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OZET

Bu ¢alismada, ¢esitli yiik tiplerine maruz kalinligr bir eksende lineer degisen kompozit silindirik panellerin
biiyiik yer degistirme durumundaki dogrusal olmayan statik ve dinamik davranisi incelenmektedir. Panelin
denge denklemleri virtiiel iy ilkesi ile elde edilmekte ve Chebyshev Kollokasyon Metodu (CKM) ile
¢oziilmektedir. Coziim sirasinda enterpolasyon fonksiyonlart olarak Chebyshev polinomlart kullanilmaktadir.
CoOzim icin Matlab dilinde bir program yazilmistir. Gelistirilen program kullanilarak cesitli simir sartlart,
kalinlik degisim ve egrilik yaricap oranlart igin ¢oziimler elde edilmistir. Elde edilen sonuglar ANSYS sonlu
elemanlar yazilimi sonuglart ile karsilastirilmistir.

GIRIS
Panel yapilar makine, insaat, gemi ve ucgak gibi muhendislik alanlarinda yaygin olarak
kullaniimaktadir. Panel yapilara 6rnek olarak ugak kanatlarinin ve helikopter pallerinin dis katmani
verilebilir. Kompozit malzemeler, birbirinden farkli mekanik 6zelliklere sahip iki veya daha fazla
malzemenin bir araya getirilmesi ile elde edilmektedir. Metallere gére mukavemet/agirlik orani
daha blyUk oldugundan dolayi tercih edilmektedirler. Daha ekonomik tasarimlar i¢in panel yapilar
degisken kalinlikl olarak ta kullaniimaktadir.

Literaturde kompozit panellerin buyuk yer degistirme durumundaki davraniglarini inceleyen birgok
calisma bulunmaktadir [Isoldi, Awruch, Teixeira ve Morsch, 2008; Kundu ve Sinha, 2006; Kurtaran,
2015; Reddy ve Chandrashekhara,1985; To ve Wang, 1998; Tirkmen, Mecitoglu ve Borat, 1996;
Wu, Yang ve Saigal, 1987]. Kalinhgi degisken levha ve paneller ile ilgili galismalarin godu statik
[Turvey, 1977], serbest titresim [Ashaur, 2000; Babu, Sudhagar ve Rajamohan, 2016; Bacciocchi,
Eisenberger, Fantuzzi, Tornabene and Viola, 2015; Civalek, 2009; Javed, Viswanathan, Aziz ve
Prabakar, 2016; Kukteti, Farsa ve Bert, 1992;] ve burkulma [Ganesan ve E-Rasul, 2011,
Kobayashi ve Sonoda, 1990] ile ilgilidir. Literatirde degisken kalinlkli kompozit levhalarin dinamik
davranigi ile ilgili cok sinirli galisma olmasina karsin [Susler, Tirkmen ve Kazanci, 2012], degisken
kalinhkl kompozit panellerin nonlineer statik ve dinamik davranigini inceleyen bir calismaya
rastlanmamistir. Bu ylzden bu ¢alismada degisken kalinlikli kompozit panellerin nonlineer statik
ve dinamik davranigi incelenmektedir.

Buyuk yer degistirme durumundaki gerinimler Von-Karman nonlineer gerinim ifadeleri ile
hesaplanmaktadir. Panelin denge denklemleri virtiel is ilkesi ile elde edilmektedir. C6zim
sirasinda enterpolasyon fonksiyonlari olarak Chebyshev polinomlari kullaniimaktadir. Denge
denklemlerinde zaman kisminin ayriklastiriimasinda Newmark ortalama ivme metodu
kullaniimaktadir. Bu galismada degisken kalinlikli kompozit panellerin farkli sinir sartlarinda, farkli
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kalinhk degisimlerinde ve egrilik yarigapi oranlarinda nonlineer dinamik davranigi CKM ile
incelenmektedir.

