V. ULUSAL HAVACILIK VE UZAY KONFERANSI UHUK-2014-137
8-10 Eyliil 2014, Erciyes Universitesi, Kayseri

KATMANLI KOMPOZITLERDE
DUSUK HIZLI DARBE DAVRANIS ANALIZI

Dog. Dr. Demirkan COKER®
Yrd. Dog. Dr. Ercan GURSES*
ODTU, Ankara

O. Tanay TOPAGC! ve Burcu TASDEMIR?
TAl / ODTU, Ankara

OzZET

Rotor palleri helikopterlerin giivenli operasyonu icin en kritik par¢alardan biridir ve operasyon esnasinda
karsilasabilecek olast kosullara karst hasara toleransli olarak tasarlanmalari gereklidir. Bu dogrultuda,
FAA 14 CFR 29.631 spesifikasyonunda en olast dinamik hasar kaynagi kus darbesi olarak belirlemistir ve
pallerin belirtilen él¢iide bir kus hasarina dayamikli olmasi gerekliligini sunmugstur. Gegmise bakildiginda
darbe hasarmmin sebep oldugu pal kaybindan dolayt ¢esitli kazalarin meydana geldigi gozlemlenmigtir. Kug
hasarina ek olarak, dolu yagisindan dolayt ve imalat veya bakim sirasinda arag gereg diismesinden dolay:
kazara olusabilecek darbeler diger olasi dinamik hasar sebepleridir. Bu darbelerin sebep oldugu ana hasar
formu kompozit katmanlarda olusacak delaminasyon hasarlaridir. Tam boyutlu pal testlerinin maliyetleri
goze alindiginda buradaki amag, darbe hasarindan dolayt olusacak delaminasyon hasarini 6ngorecek bir
analiz metodu gelistirmek ve gerekli testleri en aza indirmektir.

GIRIS
Havacilik endustrisinde kompozit malzeme kullaniminin artigiyla birlikte daha énce kaynak
yetersizligi ya da karsilasilan fiziksel 6rneklerin eksikligi sebebiyle gézardi edilen konularin analizi
yeni boyutlar kazanarak dnemi artmigtir. Kullanilan kompozitlerin izotropik materyaller karsisindaki
dezavantajlari disuinuldigunde, hasar analizi kompozit kullaniminin en kilfetli agsamalarindan
biridir.

Katman igi kompozit hasar baslangici ve ilerlemesi analizi Tsai-Wu, Tsai-Hill, Hashin gibi ¢esitli
kriterlere dayanilarak gergeklestirilir. Katman i¢i hasarlarin olusmasi ve ilerlemesi genellikle statik
geriime analizlerinde ve daha konvansiyonel test sartlarinda kritik hale gelir. Ote yandan,
delaminasyon hasariyla genellikle daha 6zel kosullarda karsilasilir ve analiz yontemleri karsilagilan
kosullara gore farkhliklar gésterir. Bu kosullardan biri de darbeden kaynakli delaminasyondur.

Bu caligmada, darbeden kaynakli delaminasyon hasari incelenecektir. Darbe hasari, hava aracinin
yerde oldugu veya uctugu esnada insan kaynakl ya da ¢gevresel etkenlerden dolayi meydana
gelebilir. Hava aracinin karsilasabilecegi olasi darbe hasarlari Gi¢ ana kategoriye ayrilmistir.
Bunlar; 0-10m/s arasinda gergeklesen ve genellikle kazara parga dismelerinden kaynaklanan
dusuk hizda ¢carpma (LVI) [Cantwell, 1991], 10-100m/s arasinda gerceklesen ve genellikle
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tas/toprak ve kus carpmalarindan kaynaklanan orta hizda ¢arpma(IVI) ve 100m/s nin Gzerindeki
hizlarda gergeklesen ve balistik carpisma [Abrate, 2005] olarak da adlandirilan ylksek hizda
carpma (HVI) olmak Gzere ¢ ana grupta incelenebilir.

Sekil 1: Helikopter Palinde Cevresel Tas Hasari

Helikopterlerde olasi hasarlarin kritik bolgeleri Bell Helikopter tarafindan kritik ugus parcgalari olan
ana ve kuyruk rotor ve bunlari koruyan yapilar olarak belirlenmistir [Surana, 2013].

