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OZET
Bu ¢calisma, kompozit malzemelerden yapilmis hibrit ortotropik plakalarin isil burkulma analizini sunmakta
olup ayrica isil yapisal kararlihgi artirict tasarim onerileri gelistirilmesine katkida bulunarak, malzemelerin
miihendislik uygulamalanindaki verimliligini ve giivenilirligini artirmayi hedeflemektedir. Matematiksel
formiilasyonda, birinci dereceden kayma deformasyon teorisi kullanilmaktadir. Yapilan ¢alismada, farkh
mesnet kosullary, kompozit malzeme oryantasyonlar ve a¢iklk oranlar g6z oniinde bulundurularak tabakah
kompozit plakalarin isil burkulma performansi incelenmistir. Sayisal modelin ve niimerik sonug¢larm
dogrulugu, literatiirdeki sonuclarla karsilastiridarak dogrulanmis ve bazi yeni sonug¢lar sunulmustur.
Hibritleme E-Cami/Epoksi ve Boron/Epoksi kompozit sistemleri ile yapilmistir. Hibritlemenin etkisini ortaya
koymak i¢in inceleme konusu olan plakanin sirastyla Bor/epoksi ve E-cami/epoksi sistemleri i¢in ¢oziimleri de
gerceklestirilmistir. Yapilan ¢alismadan elde edilen bulgular, acikitk orani ve katman sayisunn kritik burkulma
sicakhig iizerindeki etkilerinin, malzeme tiirii ve s kosullarina bagl olarak degistigini gostermektedir.
Ayrica hibritdizilimlerin belirli kosullarda kritik sicakligi artirmapotansiyeline sahip oldugu tespit edilm istir.

GIRIS

Gunumuzde teknolojinin hizla gelismesiyle birlikte, yiksek performansl yapisal malzemelerin
arastirimasi dénemli bir ivme kazanmistir. Ozellikle havacilk, uzay, savunma, otomotiv ve denizcilik
endustrilerinde dusuk agirlik ve yuksek mukavemete sahip malzemelere olan ihtiyac¢ artmaktadir. Bu
baglamda, kompozit plakalar ylksek mukavemet-agirlik oranlari nedeniyle bu sektérlerde tercih
edilen yapisal malzemeler haline gelmigtir. Ayrica, kompozit malzemelerin metalik malzemelere
kiyasla daha hafif ve dayanikli olmasi havaclilik alaninda bu malzemelerin kullanimini artirmig ve bir
kompozit malzeme varyasyonu olan ortotropik tabakali kompozit plakalar havacilik ve diger teknik
uygulamalarda giderek daha fazla yayginlasmistir. Bunun sebebi tabakali kompozitlerin; y tUksek
Ozgul katilik, yUksek 6zgul dayanim ve tabaka agilarinin degistirilerek istenilen 6zellikte yapilarin
olusturulabilmesi gibi ozellikleri nedeniyle, plaka yapilarinda izotropik malzemelere ustunlik
kurmasidir. Bunlara ek olarak, fiber takviyeli kompozit malzemelerin yuksek sicaklik ortamlarinda
artan kullanimi, tabakali kompozit yapilarin isil burkulma davraniglarinin incelenmesi gerektigini
dustindirmektedir.
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Isil burkulma, ugak yapilarinin tasariminda son derece kritik bir konudur. Ugus esnasinda hava
araglar sklkla degisken sicaklk doéngulerine maruz kalrlar. Ozellikle yiksek hizli uguslarda
g6zlemlenen aerodinamik isinma ve ugagin c¢alisma kosullari nedeniyle karsilasilan sil yUkler,
yapisal elemanin bu yukler altinda kararsizlasmasina ve beklenmedik bir sekilde deformasyonuna
sebep olarak yapilarda isil burkulmalara neden olur. Bu isil burkulmalar dogru bir sekilde hesaba
katimazsa, yapisal arizalara ve potansiyel olarak felaketle sonuglanabilecek kazalara yol agabilir.
Bu nedenle, isil burkulma analizi mUhendisler i¢in son derece énemlidir. Bu analiz, yapinin farkli 1sil
yukler altinda nasil davranacadini anlamalarina yardimci olur ve yapminin gerekli guvenlik
standartlarini karsilamasini saglar.