YONTEM
Kalinhgi x yonuinde lineer degisen silindirik panel (uzunluk: a, genislik: b, egrilik yarigapi: Ry) Sekil
1’de gOsterilmigstir. Sekil 1’de h(x) panelin x yonindeki kalinhigini ve [ kalinlik degisim oranini
gOstermektedir. h(x) lineer degisen fonksiyon seklinde Esitlik 1’de ifade edilmektedir.

hG) = ho. (1+ 62 @

Sekil 1: Kalinligi degisken silindirik panel

Sekil 1 deki x, y, z orthogonal egrisel koordinat sistemini belirtmektedir. Herhangi bir t zamaninda
yeterince kalin bir panel igin genel bir nokta (X, y, z) i¢in yer degistirme ifadeleri su sekildedir:

ulx,y,z,t) = ug(x,y,t) + z.0,(x, y,t)
v(x,y,2,t) = vo(x,y,t) +2.6,(x,y,t) )
w(x,y,z,t) = wy(x,y,t)
Cift egrilikli paneller icin Von-Karman gerinim ifadeleri asagidaki gibi yazilabilir [Reddy and
Chandrashekhara,1985] :
du, 90, wy 1 /0wy\?
&= Vi TR, E(W)

_ 0y, 06, 1 (6W0)2

v = ey sy
ovy Ju 26 20, owgow, 1 1 _ 0dv, OJu
yxy=—0+—0 X4 Y T oy 210 3)
dy  Ox dx dy 0dx dy 2R, "0x 0y
dwy
Vyz= 9y+w
dwy  Uug
sz—9x+E—R—x

Dinamik sistemler igin virtuel ig ilkesi asagidaki gibi yazilabilir:

SU + 6T — W =0 4)

Yukaridaki denklemde 6U gerilmeler sebebiyle olugan i¢ kuvvetlerin yaptidi igi, 8T ivmeler
sebebiyle olusan atalet kuvvetlerinin isini ve W dis kuvvetlerin yaptigi isi gostermektedir.
Yukarida yazilan virtiel is ilkesi kullanilarak kompozit silindirik panellerin dinamik denge
denklemleri agagidaki gibi elde edilebilir:
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Burada ifade edilen Ny,Ny,Nyx, dizlem igi kesme kuvvet degerlerini; My,My,M,y diizlem i¢cin moment
degerlerini ve Qyy, Qy, dizlem icin kayma kuvvet degerlerini géstermektedir.

n Zk(x)

(NX;Nlexy) = Z —[ (O-XI O-y; O-xy) dZ
k=1 z}_1(%)
n zg(x)

(My, My, M,,,) = f (0, 0y, 0xy) 2d, (6)
k

=1 zj_1(%)
n Zg(x)

(Qyz; sz) = Z j ks. (Tyz; sz) d,
k=1 zp_1(%)
Yukaridaki denklemlerde Ny,Ny,Nxy,My,My,Myy, Qxy Ve Qy; ifadeleri yer degistirme ve dénmeler
cinsinden yazilirsa dinamik denge denklemleri yer dedistirme ve donmeye bagli olarak elde edilmis
olur. Chebyshev kollokasyon metodu kullanilarak dinamik denge denklemleri ¢ézilebilir. C6zim
icin denge denklemlerindeki bilinmeyen yer degistirme ve donmeler seri acilimlari ile asagidaki gibi
ifade edilir.
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Yukaridaki seri acilimlarinda dmn sabit bir degeri géstermektedir [Upadhyay, Pandey ve Shukla,

2011]. Umn, Vimn, Wmn, Xy, V€ 0y, Yer degistirme ve dénmeler icin bilinmeyen katsayilari
gOstermektedir.

Kollokasyon metodunda diferansiyel denklemleri ifade etmek igin yapi tGzerinde belli noktalar
belirlenir. Bu calismada bu noktalar Gauss lobotta noktalari kullanilarak belirlenmektedir. Gauss
lobotta noktalarinda diferansiyel denge denklemleri yazilarak bilinmeyen katsayilar kadar nonlineer
cebrik denklem takimi elde edilir. Elde edilen nonlineer denklem takimi matris formunda asagidaki
gibi ifade edilebilir:

3
Ulusal Havacilik ve Uzay Konferansi



ALGUL ve KURTARAN UHUK-2016-157

MUn+1 + Pny1 = Friq (8)

Dogrusal olmayan Egitlik 8 Newton-Rapson metodu ile iteratif olarak ¢ozulir.