Bu ¢alismanin amaci Sekil 2'deki gibi dlstk agirlikli pargalarin kazara dismesi sonucu veya dolu
yagisi kaynakl dusuk hizda ¢arpmalarin katmanli kompozit paller Gzerindeki hasar verici etkisini
incelemektir. Helikopter yerdeyken, pallerin Uretimi ya da bakimi sirasinda gerceklesebilecek insan
kaynakli ekipman dismesinden meydana gelen hasarlar oldukg¢a yaygindir. Bu tir darbeler
kompozitin gorulebilir alaninda etki birakacak bir hasar olusturmadigindan dolayi oldukga kritiktir.
Duslk hizda carpma (LVI) hasar analizi [Abrate, 2005]'teki varsayimlar géz éninde bulundurularak
detaylandirilacaktir. Bu varsayimlar temel olarak uzun temas siresine eslik eden yari-statik tepki
olarak verilebilir.

Sekil 2: Cekic Dusmesi ve Delaminasyonun
Gosterimi
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Dusulk hizli darbede temas stiresinin uzun ve tepkinin yari statik oldugu varsayilir [Ollson, 2000].
Bu darbe ¢esidinde baslangi¢ ve dislk enerji darbe modu, kompozit plakanin en Ust ve en alt
katmaninda gergeklesen, darbe noktasina dogru uzayan enlemesine matris ¢atlagi seklinde
gerceklesir. Fakat matris gatlaginin malzemenin direngenligini duguricui bir etkisi olmadigindan
yok sayilabilir. Yeterli darbe enerjisi mevcutsa, ¢atlaklar komsu katmanin ylizeyine kadar ilerler ve
araylzde delaminasyonun kaynagi olan katman-arasi kesme kuvveti olusturmaya baslar
[Geubelle, 1997] (Sekil 3). Eger yeterli darbe enerjisi mevcutsa fiber hasari ve yapinin delinmesi
devam eden hasar modlarindandir. Bu hasarlar galismanin digindadir.

— = - | - < __
Sekil 3a: Ince / eS;:r‘;:;tma”'ar icin hasar Sekil 3b: Kalin / rijit katmanlar igin hasar

semasi

YONTEM

Bu calismanin amaci katmanli kompozit yapida darbe hasari sonucu olusmasi en muhtemel hasar
¢esidi olan delaminasyon hasarini modelleyen bir sonlu eleman analiz metodu olusturmak ve
cesitli onay testleriyle glvenilir sonuglar elde edildiginden emin olmaktir. Onay testleri bu ¢alisma
kapsaminda yer almamaktadir, daha sonraki calismalarda sunulacaktir.

Sonlu eleman analizinde, ginimuzin kompozit delaminasyon modellemesinde en sik kullanilan
Abaqus yazihmi kullaniimigtir [Aoki, 2007; Soteropoulos, 2012; Gozluklu, 2012]. Carpma
analizinde dinamik etkiler kritik oldugundan dolayl zamana bagli ¢6zim elde etmek igin
Abaqus/Explicit kullaniimistir.

Kompozit model olarak endistride hava araglarinin dig ytzeylerinde kullaniimasi muhtemel 10
katmanl bir plaka modellenmistir. Bu modelden 3 boyutlu kati elemanlarla sayisal ag olusturulmus
ve bu modeldeki her katmanin arasi kalinligi olmayan arayuz elemanlariyla modellenmistir. Sayisal
benzetimlerde rijit bir darbeleyici plakaya firlatiimis ve sonuglar analiz edilmistir. Sayisal
benzetimlerde kullanilan model Sekil 4'te gosterilmistir.

Sekil 4: Abaqus’te Gerilmeleri Gosteren Sonlu Eleman Analiz Modeli
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Modelin Ozellikleri

Simulasyondaki plaka ¢carpma ylzeyi diz bir kare olacak sekilde 100mm X 100mm X 5mm
Olcilerinde modellenmistir. Model daha sonra sayisal agda arayiz elemanlari olusturulmak tzere
10 esit pargaya ayrilmistir. Modelin kesit gorintist Sekil 5’te verilmigtir.