Son yillarda, plaka ve kabuklarin isil burkulmasi Gzerine hem deneysel hem de sayisal ¢alismalar
yapillarak 6nemli miktarda arastirma gerceklestirilmistir. Isil burkulma Gzerine yapilan en erken
deneysel ¢alismalardan biri 1952 yilinda Gossard ve arkadaslari tarafindan yapilmistir (Gossard et
al., 1952). Bu galisma, isil burkulma yasayan diiz veya kusurlu plakalarin sapmalarini tahmin etmek
icin buyUk egrilikli plaka teorisini kullanan yaklasik bir yéntem sunmaktadir. Gossard ve
arkadaslarinin calismasini takiben, 1956 yilinda, Hoff ¢ok hicreli sipersonik kanat yapilarinda
sicaklk ve isil gerilim dagilimlarini analiz etmis ve isil gerilme altindaki kapak plakasi panellerin
burkulma davranigini degerlendirmek icin bir kriter tiretmistir (Hoff, 1956). 1960'lardan itibaren,
metalik plaka ve kabuklarin sl burkulmasi Uzerine yapilan arastirmalar azalmig, buna kargin
kompozitlerin sl burkulmasi Uzerine yapilan arastrmalar, Ozellikle 1970'lerde 6nemli dlgude
artmistr. Bu baglamda, Thornton'un c¢alismasina bakilabilir (Thornton, 1993); bu c¢alisma,
1950'lerden bu yana plaka ve kabuklarin isil burkulmasi Gizerine yapilan arastrmalarin tarihgesi ve
mevcut durumu hakkinda kisa bir inceleme sunmaktadir, 1sil gerilme ve malzeme isil 6zelliklerinin
burkulma surecine etkisi dahil olmak tzere hem kompozit hem de metalik plaka ve kabuklarin
burkulmasi incelenmistir.