UYGULAMALAR

Kalinhgi degisken silindirik panellerin denge denklemlerinin ¢6ztmu icin Matlab dilinde bir program
yazilmis ve sonlu elemanlar yazilimi ile programin dogrulugu test edilmistir. Statik ve dinamik
uygulamalarin hepsi icin kalinhgi degisken kompozit silindirik panel boyutlari: a=b=1 m, h=0.05
m’dir. Uygulama 1 i¢in R/a=5 ve uygulama 2 i¢cin R/a=10 'dir. Uygulama 3 i¢in yarigap oraninin
(R/a) farkli degerleri alinmistir. Kalinhigin degisim etkisini arastirmak icin, £’nin farkl deg@erleri igin
uygulamalar yapilmistir. Kompozit panel igin fiber agilari [0°/90°/30°/90°/0°] ve tUm kompozit
katmanlari egit araliklidir. Boron-Epoxy kompozit malzeme 0Ozellikleri: E1=204 GPa, E>=18.5 GPa,
G12=5.59 GPa, p=2100 kg/m?, v1,=0.23. Yapinin lineer elastik malzemeden yapildigi ve
katmanlarin mikemmel baglandidi varsayilarak problemler incelenmistir. TUm uygulamalar igin
sinir sartlari asagida belirtiimigtir.

a)Basit mesnetli durum igin:

x=0,a ug=vy=wo=06,=M,
y=0b uy=v, =w, =86, =M,
b)Ankastre durum igin:

Xx=0,a ug=vy=wy=6,=6,=0
y=0b uy=vo=wy=6,=6,=0

Uygulama 2 ve 3 igin yapi Uzerine esit dagilimli dis basing uygulanmistir. Dis basincin zaman ile
degisim grafigi Sekil 2’ de verilmistir. go maksimum basing¢ degeri ve t yapi lizerine etkiyen
yuklemenin siresidir. Yikin maksimum degeri go=-6x10* kPa ve yiklemenin suresi, t= 0.01 s’ dir.
Zaman aralgi 0.01 ms alinmistir. Uygulama 1-2’de karsilastirmalar icin ANSYS sonlu elemanlar
yazilimini kullanilmigtir. 40X40 8 nodlu kabuk eleman (SHELL 281) kullanilarak yapiya mesh
atilmistir.

qlh

do

:
1

Sekil 2: Yiikleme — zaman grafigi

Uygulama 1 — Kalinhigi degisken kompozit silindirik panelin statik analizi

Bu uygulamada statik ylk altindaki kompozit silindirik panelin farkli sinir sartlari ve kalinlik degisim
oranlari igin blyUk yer degistirme durumundaki davranigi analiz edilmistir. Dort tarafindan ankastre
ve basit mesnetli sinir sartlarindaki silindirik panelin kalinlik degisim orani =0, 0.7 ve 1.2 i¢in
statik cevabi CKM ile elde edilmis ve sonlu elemanlar metodu ile kiyaslama yapilmistir. Yapi
Uzerine esit dagiimli statik dis basing uygulanmis olup, basincin degeri gq=-2x10* kPa’dir.

Bu uygulamada, 9x9 Chebyshev kollokasyon terim ile yakinsamis sonuglar elde edilmistir. Blyuk
yer degistirme durumunda kalinligi degisken kompozit silindirik panel yapinin (x, y=b/2)’deki statik
cevabl ankastre durum igin Sekil 3'de, basit mesnetli durum igin Sekil 4’de gortlebilir. Sonuglar
sonlu elemanlar metodu ile oldukga yakindir.
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0.7 1 1 1 1 1 1 1 1 1
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X (m)
Sekil 3: Ankastre kalinhdi degisken kompozit silindirik panelin (x, y=b/2)'deki statik cevabi (a/h=20,
R/a=5)
0.0
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04
E '0.6
E

= 3=0 (CKM)
- 0- p=0 (ANSYS)
—e— =0.7 (CKM)

-1.0 | - O- =07 (ANSYS) -
—¥—B=1.2 (CKM)
- - B=1.2 (ANSYS)

_1 2 1 1 1 1 1 1 1 1 1

00 01 02 03 04 05 06 07 08 09 10
x (m)
Sekil 4: Basit mesnetli kalinhgi1 degisken kompozit silindirik panelin (x, y=b/2)’deki statik cevabi
(a/h=20, R/a=5)

