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ONSOz

Son yillarda 6zellikle havacilik alaninda kompozit panellerin kullanimi 6nem
kazanmigtir. Bu nedenle bu yeni yapi elemanlarinin maruz kalabilecekleri gesitli
yapisal yiikler altindaki davramslarinin bilinmesi oldukga Onem kazanmistir.
Ozellikle s6z konusu yapi elemanlar1 ani yiikler altinda biiyiik oranda hasarlar
gorebilmektedir. En ¢ok karsilagilan ani ylikler patlama olaylarmin sonucu olarak
meydana gelebilmektedir. Bu nedenle patlama yiiklerinin kompozit paneller
iizerindeki etkilerinin aragtirilmasi énemli bir konu haline gelmistir. Ozellikle dizayn
asamasinda s6z konusu yiiklerin etkilerinin 6nceden yaklagik olarak tahmini gerekli
olmaktadir. Gerek patlama yiiklerinin modellenmesi gerek bu yiiklerin paneller
{izerindeki etkilerinin aragtirilmasi konusunda farkli varsayimlara dayanan gesitli
calismalar yapilmakla birlikte deneysel c¢aligmalar olayin gizlilik igermesi
bakimindan literatiirde pek fazla bulunmamaktadir.
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OZET

Bu g¢aligmada, kenarlarindan ankastre olarak mesnetli katmanli kompozit
panellerin anlik basing yiikii altindaki dinamik davranislari deneysel ve teorik olarak
arastirilmugtir.  Anlik basing yiikii, genellikle, patlama olaylarinin sonucu olarak
meydana gelen ¢ok kisa bir zaman siirecinde etkin olan bir kuvvettir. Bu basing yiikii
cok kisa siirede bir pik degerine ulasip exponansiyel olarak azalan bir nitelik
tagimaktadir. Bu tiir yiikler, yiiksek dinamik karakterlerinden dolay1, yapilar tizerinde
etkili olmakta ve hasarlara neden olabilmektedirler. Dolayisiyla, son yillarda ugak
yapilarinda kullanimi giderek artan katmanli kompozit panellerin anlik basing
yiiklerine cevaplarinin incelenmesi olduk¢a 6nemlidir.

Teorik ¢aligmada, katmanli kompozit kabugun hareket denklemleri Love’un
ince elastik kabuk teorisi ¢ergevesinde tliretilmistir. Geometrik nonlineerlik etkileri
von Karman varsayumlar ile hesaba katilmigtir. Hareket denklemleri virtiiel is
prensibi kullanilarak ¢ikarilmistir.  Anlik basing yiikiintin ifade edilmesi igin
Friedlander séntim fonksiyonu, uygun degisiklikler yapilmak suretiyle, kullanitmastir.
Anlik basing yiikiinti ifade eden bu fonksiyondaki parametrelerin degerleri deney
bulgularindan elde edilmistir. Hareket denklemleri bir seri ¢6ziim fonksiyonu
secilerek ve Galerkin ydntemi uygulanarak zamana bagli nonlineer diferansiyel
denklemler seklinde elde edilmistir. Bu denklemlerin yaklasik ¢6ziimii i¢in Runge-
Kutta yénteminden faydalanilmigtir, Ayrica problem sayisal bir ¢6ziim teknigi olan
sonlu elemanlar ydntemi ile ¢6ziilmiistiir. Bu amagla ANSYS sonlu elemanlar
yazilimi kullanilmigtir.

Deneysel galigmalarda anlik bir basing yiikii saglayacak detonasyon tlipti ve
gerekli donanim kurulmustur. Detonasyon olayr LPG ve oksijen karigiminin bir ucu
kapal1 bir tiip i¢ine gonderilerek ateslenmesi ile gerceklestirilmistir. Tiiplin yakit
karigimi ile doldurulmas: ve atesleme olaylar: bilgisayar kontrollu olarak yapiimagtir.
Atesleme sonucunda tlip i¢inde ses {istli hizlarda ilerleyen bir basing dalgas:
gelistirilmis ve bu tiipiin agik olan agzindan atmosfere yayilmistir. Bu basing dalgasi
tiiplin agik ucundan belirli uzaklifa yerlestirilen kompozit panellere carptirilmistir.
Boylece paneller {izerinde bir anlik basing yiikii etkisi olugturulmusgtur.