Tabakall kompozit plakalarin i1sil burkulma davranisini incelemek i¢gin bircok arastirma yapimistir.
Ornegin, Chen ve Chen (L. W. Chen & Chen, 1989a) tarafindan yapilan ¢alismada diizgiin bir
sicaklk dagiimi tarafindan tetiklenen tabakall kompozit plakalarin isil burkulmasi sonlu elemanlar
yontemi kullanilarak incelenmigtir. Isil burkulma sicakhgini belirlemek icin iteratif bir yontem
kullaniimigtir. Burada, elastiklik modull ve i1sil genlesme katsayisi sicakligin bir fonksiyonu olarak
belirtiimigtir. Sicakliga bagimh mekanik 6zelliklerin 1sil burkulma davranigi Uzerindeki etkisi; agiklik
oranlari, tabaka agisi ve elastik modult oranlari igin incelenmistir ve sonucun énemi vurgulanmistir.
Chandrashekhara’ nin yaptidi ¢alismada (Chandrashekhara, 1992), tabakali kompozit plakalarin
dizgun sicaklik alanina maruz kaldiginda gosterdigi burkulma davranigini, birinci dereceden kayma
deformasyon teorisinin termo-elastik versiyonunu kullanarak; enine kayma esnekligini de dikkate
alarak sinir kosullarinin, katman yoneliminin ve ac¢iklik oranlarinin kritik burkulma sicakligi Uzerindeki
etkisi incelemigtir. Ayrica, katman sayisi dordin Uzerine ¢iktidinda, ayni toplam plaka kalinhgi igin
burkulma sicakliginda onemli bir artisin olmadidini, bunun sebebinin katman sayisi arttikga
baglanma etkisinin azalmasi oldugu belirtiimistir. Prabhu ve Dhanaraj (Prabhu, M. R., 1989), tabakall
kompozit plakalarin isil burkulmasini analiz etmek i¢in sonlu elemanlar yontemini ve Reissner-
Mindlin birinci dereceden kayma deformasyon teorisini kullanmigtir. Caligmalari, tabakali kompozit
plakalarin burkulma davraniginin, liflerin ydnlendiriimesi ve kompozit malzemenin malzeme
Ozellikleri tarafindan etkilendigini gostermistir. Lee tarafindan yapilan ¢aligmada (Lee, 1997),
tabakali kompozitlerin i1sil burkulma analizleri layerwise teorisi kullanilarak gergeklestiriimistir. Bu
calismada elde edilen sayisal sonuclar, cok katmanli bir kompoziti esdeger tek katmanli homojen
plaka olarak modelleyen, esdeger tek katmanl iki boyutlu teoriler (KPT, BDKT, YDKT) ile
kargilagtirilarak; kalinlik-uzunluk orani, laminasyon agisi, isil genlesme katsayilarinin orani ve anti
simetrik acili tabakalar i¢in ortotropiklik derecesinin burkulma sicakligina etkisi incelenmistir. Sonug
olarak tabaka bazli yaklagimin, tabakali kompozitlerin isil gerilme analizlerinde daha dogru sonug
getirdigi gorulmustir. Walker ve arkadaslarinin gergeklestirmis oldugu calismada (Walker et al.,
1997), dort katmanli simetrik olarak tabakalanmis plakalar géz 6ntne alinmigtir. Mindlin plaka
teorisine dayall sonlu elemanlar yéntemi ve sayisal optimizasyon yontemi ¢6zim yontemi olarak
kullaniimigtir. Bu yontem; sicaklik dagilimi, burkulma sicakligi ve optimal fiber agisi i¢in ardisik
¢dzim agamalari igeren bir hesaplama yaklasimi gelistirmektedir. Ug farkli sicaklik ylklemeside ele
alinmig (duzenli, dogrusal ve dogrusal olmayan) olup ¢esitli basit ve ankastre mesnetli sinir kosullari
incelenmistir. Plaka en boy oraninin fiber agisi ve maksimum burkulma sicakhdi Uzerindeki etkisi ve
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fiber agisinin  kritik sicaklik Uzerindeki etkisi arastirimigtir. Ek olarak katman sayisinin G¢ farkli
sicaklk yuklemesinde ve gesitli basit mesnetli ve ankastre mesnetli sinir kosullarinda; maksimum
burkulma sicakhgina ve optimum fiber agisina etkisi incelenmistir. Shingha ve digerleri tarafindan
yapllan bagka bir calismada (Singha et al., 2001), farkh sinir kosullari altinda Grafit/Epoksi
malzemeden yapimis ¢ok katmanli dikdértgen plakalarin isil burkulma davranigini incelenmistir.
Calismalari, kompozit plakalarin sl burkulma davraniginin, tabakalarin kalnhg: ve sinir kosullari
tarafindan etkilendigini ortaya koymustur. Nath ve Sukla'nin arastirmasinda (Nath & Shukla, 2001),
sicaklk yUklU altindaki kompozit plakalarin burkulma davranigi; kayma deformasyon teorisi,
ekstrapolasyon, polinomlar, ¢esitli sinir kosullari ve yinelemeli yaklasim kullanilarak analiz edilmigtir.
Bulgular, kompozit plakalarin burkulma davraniginin, katman sayisi, sinir kosullari ve isil yukleme
gibi birkag faktor tarafindan etkilendigini gostermektedir. Uyaner ve arkadaslari (Avci et al., 2005),
sonlu elemanlar metodundan ve matematiksel formulasyondan faydalanarak farkl dairesel delik
caplarina sahip hibrit kompozit katmanlarin burkulma sicakligini ve burkulma mod seKillerini
inceleyip katman sayisi arttikca kritik burkulma sicakliklarinin da arttigini ortaya ¢ikarmiglardir.
Shariyat tarafindan yapilan bagka bir arastrmada (Shariyat, 2007), esit sicaklik artiglari altinda ¢ok
katmanli kompozit plaklarin sl burkulmasini analiz edilmistir. Calisma, degisen sinir kosullari,
katman kalinlklari ve malzeme ozellikleri ile kompozit plakalarin kritik burkulma sicakligini tahmin
etmistir. Shiau ve ekip arkadaslarinin ¢alismasinda (Shiau et al., 2010), tabakali kompozit plakalarin
isil burkulma davranisi, sonlu elemanlar yontemi kullanilarak ayrintili bir sekilde incelenmisgtir.
Calisma, farkli E; /E, oranlari, en-boy oranlari, fiber agilari, katman dizilimleri ve sinir kosullari ile
capraz ve acgih tabakalandirimis plakalarin isil burkulma mod sekillerini ele almaktadir. Elde edilen
sonuglar, AS4/3501-6 ve T300/5208 tabakali plakalarinin ytksek E; /E, ve a;/a, oranlarinin, fiber
yoninde daha yuksek burkulma rijitligi ve fiber yonine dik yénde daha ylksek dizlemsel basma
kuvveti Urettigini gostermektedir. Bu durum, daha yuksek isil burkulma mod sekillerinin olusmasina
neden olmaktadir. Kompozit yapilarla birlikte, arastrmacilar izotropik plaka yapilarinin sil
burkulmasini da incelemislerdir. Ornegin Ko (William L. Ko, 2004), kubbe benzeri sicaklik profillerine
maruz kalan dikdortgen panellerin burkulma davranigini arastirmak i¢in minimum potansiyel ener;ji
ve sonlu eleman yontemlerini kullanmistir. Calisma, yalnizca izotropik panelleri kullanmis ve
malzeme anizotropisinin etkisini dikkate almamistir. Bir baska ¢alismada Yavuz ve arkadaslari
(Yavuz et al.,, 2023), dizenli sicaklk dagilimi altindaki bir izotropik plakanin sl burkulmasi
genellestiriimis diferansiyel quadrature metodu ile farkli sinir kosullarinda, havacilik endistrisinde
kullanilan c¢esitli alasimlarda, farklh tabaka kalinliklarinda ve en boy oranlarinda incelenmistir. Bu
yontem sicaklik degisiminin izotropik plaka yapilarinin stabilitesi Gzerindeki etkisini aragtirmak igin
uygulanmigtir. GDQM ile elde edilen sayisal sonuglar, MSC Nastran ile yapilan analizler ve tam
¢ozimlerle kargilastinimistir. Sonuglar, kullanilan yéntemin izotropik plaka yapilarin tniform sicaklik
dagihmi altinda isil burkulmasini analiz etmek igin umut verici bir yaklagim ve etkili bir ara¢ oldugunu
gbstermektedir.

Bu calismada, anti-simetrik acgili ve ¢apraz tabakali kompozitlerin kritik burkulma sicakliklari ¢esitli
sinir kosullari, agiklik oranlari, tabaka sayilari, oryantasyon dizilimleri ve malzeme turleri dikkate
alinarak ANSYS programi lzerinden analiz edilmistir. Elde edilen sonuglarda, malzemelerin kritik
burkulma sicakliklari detayh bir sekilde sunulmakta olup, agiklik orani, mesnet kosullari, tabaka
sayisi ve malzeme turlerinin etkileri degerlendirilmigtir.

