekil 6. 1 de gorilmektedir.
Grafikte verilen bdlgeler yapinin maksimum yer degistirmesinin oldugu, burkulmanin goruldugu
yerlere gore secilmistir (Sekil 6. 2). Dogrusal olmayan statik analizde yapiya 9000 N yuk verilmistir.
Bu yuk yapinin dogrusal analiz sonucundan referans alinarak secilmistir. Yapiya verilen 9000 N
yik 0.05 yuk faktori seklinde uygulanan yukan kati olarak uygulanmaktadir. Her yik faktériine denk
gelen iterasyonda katilik hesaplanip yer degistirme elde edilmistir.

Z Displacement - Nodal (mm)

0.65
0.87f= —— |Displacement across Load Factor_At Node “1235 |
—— |Displacement across Load Factor_At Node 1740 1
0.8 —— |Displacement across Load Factor_At Node 1887 I
Displacement across Load Factor_At Node 2170
|
0.7 I
|
0.6 1
|
0.5 |
|
|
0.4

|
|
0.3 I
|
0.2 I
|

3 /
- |

0.05 0.2 0.4 0.6 08 1
Load Factor

Sekil 6. 1: YUk faktérine gore yer degistirme grafigi

Sekil 6. 2: Grafikte yer alan node larin gdsterimi
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Sekil 6. 1 de goéruldigu gibi yapi 0.65 yik faktériinde dogrusalliktan ¢ikmaktadir. Bu da yapinin
verildigi yukin 0.65 katindan sonra burkulmaya maruz kaldigini géstermektedir (Sekil 5.2). Daha
sonra bu yik faktéru igin yapiya tekrar yik verilip (9000 N x 0.65) dogrusal olmayan burkulma
analizi yapilmis ve elde edilen kritik burkulma faktord ile kritik burkulma yikid dogrusal olmayan
tabanl 6zdeger burkulma analizi i¢in, nihai burkulma yUkinid hesaplamaya yonelik denklem su
sekildedir [Feng-Lian, 2010];

P, uygulanan

kritik uygulanan artl$ sayisi (4)

Tablo 5: Kritik burkulma yuklerinin farkli metotlarla karsilagtiriimasi

Ritz method | Dogrusal burkulma Dogrusal olmayan
analizi burkulma analizi
Kritik
burkulma 8596 N 8667 N 8655 N
yuku

Yapinin burkulma sonrasi analizinde 8 katmanh 2 mm kalinliginda karbon/aramid hibrit malzemeli
panel yapi icin burkulmaya maruz kaldigi yerlere gore secilen elamanlar ayrintih bir sekilde Sekil
7.1 de gosterilmektedir ve uzama grafigi Sekil 7.2 de verilmistir.

Sekil 7.1. Secilen elemanlarin ayrintili gdsterimi
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Sekil 7.2: Yer degistirmenin maksimum oldugu yerde elemanlarin Gst ve alt bélgesinde minimum
tabaka uzama datalarn

|
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Min Principal Ply Stress - Elemental (MPa)

Ply Stress across Iterations(1)_At Element 1271
Ply Stress across Iterations(1)_At Element 1493
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12— Ply Stress across Iterations_At Element 1716

| Se.

Ply Stress across Iterations_At Element 1271
Ply Stress across lterations_At Element 1493 \
5 20

Sekil 7.3: Burkulmanin goérildigu plakanin st bolgesinde iterasyona bagli minimum katman stres
datalari

Yapiya uygulanan sikistirma yikine baglh olusan iterasyon-uzama grafiginde yapi 5. iterasyonda
egilme ataletinden kaynakli dogrusal davranistan ¢ikarak farkli bir rejim géstermeye baslamaktadir.
Bu noktadan sonra 8.iterasyon adiminda burkulma davranisi gézlemlenmektedir. Sekil 7.2 deki
grafik incelendiginde plakanin Ust katmaninin burkulmaya kadar sikistirma yikine maruz kaldigi ve
buna bagli uzamanin tersi yéninde davranig gdsterdigi gdzlemlenmistir. Burkulma sonrasi yapinin
gerilme egilimi gosterdigi goértlmektedir. Fazla gerilmenin sonucunda katmanin koptugu, artik yik
almadigi ve uzamanin dengede oldugu goériimektedir. Bunun yani sira alt katmanin sikismanin
etkisiyle daha ¢ok uzadigdi ve Ust katmanin kopmasindan kaynakli fazla ylikun alt katmandan aktigi
goOrulmektedir.

11

Ulusal Havacilik ve Uzay Konferansi



ONGUN, GULOGLU UHUK-2024-021

Sekil 7.3 deki stres grafigi incelendiginde uzamanin benzeri bir davranis gézlemlenmektedir.
Grafikten yola ¢ikarak yapinin st bolgesinin verilen yike dayanamayip koptugu alt kismin ise Ust
kismin koptugu yerden sonra daha c¢ok streslendigi gorilmektedir. Panelin Ust bolgesindeki
katmanin kopmasi (delamination) sonucu olusan yik alt katmana ge¢mistir [Lopes et al., 2008]. Bu
da yapidaki yuk yollarini etkilemektedir. Olusan fazla yuk grafiklerde fazla stres olarak alt katmanda
gOrulmektedir.

SONUC

Bu calismada karbon/aramid hibrit érgii malzemeli diz panel yapinin sikistirma yikd altinda
davranigi incelenmigtir. Dogrusal ve dogrusal olmayan analizlerde kullanilan karbon/aramid hibrit
orguli yapinin mikro modellenmesinde temsili hacim metodundan yararlaniimis ve malzeme
karakterize edilmistir. Enine izotropik olan yapinin dogrusal ve eksenel ylkte ayni katiligi vermesi
beklenmektedir. Cikan sonugclarla bu model desteklenmistir. Zaman ve maliyetten kazan¢ saglayan
mikro modelleme metodu ile malzeme karakterizasyonu hizl bir sekilde yapilabilmektedir.

Yapida olusmasi beklenen burkulmanin hangi yuk durumunda olusacagi teorik olarak Rayleigh-Ritz,
analitik olarak dogrusal ve dogrusal olmayan analizlerle hesaplanmigtir. Kritik burkulma yukinu
bulduran bu metotlar birbirini destekler niteliktedir. Kritik burkulma yukinin elde edilmesinin
ardindan yapinin burkulma sonrasi davranisinin incelenmesi igin dogrusal olmayan analiz yapilmis
ve yapinin stres ve uzama egrileri elde edilmistir. Verilen sinir kosullari ve yUk faktériine gére olusan
burkulma bdlgesinde 8 katmanli yapida en st katmanda gerilme en alt katmanda buktlme oldugu
go6zlemlenmis ve yukun artmasi durumunda ilk olarak Ust katmanin kopacadi goérulmastur. Her
iterasyonda gorilen uzama ve stres grafiklerinin beklenecegi Uzere Ust ve alt tarafta ters egilim
gosterdigi gérulmustdr. Yapilan ¢calismalar ayrica daha kapsamli deneysel veriler ile dogrulanmasi
gerekmektedir.
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