Uygulama 2 — Kalinhigi degisken kompozit silindirik panelin farkli sinir sartlarinda ve kalinlik
degisim oranlarinda dinamik analizi

Bu uygulama da dinamik yuk altindaki kalinhgi degisken kompozit silindirik panelin buytk yer
degistirme durumundaki davranigi farkl sinir sartlari ve kalinlik degisim oranlari i¢in incelenmigtir.
Ankastre ve basit mesnet sinir sartlarindaki kompozit silindirik panelin kalinlik degisim orani § = 0,
0.7 ve 1.2 icin orta noktanin dinamik cevabi elde edilmigtir.

Dort kenarindan ankastre silindirik panel icin farkh kalinlik degisim oranlarinda orta noktanin
cevabi Sekiller 5-7'de gosterilmis ve her tarafi basit mesnet i¢in sonuglar Sekiller 8-10’da
gOsterilmistir. Grafiklerden de gorilecegi Uzere sonuclar oldukga yakindir. Bu uygulama da genel
olarak 9x9 Chebyshev terimi ile yakinsamis ve drnekler ile ilgili sekillerin Uzerinde kag terim ile
yakinsadigi belirtilmistir. Sonuglar sonlu elemanlar metodu ile oldukg¢a yakindir.
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Sekil 5: Ankastre kompozit silindirik panelin blyuk yer degistirme durumunda orta noktasindaki yer
degistirme degerleri (a/h=20, R/a=10, § = 0)
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Sekil 6: Ankastre kompozit silindirik panelin bayuk yer degistirme durumunda orta noktasindaki yer
degistirme degerleri (a/h=20, R/a=10, § = 0.7)
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Sekil 7: Ankastre kompozit silindirik panelin blyuk yer degistirme durumunda orta noktasindaki yer
degistirme degerleri (a/h=20, R/a=10, § = 1.2)

0.4 T T T T
—{— Chebyshev Collocation Method (9x9)
02 | —e— ANSYS . Tl
I a 2 T

5 bl a8 /iR ; il
04 |- b4 i ! ’ ¢
06 | b1 1 | t

-08 |-

ol | |

-1.2
14§ L'

A6 | I ‘. |
18| |
ol |

22t j \J Y A

w/h

T
—T}
' ST
o
=
—0
e
o
=
1

-d
S
e =
a=S
AT
O 1

-2.4

26 1 1 1 1
0.000 0.002 0.004 0.006 0.008 0.010

Time (s)
Sekil 8: Basit mesnetli kompozit silindirik panelin blyuk yer degistirme durumunda orta
noktasindaki yer degistirme degerleri (a/h=20, R/a=10, § = 0)

7
Ulusal Havacilik ve Uzay Konferansi



ALGUL ve KURTARAN UHUK-2016-157

04

—— Chebyshev Collocation Method (9x9)
02 —e—ANSYS =

0.0
-0.2
-0.4
-0.6
-0.8
-1.0
-1.2
-1.4
-1.6
-1.8
-2.0

22
0.000 0.002 0.004 0.006 0.008 0.010

w/h

Time (s)
Sekil 9: Basit mesnetli kompozit silindirik panelin biylk yer degistirme durumunda orta
noktasindaki yer degistirme degerleri (a/h=20, R/a=10, g = 0.7)
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Sekil 10: Basit mesnetli kompozit silindirik panelin blylk yer degistirme durumunda orta
noktasindaki yer degistirme degerleri (a/h=20, R/a=10, g = 1.2)
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Uygulama 3 —Egrilik yarigap oranlarinin (R/a), sinir sartlarinin ve kalinlik degisim oranlarinin
kompozit silindirik panelin dinamik davranigi lizerindeki etkisi

Bu uygulamada farkli egrilik yarigap oranlarinin (R/a), sinir sartlarinin ve kalinlik degisim
oranlarinin (8 = 0, 0.7 ve 1.2) kalinligi degisken kompozit silindirik panelin dinamik davranisi
Uzerindeki etkisi incelenmektedir.