YONTEM
Matematiksel Formiilasyon

Plakanin tabakali ortotropik yapisi N katmandan olusur. Her katman, kalinhgi ¢, olan bir tabakadan
ibarettir, bu ylizden toplam kalinlk h = X¥_, t; olarak ifade edilir.

Oy :=[Q1z Q22 Q26 gy — ay AT ¢))

{0x1 Qi1 Q12 Q16 &y — AT
Q16 Q26 Qe6l, Yoy —axyAT),

Toy
{TyZ}_ Qas §45] {sz}

Txz) 1Q12 Q12! Vxz
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Burada, oy, 0, Ty, Ty, V€ T,, geriime bilesenleridir. Gi]- ise muhendislik sabitleri ve ydnelim agisi
cinsinden ifade edilebilen indirgenmig direngenlik matrisidir (Christensen, 1984). AT sicaklik artigidir,
a, Ve a, siraslyla x ve 'y eksenleri yoninde isil genlesme katsayllardir. a,, ise gortnir isil kayma

katsayisidir.
a, = @1c0s*0 + a,sin*0
ay, = a;c0s%0 + a; sin*6 (2)
Ay, = 2(a;—ay)sinb.coso

aq Ve a, srrasiyla liflerin boyuna ve enine olan yonlerinde tabakanin isil genlesme katsayisidir.

Birinci dereceden kayma deformasyon teorisi, kompozit malzemelerin ortotropik davranisini ve isil
etkiler altinda maruz kaldiklari karmasik gerilim durumlarini detayli bir sekilde modellemek icin
kullaniimaktadir. Teorinin 6ngdérdugu sekilde, tabakali kompozit plakalardaki deplasmanlar u, v ve
w plakanin duzlem i¢i ve dizlem digi hareketlerini temsil edecek bigimde tanimlanmistir. Plakanin
her bir noktasindaki bu yer degistirmeler, plaka yuzeyindeki noktalarin dizlem igi ve normal
koordinatlarina bagl olarak asadidaki gibi ifade edilebilir:

u(xﬁsz) = uO(ny) + Z‘I’x(x'J’)
U(x:}’»z) =7y (x;J’) + Zl/’y(x:J’) (3)
W(ny' Z) = W(X;Y)

Uy, Vo Ve w orta diizlemdeki herhangi bir noktadaki yer degistirmelerdir ve v,, 1, ise sirasiyla orta
dizleme dik olan normallerin x ve y eksenleri etrafindaki rotasyonlari ifade eder.

Tabakanin herhangi bir noktasinda meydana gelen egilme ve enine kayma gerilmelerinin analizi,
malzeme ve yapisal muhendisliginde kritik dneme sahiptir. Tabakanin herhangi bir noktasindaki
egiime gerinmeleri &,, &, ve enine kayma gerinmeleri y,,,,¥y ¥ Olarak ifade edilir.

% alpxo
< ax ax
* du, 0y,
Sy = —_— + VA R ——
Vay dy dy
auo_l_ du, 31/)x+ a9y,
dy Ox ady ox
aw
Yxz ow 4
ax ¢x

Normal kuvvetler N, Ny, N,,,momentler M,, M,,, M,,, ile kesme kuvvetleri @, ve @, plakalarin birim
uzunlugu basina su sekilde tanimlanir:

N, M, % oy
Ny M,y|= {Uy}(l,z)dz
ny Mxy 2 Txy
0 h
x| _ [2 {sz}
{Qy} N .I;ﬂ TJ’Z dz (5)
2
Tabakall bir plakadaki toplam potansiyel eneriji, 1sil yikleme altinda IT esittir.
N=U,+U,+V (6)
4

Ulusal Havacilik ve Uzay Konferansi



ERMIS, KALDIRIM, YALCINKAYA, UYANER ve YAVUZ UHUK-2024-100

Uy, egilme gerinim enerjisi, U, kayma gerinim enerjisi ve V, sicaklik degisiminden kaynaklanan
dizlem igi yuklerin potansiyel enerjisini temsil eder.

1 h
2

Ub:i fh[fL(ax£x+aysy+ ‘rxyyxy)dA]dz
2

h
1 (2
Us = E f h [f J. (sz}'xz + Tyzsz) dA] dz (7)
-5 R

Vo2 [ (2) e (2) 2 (2) () an - [ (W + W2t

Burada dA = dxdy, R plakanin bolgesidir. N2 ve Nb R’ nin sinirna uygulanan diizlem ici yiiklere
karsilik gelir.

Denge durumu igin potansiyel enerji IT sabit olmalidir. Sicaklik degisimine maruz kalan ¢apraz
tabakali lamine plakanin denge denklemleri varyasyonel prensip kullanilarak gerilme-gekil
degistirme ve sekil degistirme-yer degistirme iligkileri araciiiyla tlretilebilir. Bu denklemleri dIT = 0
esitligini kullanarak elde edebiliriz (KJ, 1982).