Sekil 5: Kati Modelin Kesit Gorluntlsu

Analizdeki plaka’nin fiber dizilimi [+45/0/90/0] olacak sekilde materyal yonlu tanimlanarak
olusturulmustur. Bu dizilimin belirlenmesinde giinimuizde kabul gérmis kompozit uygulama
kurallari, endustrideki yaygin kullanim sekli ve gegmis calismalarin [Aoki, 2007; Lopes, 2009]
uygulamalari dikkate alinmigtir. Darbe hasarina karsi maksimum koruma saglayacak sekilde dis
katmanlara +45° fiberler yerlestirilmis [Badawy, 2013], olabildigince izotropik bir yapi saglamak
adina 0 ve 90 derece katmanlara yer verilmis ve simetrik bir dizilim secilmistir.

Plaka’ya ¢arpacak cisim 10mm yaricapinda ve 11,3gr agirhdinda aliminyum bir top olarak
modellenmigtir. Plaka ile orantili di¢ilerde olmasina dikkat edilmis ve ¢arptigi bdlgede
olusturabilecek yerel hasardan ziyade ¢carpmanin plaka’nin tamaminda etkili olmasi amaciyla
modelleme yapilmistir.

Analizde temas 6zelligi olarak sadece dikey temas tanimlanmis strtinme kuvvetleri gézdniine
alinmamistir. Bu sekilde topun kinetik enerjisi garpisma sonrasi plakaya dogru bir sekilde
aktarilmistir.

Malzeme Ozellikleri

Bu analizde kullanilan malzemeler kompozit yapidaki ortotropik ve arayiz elemanlarindaki kohesif
materyaller olarak iki ¢esittir.

Kompozit malzemede kullanilan malzeme standart ortotropik olarak tanimlanmamistir. Daha
sonraki ¢alismalarda fiber ve matris kirllmalarini da ayni modelde olusturabilmek adina Hashin ve
Puck kirilma kriterlerini acik sonlu eleman analizlerinde modelleyebilen bir VUMAT altprogrami
analize dahil edilmis, fakat fiber ve matris kirlima degerleri ¢ok ylksek alinarak mevcut galismada
bu kirilmalarin olugsmamasi saglanmistir. Ortotropik malzeme 6zellikleri asagdidaki gibi segilmigtir:

E,, = 164GPa

Vlz = 032 612 = 456Pa,
EZZ = 126Pa

V13 = 032 613 = 456Pa,
E33 = 126Pa

Vo3 = 045 G23 = ZSGPa

p = 1590kg/m3

Tablo 1: Kompozit Malzeme Ozellikleri

Arayuz elemanlari ABAQUS'ta yer alan baglanma/ayrilma cevabi modeline gére tanimlanmistir.
Bu modele gore hasar baglangici ve ilerlemesi olarak iki parametre ile araylz elemaninin hasari
tanimlanmistir. Bu tanimlama ile Sekil 6’daki hasar modeli elde edilmistir.
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Sekil 6: Kullanilan Baglanma/Ayriima Malzeme Modeli

Hasar baslangici icin Quadratic Nominal Stress Criterion (QUADS) kriteri secilmistir. Bu kritere
gore dikey (t,,) gerilme, birinci (t5) ve ikinci (t;) kesme kuvvetlerinin karsilik gelen mukavemetlere
oranlarinin karelerinin toplaminin degeri 1’e ulastiyinda hasar olusur. Bu kriter asagidaki gibi ifade

edilmigtir.
(tn) g ts 2 te ?
ns s L Q1
{rfz ) T

Hasar ilerlemesinin modellemesi icin Benzeggagh-Kenane (BK) [Benzeggagh, 1996] kriteri
kullaniimistir. Buna goére tanimlanan dikey, birinci ve ikinci kirilma enerjisi (G.) degerlerine gére
arayuz elemanlarinin kirllma ilerlemesi ile analizdeki hasar ilerlemesi modellenmistir. Bu
modellemelerde kullanilan nominal geriime (t°) ve kirilma enerjisi (G.) degerleri benzer bir
delaminasyon galismasindan alinmigtir [Gozluklu, 2012].