Panellerin orta noktalarindaki birim uzama degerlerinin zaman ile degisimleri
deneysel olarak elde edilmigtir. Deneysel olarak elde edilen bu degerler birim
uzama-yer degistirme denklemlerinde kullanilarak yer degistirme-zaman grafikleri
olusturulmustur. Yaklasik teorik analizler igin secilen ¢6ziim fonksiyonlarinin terim
sayis1 arttirilarak analiz sonuglarimin belli bir defere yakinsadifi goriilmiigtiir.
Analizler diiz paneller igin ¢6ziim fonksiyonlarmmin ilk teriminin alinmasinin yeterli
olmasma karsin egrilikli paneller icin daha fazla terimin alinmasinin gerekli
oldugunu gostermigtir. Yaklasik teorik ve sayisal analiz sonuglan kullanilarak
panellerin orta noktalarindaki birim uzama ve yer degistirmelerin zaman ile
degisimlerini gosteren grafikler olusturulmugtur. Deney sonuglan ile analiz sonuglari
karsilagtirilarak aralarinda iyi bir uyum oldugu goériilmistiir.

xi



SUMMARY

DYNAMIC RESPONSE OF LAMINATED COMPOSITE PANELS
SUBJECTED TO BLAST LOADING

In this thesis, laminated composite panels subjected to air blast loading are
studied using experimental, approximate theoretical and numerical methods. Flat
and cylindrically curved laminated composite panels are examined in the study. The
panel is clamped at its all edges.

In the first chapter, the importance of the effects of air blast loading on the
panel structures is discussed. In this chapter, composite panel applications are
introduced. Also several studies related to the effects of air blast loading on the
panel structures are reviewed. Isotropic plate structures subjected to air blast loading
are investigated by Houlston et al. [3,4]. Numerical results obtained by using
ADINA finite element code are compared with experimental results. A single degree
of freedom elastodynamic analysis of the response of a rectangular plate subjected to
an explosive blast has been conducted assuming a Navier form of displacement
function and a modified Friedlander reflected blast overpressure which exponentially
decays with time [5]. Analytical results are compared with ADINA results, and a
good agreement is found for the linear elastic dynamic case. In the investigation of
the dynamic response of steel cylindrical shell panels subjected to air blast loading,
approximate theoretical solutions are presented for linear and nonlinear geometric
behavior [16]. Theoretical results are compared with ADINA results for several
panel rise cases. A numerical model for large deflection, elastoplastic analysis of
cylindrical steel structures under air blast loading conditions is presented by Jiang
and Olson [18,19]. The model is based on a transversely-curved finite strip
formulation. The dynamic response of a steel toroidal shell panel subjected to blast
loading is investigated by Redekop [17]. Numerical results are computed using the
theory based on the Mushtari-Vlasov-Donnell assumptions. Response of laminated
composite flat panels to blast loading is studied by Librescu and Nosier [6]. The
results obtained within a higher order plate theory are compared with their first-order
transverse shear deformation and classical counterparts. For thin plates, the results
reveal that the response characteristics obtained within classical and shear
deformable theories are in perfect agreement. In the present study, experimental
results are obtained for thin laminated panels. The analytical expressions that can be
used in preliminary design are obtained. These analytical expressions are correlated
with experimental results.

In the second chapter, nonlinear dynamic equations of the cylindrically curved
laminated composite panels are derived. The governing equations are classified in
three sets: (i) Strain displacement relations, (ii) equations of equilibrium, and (iii)
constitutive laws. The effects of geometrical nonlinearities are found in the first and
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second sets of governing equations, and the effects of material nonlinearities are
found in the third set of equations. The geometrical nonlinearities can be a result of
large strains, rotations, and displacements of the fibers of a differential volume
element that has undergone a transformation from some original configuration.
Material nonlinearities are usually the result of straining beyond the limit of
proportionality caused by large strains. Beyond this limit, the stress strain
relationship is nonlinear; a special case is the material that has been strained beyond
its yield point and plastic flow results. Therefore, it appears that nonlinearity is of
two general types, geometrical and material, and each is treated independently. In
this regard, Novozhilov categorizes four basic problems in the theory of elasticity:

e Geometrically/materially linear

e Materially nonlinear

e Geometrically nonlinear; and

e Geometrically/materially nonlinear.