Sonlu Elemanlar Formulasyonu: Genel olarak, burkulma problemleri icin kapal bir formda bir ¢6zim
elde etmek zordur (KJ, 1982). Bu nedenle, yaklasik bir ¢6zim bulmak igin genellikle sayisal
yontemler kullanilir. Bu ¢alismada, plakanin burkulmadavranisini detayli olarak incelemek i¢in sekiz
digumld Lagrange sonlu elemanlari kullanilarak bir sonlu eleman analizi gergeklestirilmistir.
Plakanin direngenlik matrisi minimum potansiyel enerji prensibini kullanarak elde edilmigtir. Egilme

rijitligi [K ], kayma rijitligi [K ;] ve geometrik rijitlik [K g] matrisleri soyle ifade edilebilir:

(K51 = | 18,170,118, d4 ®
A
K. = [ [BJ"[D,]iB.1aa ©)
A
K] = [ 1B, 171D, 118, 1d4 (10)
A
Burada;
A By kA (] Ni. N
D] = [B,-]]- Dij'] [DS]z[ e k%Ass] [0,] = I%Vllz I;’Vl:] (11)
h
(Aij:Bij:Dij) = fzhaij(l,l,zz)dz (i,j =1,2,6) (12)
2
h
2 —
(A44,A55) = fh(Q44,st)dZ (13)
2

Ay Ve Ass dikddrtgen kesit igin kayma diizeltme faktorleridir ve su sekilde verilir: k2 = k% =5/6 (IM,
1973).

Eleman direngenlik ve geometrik direngenlik matrisleri birlestirilir. ilgili 6zdeger problemi, herhangi
bir standart 6zdeger ¢ikarma yontemi kullanilarak ¢ozulebilir (W. J. Chen et al., 1991; KJ, 1982).

u;
Vi

|[Ko] - 2, [Kog]]{ }: 0 (14)

i
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Burada;
[Kol = [Kpl+[Ks],
—2p[Kog] = [K ] (15)
Ap’'nin ve baslangi¢ tahmin degeri AT’ nin ¢garpimi, kritik burkulma sicakligi T, yi verir.
T, = A, AT (16)

Malzeme Ozellikleri

E-CamVi/Epoksi ve Boron/Epoksi kompozitler icin isil elastik 6zellikler hesaplamalar icin dikkate
alinmis olup, bu 6zellikler Tablo 1'de verilmigtir. Burada, E ve E; sirasiyla 1 ve 2 yonlerindeki elastik
modulleri, v, Poisson oranini ve a; ve a, ise ¢bzimlerde kullanilan malzemelerin isil genlesme
katsayllarini ifade etmektedir. a;,'nin etkisi ihmal edilmistir. iki farkli malzeme kullanilarak
gerceklestirilen analizler icin malzeme degerleri Uyaner ve arkadaslarinin ¢alismasindan alinmistir
(Avci et al., 2005).

Tablo 1: Malzeme Ozellikleri

Malzeme E,(GPa) E,(GPa) G.,(GPa) Vg, a,(°c™!) a,(°c™)
E-Cami/Epoksi (M1) 15 6 3 0.3 7.0x107%  2.30x 10°°
Boron/Epoksi (M2) 207 19 4.8 0.21 4.14%x 10°° 1.91x 1075

Sinir Kosullar:

"N &

2

N

1

I
A a

Sekil 1: Dikdortgen Tabakali Kompozitin Koordinat Sistemi ve Geometrisi

SSSS: Basit Mesnet

u=w=0,=0 ;x=0,a
v=w=0,=0 ;y=0,b
CCCC: Ankastre Mesnet
u=v=w=0,=0,=0 ;x=0,a
u=v=w=0,=0,=0 ;y=0,b

u,v,w siraslyla (x,y,z) eksenlerde yer degistirmeler ve @,,@,srrasiyla x ve y eksenlerinin orta
duzleme dik olan normal egilme donusleridir.

Dogrulama Galigmalari

Mesh Dodgrulama: Bu c¢alismada, yapilan analizlerin dogrulugunu ve gavenilirligini saglamak
amaclyla mesh yakinsama testi gerceklestiriimistir. Mesh yakinsama testi, sayisal analizlerin
dogrulugunu etkileyen 6énemli bir parametre olan mesh yogunlugunun sonuglar Uzerindeki etkisini
belirlemek icin kullanilir. Bu test, ¢c6zim dogrulugunu artrmak ve sonuclarin mesh bagimsizligini
saglamak igin gereklidir.

Mesh yakinsama testi, ¢esitli mesh yogunluklari kullanilarak ayni model Gzerinde bir dizi analiz
gercgeklestirilerek uygulanmistir. Her analizde, ag yogunlugu artirilarak sonuglar kargilastirimis ve
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belirli bir yogunluktan sonra sonuglarin degismedigi, yani yakinsadigi nokta belirlenmigtir. Sekil 2’ de
yuk faktérinin mesh boyutuna goére degisimi gosterilmektedir.