Ayrica arayuz elemani icin elastik 6zellikler ve yogunluk degerlerinin dogru bir sekilde tanimlanip
modelde gergegi yansitmayacak etkilerden kaginilmasi bluyuk 6nem tagimaktadir. Arayliz
elemanlarinin modele ek bir esneklik kazandirmamasi igin elastik modul olabildigince ylksek
tanimlanmig, bunun yaninda bu elemanlarin agirlik etkisinin olabildigince az olmasi igin yogunlugu
cok dusUk olacak sekilde segilmistir.

Tabloda malzeme 6zelikleri verilmistir:

tY = 60MPa
QUOAIBSSU:%S” t® = 60MPa
tY = 60MPa
Gc, = 350]/m?
Hasar ilerlemesi G, = 350/ /m?
G, = 350/ /m?
E = 10°GPa
Elastik G, = 10°GPa
G, = 10°GPa
Yogunluk p = 1kg/m3

Tablo 2: Arayliz Malzeme Ozellikleri
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Sayisal Ag Ozellikleri

Analizde kullanilan sayisal agda kompozit katmanlar t¢ boyutlu 8 dugum noktal dogrusal kati
elemanlar ile modellenmistir. Bu bolimler icin ince ylzeylerde konvansiyonel olarak kullanilan 2
boyutlu kabuk elemanlarinin kullanimi dastinilmus fakat kalinlik boyunca gerilme aktarimini dogru
saglayamadigi igin vazgegilmistir. Kompozit kisimlarin sonlu eleman agi C3D8R elemanlariyla,
arayuz ise COH3D8 elemanlariyla olugturulmustur.

Plakaya carpan topun sonlu eleman agi da sekil degisimi géstermeyen R3D3 ve R3D4 rijit
elemanlardan olugsmustur.

Analizde kullanilan eleman sayilarina sayisal ag hassasiyet calismasinda deginilmistir.

Sekil 7: Modelde Kullanilan Sayisal Ag

Sinir Kosullari ve Onkosullar

Kompozit plakanin alt kismi dort kenarindan tamamen bagh olacak sekilde tutulmusg, Ust kenarlar
ise kendi ekseni boyunca yer degistirme ve kendi ekseni etrafinda dénmeye izin verecek sekilde
tanimlanmistir. Bu sinir kosullarinin segiminde kompozit garpma testi icin ASTM standardi baz
alinmigtir [ASTM].

Carpma simulasyonunda kure ile kompozit plaka arasinda ¢ok kiguk bir bogluk birakilarak kure
6.25m/s hiz ile, plakaya firlatiimigtir. Bu hiz dusuk hizli darbe hiz sinirlari dahilinde plaka Gzerinde
hasar olusumu igin 0.22 Joule enerji olusturmustur.

Sekil 8: Sinir Kosullari
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SONUG

Calisma iki ana kisimdan olugmaktadir. ilk olarak sonlu eleman ag boyutuna bagli olarak sayisal
¢6zimiin degdisimi incelenerek calisilabilecek optimum sonlu eleman boyutu belirlenmigtir. Daha
sonrasinda ¢arpma analizi yapilmis ve ¢garpma sonrasinda olusan hasarlar incelenmistir.

Sayisal Ag Hassasiyet Caligmasi

Modelin sayisal ag boyutuna bagli hassasiyetinin incelenmesi amacli katman basina kalinlik
boyunca disen eleman sayilari degistirilerek 3 farkl analiz yapilmis ve elde edilen sonuglar
karsilastiriimigtir.

Ug farkli sayisal ag boyutu igin, ayni seviyelerde olusturulmus son zaman adimindaki Mises
gerilme dagihmlari asagida gésterildigi gibidir. Analiz sonuglari soldan saga dogru sirasi ile her bir
katman icin kalinlik boyunca 1, 2 ve 3 eleman kullaniimis modellere aittir. Modellerin Gg¢l de ayni
yéntemle modellenmis ve hepsinde tim katmanlar arasinda arayiz elemanlari kullaniimistir.