The basic equations which describe the behavior of a thin elastic shell were
originally derived by Love in 1888. These equations, together with the assumptions
upon which they are based, form a theory of thin elastic shells which is commonly
referred to as Love’s first approximation. In this chapter, the nonlinear strain-
displacement relations based on the von Karman assumption and Love shell theory
are used. In the three dimensional theory of elasticity, the fundamental equations
occur in three broad categories. Thus, it is recalled that in elasticity we have
equations of motion which are obtained from a balance of the forces acting on some
fundamental element of the medium considered, that we have strain-displacement
relations which are obtained strictly geometrical consideration of the process of
deformation, and that we have the constitutive law of elasticity which is introduced
in order to provide a relationship between the stresses and the strains in the elastic
medium. However, the solution of problems in the three-dimensional theory of
elasticity involves vast complications. Thus, a group of simplifying assumptions that
provide a reasonable description of the behavior of thin elastic shells is proposed by
Love and is led to the development of a subclass of the theory of elasticity known as
the theory of thin elastic shells.

Love’s first approximation to the theory of thin elastic shells is based upon
the following postulates:

e The shell is thin.

e The transverse normal stress is negligible.

e Normals to the reference surface of the shell remain normal to it and

undergo no change in length during deformation.

In addition, some assumptions are used for laminated composite panels. It is
assumed that the laminate thickness is small compared to its lateral dimensions.
Therefore, stresses acting on the interlaminar planes in the interior of the laminate,
that is, away from the free edges, are negligibly small. It is also assumed that there
exists a perfect bond between any two laminae. That being so, the laminae are not
capable of sliding over each other and there are continuous displacements across the
bond.

Equations of motion are derived from the virtual work principle. Transverse
shear stresses and in-plane inertias are ignored. Thus the virtual work principle is
applied to the shell and the following equation is obtained:
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dl, = J;dt H[GXSSX +00g, + cxs&:xs]dA
A
~ [[la8u+q8v+q,swldAa 1)
A
— [|[m(asa+ v8v + wew)HA = 0
A

Substituting the constitutive equations in equation (1), we obtain the equilibrium
equations as follow

ON, ON,, 0
BEPE M =0 2)

N, N, 1aM, 1M,

_ _ il —
s ox 1 os 1 ox LTmv=0 @)

M, oM, &M, N, (&N, &N_)ow’
T a8 —26x68+r_(6x+ 68)6x
_(6Ns+6Nxs) ow'’ _(N azw°+N *w® 48 azw") @
a5 ox ) s U ox® e oxas Tt a8

—q,—mw’ =0

Using the constitutive equations and the strain-displacement relations, equations (4)
can be written in terms of displacements as follow

L,u’+L,v' +L,w’+N,(w")+mi’ —q, =0
Lyu’ + Ly, v + Lyyw® + N, (w®) +mv’ —q, =0 )
Lyu® +Ly,v0 + Loyw® + Ny (u®,v®, w®)+mw’ —q, =0

with the following boundary conditions

u’(0,s,t) = u°(4,s,t) = u’(x,0,t) = u°(x,so,t) =0

ou’ ou’ ou® ou’

E(O,S,t) = —é;(f,s,t) = E‘(X,O,t) = E(X,So,t) =0

v*(0,5,t) = v°(¢,5,t) = v°(x,0,t) = vo(x, so,t) =0 (6)
av(l 6V0 6V0 aVO

g(o,s,t) = g(ﬂ,s,t) = E‘(x,o,t) = E(X,So,t) =0
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w°(0,5,t) = w°(,5,t) = w*(x,0,t) = wo(x,so,t) =0