MESH YAKINSAMA

120
100

80 e —— — S i

60

YUK FAKTORU

40

20

25 10 s 3 2 1 0.9 0.8 0.750.72 0.7 0.68 0.65 0.6 0.550.52 0.5 0.45 0.4 0.3
ELEMAN BOYUTU

Sekil 2: YUk Faktérianin Mesh Boyutuna gére Degisimi

Analiz_Dogrulama: Yapillan c¢aligmalar literatirde gergeklestirilen birgok analiz sonucu ile
kargillastirimistir. ANSYS U(zerinde yapilan analizlerin karsilastirimasi asagdidaki tablolarda
verilmigtir. Farkli sinir kosullarinin  kritik burkulma sicakhgi Gzerindeki etkisini gosteren referans
calismasi ve analiz sonucu Tablo 2’ de gosterilmektedir. Uzunluk/ kalinlik oraninin kritik burkulma
sicakligina etkisi ve analiz hata dederini azaltmak icin hangi oranin daha optimum sonuglari
sagladigi Tablo 3’ te gosteriimektedir. Farkli oryantasyon diziliminin kritik sicaklida etkisi, referans
calismalarla kargilagtirimasi ayrica Tablo 5 te verilmistir. Son olarak degisen agiklik oraninin kritik
burkulma sicakligina etkisi Tablo 4’ te verilmistir.

Tablo 2: a/b=1 ve a’h=100 Olan iki Farkli Sinir Kosulu icin Degisken Agllarda Kritik Burkulma

Sicakliklari
SSSS ccee
0,81, 15 35 45 65 9 | 15 35 45 65 90
(Hacioglu, 2008) 17.30 4217 43.92 2854 11.88 349 845 9532 51.04 26.93
ANSYS 17.62 4493 4699 2934 1189 3501 8431 952 50.87 27.18
Hata (%) 18 655 699 281 043 033 023 012 033 094

Tablo 3: a/b=1(SSSS) icin Degisken Uzunluk Kalinlik Oranlarinda Kritik Burkulma Sicakliklari
a/b=1 (SSSS)

a/h 10 30 50 80 100
KPT (Lee, 1997) 12.34 1.37 0.49 0.1929 0.1234
BDKT (Lee, 1997) 9.3 1.32 0.49 0.1919 0.123
[+45]5 ANSYS 7.18 1.2 0.47 0.18858 0.12212
Hata (%) 22.8 9.34 4.6 1.73 0.72
Tablo 4: Farkli Agiklik Oranlarinda Kritik Burkulma Sicakliklari
SSSS
alb 0.125 0.625
(W. C. Chen & Liu, 1993) 45.356 100.528
(L. W. Chen & Chen, 1989b, 1991) 45.6 101.12
ANSYS 46.111 96.708
Hata (%) 1.66 3.8
7
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Tablo 5: Farkli Oryantasyon Dizilimlerinde Kritik Burkulma Sicakliklari

Oryantasyon [45/—-45], [0/90/0/90]

(Singh, 2014) 4.1706 4.257
ANSYS 4.047 4.138
Hata (%) 2.96 2.8

Niimerik Sonuglar ve Tartigsma

ANSYS Uzerinde gergeklestirilen analizlerde farkli agiklik oranlari, mesnet kosullari, tabaka sayisi,
malzeme turd ve oryantasyon dizilimleri dikkate alinmigtr. M2 malzemesi i¢in yapilan analiz
sonuglarinda elde edilen kritik burkulma sicakliklari Tablo 6’ da verilmistir. M1 malzemesine ait kritik
burkulma sicakliklari Tablo 7° de veriimistir. M1 ve M2 malzemesinin tabakali dizilimine ait kritik
burkulma sicakliklari Tablo 8 de verilmistir. Analizlerde a=150 mm degerinde sabit tutulmustur.
Toplam kalinlik tim analizlerde h= 1.5 mm olacak sekilde ayarlanmistir. Boylece analiz sonuglarinda
en az hata oranina sahip olan a/h=100 oraninin sabit tutulmasi saglanmistir. Notasyonlarda B, G
harfleri sirasiyla Boron/Epoksi ve E-Cami/Epoksi’ yi temsil etmektedir.

Tablo 6: M2 Malzemesinin Degisen Kosullarda Kritik Burkulma Sicakligi

Sinir Ko-
S-S-S-8 c-c-C-C
sullan
En-Boy a/lb a/b
Orani 2/5 2/3 1.0 32 5/2 2/5 2/3 1.0 32 5/2

Katman Oryantasyon
Sayisi dizilimi

[455, —45;5], 11.581 17.153 25.143 37.822 69.716 30.591 36.577 49.629 81.136 183.44