1 Elm / Katman 2 Elm / Katman 3 Elm / Katman

- - -~ 4 . e - 008: DelamsFail_ALCoh v8 805 5.5 = =t Abaqusfuphct 6122 Fridd 18 14)16:18 GT8 Dayfight Te
008: DlamsF 3L AL V6Bt oescshodh AbemeBgit6.122 Thudd 17 1503 68 Dt Tn 008: DtamsFal 110ch +8_BIG & bwomes cc: - boqusiErphit6.102 Fibd 18 183743 6T Dayigrt Tme 2014 i

Sekil 9: Son Zaman Adiminda Elde Edilen Mises Gerilme Sonuglari

Gorllecedi lizere katman basina 2 ve 3 eleman kullanilan modellerde ¢arpismanin oldugu kigik
bdlge haricinde diger kisimlarda Mises gerilme dagilimlari gok benzer sonugclar ortaya
koymaktadir.

Ardindan delaminasyonu gosteren arayuz elemaninin hasarinin katman bagina digsen eleman
sayisina baglh degisimine bakilmigtir. Sekil 10’da gorildigl Gzere katman basina disen eleman
sayisi 2 ve 3 oldugunda blyuk oranda birbiriyle uyumlu sonuglar géstermektedir. Fakat bu katman
boyunca kullanilan eleman sayisi 1’e dustugunde elde edilen sonug tamamen birbirinden farkli ve
onceki caligmalarda ortaya konan beklentilerle uyumsuzdur.
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1 Elm / Katman

2 Elm / Katman

0DB: Deiam+Fail_ALLCOR_v8_BIG_t_onemesh.odb - Abaqus/Explick 6,12-2

£ Cahi¥8_BIG_t twomesh.ob  Abaqus/Expéct5.12-2

Sekil 10: Arayiz Elemanlarinin Degradasyonu

3 Elm / Katman

+ --0h_v8_BIG_¢_threemesh.odb Abaqus/Exphcit 6.12-2

Son olarak modelin toplam enerji korunumunu ve enerji aktarimini dogrulamak igin toplam eneriji ve
gerilme enerijilerinin sonlu elemana ag yogunluguna goére degisimi incelenmigtir.

Sekil 11°de verilen sonuglar incelendiginde de katman basina disen eleman sayisinin 2 ve 3
oldugu durumlarin enerji ge¢gmisi sonuglarinin da birbirine ¢ok yakin sonuglar verdigi
g6zlemlenmistir. Bu sebeple bundan sonra yapilacak olan analizlerde kalinlik boyunca her katman
icin 2 eleman kullaniimasina zaman tasarrufu da disunulerek karar verilmistir. Bu durumda model
1,008,000 kati eleman (C3D8R) ve 453,600 arayluz elemani (COH3D8) olmak Uzere toplam
1,461,600 elemandan olusmustur.

Enerji

DD -

= Gerinim Enerjisi 3 EfK
== Toplam Enerji 3 E/K

= Gerinim Enerjisi 1 EfK

= Gerinim Enerjisi 2 EfK
== Taplam Enerii 1 E/K
== Taplam Enerii 2 E/K

.00
[

Sekil 11

Zaman

L
10 |41 E-1]

: Sonlu Eleman Agi Yogunluguna Gore Enerji Degisimi
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Analiz Sonuglan

Bu caligmanin sonucunda plaka uzerinde beklenene uygun bir kirllma dagilimina ulasip, dogru bir
analiz metoduna sahip olmak ve daha sonraki safhada yapilmasi planlanan dogrulama testlerine
zemin olusturmak amagclanmistir. Sonuglarda katman basina 2 elemandan olusan model
kullaniimistir.

Model Gizerinde ¢carpmanin oldugu bdlgede delaminasyon hasarinin ana sebebi olan enine kesme
gerilmesi dagiliminin olustugu dogrulanmalidir. Bunun gézlemlenebilmesi i¢in ¢carpmanin
gerceklestigi boélgeden kesit alindiginda Sekil 12°de verilen durum gézlemlenmistir.