Dortkenarindan ankastre silindirik panel icin farkl kalinlik degisim oranlarinda orta noktanin cevabi
Sekiller 11-13'te, her tarafi basit mesnet igin sonuglar Sekiller 14-16’da gdsterilmistir. Grafiklerden
de gorilecegi Uzere sonuglar oldukga yakindir. Bu uygulama da genel olarak 9x9 Chebyshev terimi
ile yakinsamis ve ornekler ile ilgili sekillerin izerinde kag terim ile yakinsadigi belirtilmistir.
Sonuglar sonlu elemanlar metodu ile oldukga yakindir.
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$ [ |} I I
—m—R/a=5 (11x11) —0— R/a=10 (11x11) —0— R/a=20 (11x11)
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0.0
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1.4
1.6
1.8
-20 |
22 i

24 1 1 1 1
0.000 0.002 0.004 0.006 0.008 0.010

w/h

Time (s)
Sekil 11: Ankastre kompozit silindirik panelin blyuk yer dedistirme durumundaki orta noktasindaki
yer degistirme degerleri (a/h=20, R/a=5, 10, 20, 50, 100, # = 0)
04 T T [ I
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-1.4
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18 1 1 1 1
0.000 0.002 0.004 0.006 0.008 0.010

Time (s)
Sekil 12: Ankastre kompozit silindirik panelin biyuk yer degistirme durumundaki orta noktasindaki
yer degistirme degerleri (a/h=20, R/a=5, 10, 20, 50, 100, # = 0.7)
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Sekil 13: Ankastre kompozit silindirik panelin blyuk yer degistirme durumundaki orta noktasindaki
yer degistirme degerleri (a/h=20, R/a=5, 10, 20, 50, 100, # = 1.2)
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Sekil 14: Basit mesnetli kompozit silindirik panelin biaylk yer degistirme durumundaki orta
noktasindaki yer degistirme degerleri (a/h=20, R/a=5, 10, 20, 50, 100, 8 = 0)
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Sekil 15: Basit mesnetli kompozit silindirik panelin biylk yer degistirme durumundaki orta
noktasindaki yer degistirme degerleri (a/h=20, R/a=5, 10, 20, 50, 100, 8 = 0.7)
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Sekil 16: Basit mesnetli kompozit silindirik panelin blylk yer degistirme durumundaki orta
noktasindaki yer degistirme degerleri (a/h=20, R/a=5, 10, 20, 50, 100, g = 1.2)

SONUCLAR
Bu calismada, degisken kalinlikli kompozit silindirik panelin statik ve dinamik ytk altindaki cevabi
CKM metodu ile incelenmigtir. Kalinlik deg@isim oranin, panel egrilik yaricapi oranlarinin ve sinir
sartlarinin panel davranisgi Gzerindeki etkisi incelenmistir. CKM ile elde edilen ¢6zimler sonlu
elemanlar metodu ile kargilastiriimis ve benzer sonuclar gézlenmigtir.
Bu caligmada elde edilen sonuglar asagidaki gibi 6zetlenebilir:

o Statik ve dinamik analizlerde, silindirik panel yapida kalinlik degisim orani arttikga yapinin orta
noktasindaki yer degistirme azalmaktadir.

¢ Dinamik analizlerde, panel yarigapi orani arttikgca (R/a=5-100) yapinin orta noktasindaki yer
degistirme artmaktadir. R/a > 20 oranlari igin panel yarigapi oraninin panelin orta noktasindaki
yer degistirme Uzerine etkisi olduk¢a azalmaktadir ve sonuglar levhanin (R/a=1e200=sonsuz)
sonuglarina benzeyecektir.
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¢ Silindirik panel yapinin orta noktasindaki yer degistirme miktari ankastre sinir sartlarina kiyasla
basit mesnet sinir sartlarinda daha ylksektir.

o Genel olarak 9x9 terim CKM ile dogru sonuglar almak icin yeterlidir.

o Dinamik analizlerde, CKM ile hesaplama siresi sonlu elemanlar metoduna gére daha kisadir.
Bu da, CKM’nin verimliligini gostermektedir.

Sonug olarak, CKM diger muhendislik problemlerinin etkili bir sekilde ¢ozimiine de uygulanabilir.
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