4
[05,905], 13.196 12762 15612 28.601 81.153 37.721 41537 50.907 92.338 224.48
[455,—455], 12.183 18.135 26.551 39.978 73.237 33.824 40.538 55.075 90.037 203.62
8
[05,905],  13.036 1275 15748 28.584 80.349 41.809 46.079 56.442 10246  249.1
[455,—45,]s 1229 18.308 26.798 40.358 73.861 34.422 41271 56.083 91.684 207.35
12
[05,905]6 12.99 12745 1577 28575 80.084 42568 46.922 57.469 104.35 253.72
Tablo 7: M1 Malzemesinin Degisen Kogullarda Kritik Burkulma Sicaklig
Sinir Ko- S-S-S-S c-c-c-C
sullan
En-Boy a/b alb
Orani 2/5 2/3 1.0 3/2 5/2 2/5 2/3 1.0 3/2 5/2
Katman Oryantasyon
Sayisi dizilimi
[45;,—45¢], 6.1454 8.0132 11274 17.938 38.082 19.562 21.262 27.721 47.743 12143
4
[05,906],  6.2439 7.3289 9.8928 16.438 38.814 20.83 21937 27.857 49.266 129.15
[45;,—45,], 6.2054 8.1169 11.43 18171 38.457 19.959 21728 2835 48792 123.93
8
[0,,90,],  6.2741 7.3563 9.9259 16.501 39.006 21307 22457 28497 50435 132.11
[45;,—45,]¢ 6.2164 8.1359 12429 18.214 38.525 20.032 21.814 30.897 48986 124.39
12
[05,900]¢  6.2796 7.3614 10773 16.512 39.041 21395 22554 31.059 50.651 132.66
8
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Tablo 8: M1 ve M2 Malzemesinin Hibrit Dizilimin Degisen Kosullarda Kritik Burkulma Sicaklig

Sinir Ko-

sullar S-S-S-S c-c-c-C
En-Boy a/b a/b
Orani 2/5 2/3 1.0 32 5/2 2/5 2/3 1.0 3/2 5/2
Katman Oryantasyon
Sayisi dizilimi
[455, —45¢], 9.822 13.346 19.172 29.696 60.159 26.21 29.367 38.889 65.522 159.15
4
[05,90¢], 15.681 16.027 15.633 18.008 34.492 39412 41481 45.091 54.722 118.18
[455,—45:]s 9.5774 13.184 18.963 29.302 58.576 28.674 3188 42101 71.117 173.94
8
[05,90¢]4 14.864 15.079 14.907 17.493 34.021 43.268 45.75 50.26 58.58 120.6
[455,—455]¢ 9-5311 13.15 18.919 29.221 58.278 29.123 32.333 42678 72126 176.64
12
[05,906]6 14.718 14911 14476 17.397 33.935 43.973 46.534 51.21 59.294 121.04

Analizler incelendiginde beklendidi Uzere Boron/Epoksi malzemesinin kritik burkulma sicakhgi ayni
kosullarda E-Cami/Epoksi’ den daha yuksektir. Ancak bu durum bu malzemelerin hibrit dizilimleri
icin gegerli degildir.

Her (¢ kombinasyonun ortak 6zellikleri incelendiginde gdze carpan hususlar sunlardir: Ug
malzemede ortak olarak ayni aciklk orani ve oryantasyonda ankastre mesnetin kritik burkulma
sicakhginin basit mesnetten daha ylksek oldugu gdézlemlenmektedir. Ayni sekilde agiklik oranini
artisina bagh olarak ankastre mesnette ve basit mesnette her ti¢ malzemenin acili dizilimi ([45,-45])
icin kritik burkulma sicakliginda artis gézlenmektedir. Ancak bu durum ¢apraz dizilimli ([0,90]) basit
mesnet i¢cin gecerli degildir. Basit mesnet kullanilarak gergeklestirilen analiz sonuglarinda kritik
burkulma sicakliginin genel seyrinde artis hékim olsa da 6zellikle agiklik oraninin birden kugUk
oldugu durumlarda klguk miktarda azalis ve ardindan artis olabilmektedir. Ek olarak, ankastre
mesnet kullanilarak G¢ durumdaki dizilim igin ayni kalinlkta ayni agiklk oraninda tabaka sayisi artigi
kritik burkulma sicakligini arttrmaktadir. Her g kombinasyonda da en yuksek kritik sicakliklar agiklik
oraninin en yuksek oldugu degerlerde elde edilmektedir.

| - —— it hoe G088/ Epoxy s Boron/Epox
w A— ve A
e {3 il

e |31 11

wlll=Glass/Epoxy 21,307 21,398

Sekil 3: Capraz Dizilime Sahip a/b=2/5 Oraninda Elde Edilen Kritik Burkulma Sicakliklari Sirasiyla
(CCCC-SSSS)
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—— Hibrit —@— Glass/Epoxy —te— BOron/Epoxy
18
16 P——
14
12 = =

| 3K

- L )
6
4
2
0]
N=4 N=8 N=12
~——e— Hibrit 16.027 15.079 14.911
—@— Glass/Epoxy 7.3289 7.3563 7.3614
—tr— BOron/Epoxy 12.762 12.75 12.745

Sekil 4: Capraz Dizilime Sahip a/b=2/3 Oraninda Elde Edilen Kritik Burkulma Sicakliklari (SSSS)

Gorilen 6nemli bulgulardan birisi Sekil 3 ve Sekil 4’ te gosterilmistir. Burada 6zellikle SSSS sinir
kosulunda capraz agili dizilimlerde agiklik oraninin birden klguk oldugu degerlerde yapilan
analizlerde hibrit dizilimin daha yuksek kritik burkulma sicakligi verdigi saptanmigtir. Ayni sekilde
a/b= 2/5 degerinde ankastre mesnetler i¢in de bu durum gérilmektedir.