Sekil 12: Enine Kesme Gerilmesi (S23) Dagilimi

ikincil olarak gergege uygun diisey deformasyonun ve buna uygun olarak arayiiz elemanlarinin
bozulmalarina (yuk aktaramaz hale gelmeleri) bakilmigtir. Sekil 13’te modelin maksimum dusey yer
degistirme durumundaki hali 6lgegdi 30 kat artiriimis olarak gosterilmektedir.

Sekil 13: Olgegi Artiriimis Dusey Deformasyon (Kesit Gorlinimi)

Sekilden gorilecegdi Uzere topun garptigi yizeyde olusan ezme kuvveti alt ylizeylerde olusan
buklulme kuvvetinden ¢ok daha baskindir ve Ust ylzeylerde araylz katmanlarinin hasara ugramasi
beklenmektedir.

ikincil olarak plakanin alt ylizeyinin tam ortasindaki elemanin yer degistirmesi zamana gore
incelenmistir. Bu elemanin yer degistirme miktari bilkme kuvvetinden dolayi olusacak
delaminasyona sebep olacak en kritik etmendir. Sekil 14 incelendiginde alt yuzeydeki elemanin
ortasindaki digim noktasinin yer degistirme ge¢misi zamana goére gozlemlenmistir.
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Maksimum Esneme

Yor Degist

Sekil 14 - Plakanin altindaki elemanda yer degistirme ge¢gmisi

Burada gorulecegi lUzere eleman analiz sonuglanmadan énce maksimum yer degistirme miktarina
ulasmis, hemen ustindeki araylz elemanina maksimum bukme kuvvetini uygulamistir. Buna goére
analizde incelenmemis, daha sonraki zaman adimlarinda araylz elemanlarinin kirilmasina daha
fazla etki edecek bir kuvvet olusmasi mimkun gérinmemektedir.

Kalinlik boyunca olusan delaminasyon dagilimina bakildiginda Sekil 15’teki gibi sadece Ust 3
katmanda kirilma gérilmus, alt katmanlarin saglam kaldigi géralmuastur.

2 v8_BIG_t twomesh.och  Abaqus/Explicit 6.12-2

Sekil 15: Kalinlik Boyunca Delaminasyon Dagilimi

Bu kirilma [Abrate, 2005] ve [Lopes, 2009]'de bahsedilen katmanli kalin kompozitlerde beklenene
uygun bir kirlma duzenidir. Ust katmanlardaki ciddi deformasyon ve penetrasyon sonucu hasar
olusmus, dislk bukilme neticesinde alt kisimdaki katmanlar hasar gérmemistir.

Katmanlar arasindaki araylz elemanlarinin delaminasyon hasari sekline bakildiginda fiber
yoninde olusan, literatirde ‘yerfistigi sekli’ olarak adlandirilan hasar olusum sekli elde edilmistir
[Lopes, 2009]. Sekil 16’da Ustten ilk 4 katmandaki araytiz elemanlari gbsterilmis, yukarida
bahsedilen ‘yerfisti§i sekli'nde olusan delaminasyon gdzlemlenmistir.
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o
W

Katman 1/ +45° Katman 2 / —45° Katman 3/ 0° Katman 4, 5, 6...

Sekil 16 — Ustten ilk 4 Katmandaki Delaminasyon Semasi

Degerlendirme

Bu ¢alismada kompozitlerin zayif darbe dayanimlarini inceleme amaciyla bir plakaya dizlemsel
olarak carpma analizi yapilmistir. Bunun igin dncelikle analizdeki modelleme yontemini ve
kullanilan elemanlari dogrulamak amaciyla yapilan ¢alismalar sunulmustur. Bundan sonra
sonuglarin sayisal ag yogunluguna bagli olarak énemli élglide degismedigi gdsterilerek carpma
analizinin sonuglarina gegilmigtir.

Carpma analizinde literatlirdeki calismalara ve fiziksel beklentilere uygun sonuglar alinmigtir.
Sonraki adim olarak delaminasyon ve deformasyon sonuglarinin dijital géruntu igsleme (DIC) testleri
ve Ultrasonik C-Scan incelemeleriyle karsilastiriimasi ve ¢ikan sonuca gore analitik modelin
optimize edilmesi planlanmaktadir.
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