Plaklarin Kritik Burkulma Mod Resimleri:

Unit mm

F: Eigenvalue Buckling
Total Deformaton
Type: Total Deformaton
Load Multpber (Linear): 16.512
Unit mm

1 Max
038889
or77s
066667
055556
044tas
033333
022222
o
0 Min

Load Multpher (Linear): 54734
unit mm

Sekil 6: Tabakali Kompozitlerin a/b= 3/2 igin ilk Dért Burkulma Modu
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B: Eigenvalue Buckling
Total Deformation
Type: Total Deformation
L0ad Muttipher (Linear): 30.897
Unit mm
1 Max
0388889
077778
ose6667
055556
Oass4s
033333
022222
o1
OMin
8: Eigenvalue Buckling
B‘V .

Total Deformation 3
Type: Total Deformation
Load Multipher (Linear): 53.7
unit mm

1 Max
o.ssses
orrms

omm
0 Min

B: Eigenvalue Buckling
Total Deformation 2
Type: Total Deformation
Load Multiplier (Linear): 53.762
Unet mm

1 Max

088889
B: Eigenvalue Buckling
Total Deformaton 4
Type: Total Deformation
Load Mutipher (Linear): 78.131
Unet mm

1 Max

088880

077778

066667

asssse

ddadl

033333

022222

o

0 Min

Sekil 7: Tabakall Kompozitlerin a/b=

H: Eigenvalue Buckling
Total Deformation
Type: Total Deformation
Load Mulbplier (Linear): 81359
Unit: mm

1 Max

Prerey
H: Eigenvalue Buckling
Total Deformaton 3
Type: Total Deformation
Load Multiphier (Linear): 23,364
Unit: mm

1 Max

088889

077778

0.66667

0355556

Qassns

033333

022222

onm

0 Min

H: Eigenvalue Buckling
Total Deformation 2

Type: Total Deformation
Losd Multipher (Linear): 15769
Unt: mm

1 Max
088889
077778
o.66667
055556
Oadsad
033333

022222

1 igin ilk Dért Burkulma Modu

&

H: Eigenvalue Buckling
Total Deformation 4
Type: Total Deformaton
Load Multipher (Linear): 27.31
Unit: mm

1 Max

088889

077778

066667

n

Sekil 8: Tabakali Kompozitlerin a/b= 2/3 igin ilk Dért Burkulma Modu

J: Eligenvalue Buckling
Total Deformation

Type: Total Deformation

Load Multiphier (Linear): 29,123
unit: mm

1 Max

0.88889
077778

J: Eigenvalue Buckling
Total Deformation 3
Type: Total Deformation
Load Multiplier (Linear): 36.079
Unit: mm

1 Max

0.88889

077778

0.66667

0.55556

044444

033333

0.22222

o1

0 Min

J: Eigenvalue Buckling
Total Deformatios

Type: Total Deformation

Load Muttiplier (Linear): 31.198
Unit: mm

1 Max
088889
077778

J: Eigenvalue Buckling
Total Deformation 4

Type: Total Deformation

Load Multiplier (Linear): 43.062
unt; mm

1 Max
08889
077778
0.66667
055556
044048
033333
022222
oanm
0 Min

Sekil 9: Tabakali Kompozitlerin a/b= 2/5 icin ilk Dért Burkulma Modu
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SONUC

Bu ¢alismada, anti simetrik agili tabaka ve ¢apraz tabakali kompozitlerin farkli sinir kosullari, agiklik
oranlari, tabaka sayllari, malzeme tlrleri ve oryantasyonlari dikkate alinarak ANSYS U(zerinde
analizler gerceklestiriimistir. Ozellikle M1 ve M2 malzemeleri igin yapilan analizlerde elde edilen kritik
burkulma sicakliklari kapsaml bir sekilde incelenmis ve sonuglar Tablo 6, Tablo 7 ve Tablo 8'de
sunulmustur.

Sinir kosullarinin  kritik burkulma sicakligini etkiledigi gézlemlenmistir. Bu baglamda, ankastre
mesnetlerin, basit mesnetlere gére daha avantajli oldugu belirlenmistir. Ayrica, aciklik orani ve
katman sayisinin kritik sicakliga olan etkileri, malzeme ve sinir kosullarina bagl olarak degisiklik
gostermektedir. Onemli bulgulardan biri, hibrit dizilimin kritikk burkulma sicakligina nasil etkisi
olabilecegidir. Yapilan analizler, Boron/Epoksi malzemesinin kritik burkulma sicakliginin, E-
Cami/Epoksi malzemesine gére daha yuksek oldugunu, ancak hibrit dizilimlerde bu Ustlnligin
korunamadigini ortaya koymustur. Calisma, belirli kosullar altinda hibrit dizilim ile kritik burkulma
sicakhginin artirilabilecegini gostermektedir.
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