3 )=%0(€,s,t) (xO t) (x Sp»t )=0

and initial conditions

w(x,s0)=0 v(x50)=0 w(x50)=0

7

°(x,500=0  ¥(x50=0 w(x50)=0 @
Also the air blast loading approximation is presented in this chapter. Friedlander
decay function is used to approximate the air blast loading with appropriate
modifications [5].

p(x,s,t) = [ sm(nx/ 1)? sin(ns/ s, )’ +pc](1 t/t))e oty (8)

In the third chapter, approximate theoretical analysis and numerical analysis
are presented. The solution methods for the nonlinear ordinary differential equations
are presented. Some examples related to the solution of this type differential
equations are reviewed.

Displacement functions for the clamped boundary conditions are assumed in
the following form:

M N 2 2
wW=>>U, (t)(l —cos HZEX) (1 —cos nnsj

m=1n=1 Sy
M N 2 2
V=22V, (t)(l — cos mnx)(l —cos nns) )
m=1n=1 e So
! 2
w=> )W, (t)(l —cos nx)(l — cos Isms)
m=1n=1 0

The Galerkin method is used to obtain the nonlinear differential equations from the
equations of motion which are derived in the second chapter. The three equations of
motion are obtained by accounting the first terms of displacement functions. The
panel is affected by normal blast pressure wave. In-plane inertias are ignored.
Therefore U and V are calculated from the first two equations as zero. Thus the
following equation is obtained:

W+c,W+c,W? +¢,W* =c,P, (10)

with the initial conditions
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u0)=0 V(=0 W(0)=0

U0)=0 V(=0 W(©)=0 (11

In this chapter, approximate solution techniques are discussed. The approximate
approaches divide roughly into two categories. In the first category, a minimization
of energy approach is used. The variational integral method, the Galerkin method,
and the Rayleigh-Ritz method are of this type. The finite element and finite
difference methods based discretizing techniques are in the second category.

For the approximate theoretical analysis of the laminated composite panels
subjected to air blast loading, two different computer programs are utilized. In the
first program, the nonlinear analysis is achieved. For this aim, a PASCAL program is
written. In this program, the first term of displacement functions is used. The fourth
order Runge-Kutta method is used to solve the nonlinear equation of motion. In the
other program, linear analysis is realized using the 1, 4 and 9 terms of the
displacement functions. The FORTRAN program which is used the fifth or six order
Runge-Kutta-Verner method is utilized. The fourth order Runge-Kutta method is
presented for the nonlinear differential equation of motion. Moreover, finite element
method is utilized for obtaining the dynamic response of the panel. The ANSYS
finite element software is used for this purpose. Panel structure is discretized to 64
eight nodded layered shell elements. There are six degrees of freedom in each nodes.
Application of the finite element method to the problem gives the equations of
equilibrium in the matrix form as:

MU+KU=F (12)

The Newmark integration technique is used in the finite element analysis.
The Newmark integration scheme can also be understood to be an extension of the
linear acceleration method. The following assumptions are used:

ﬁt+At = Ut + [(1 - 8)ﬁt + Sﬁtmt ]At (13)
U, =U + U At +[(172-1)0, + 00, [a (14)

In addition to above equations, for solution of the displacements, velocities, and
accelerations at time t+At, the equilibrium equations at time t+At are also considered:

.

MU, + KU:+At = Ft+At (15)

Finally, the equations of motion are obtained in the following form.

(e,M+K)U,,, =F+M(e,U, +¢,U, +¢,0,) (16)

In the fourth chapter, the experimental studies are presented. First of all, the
experimental setup is introduced. The experimental setup consists of two parts.
These parts are external setup and internal setup. In the external setup, the
detonation tube and the panel mounting frame exist. The internal setup consists of
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the computer controlled combustion system together with the computer controlled
measurement and data acquisition system. LPG and Oxygen tanks, solenoid valves,
pressure manometers, flame arrester, air circulation pump, induction coil, a power
supply, role driver card, PC 386 computer and PCL818 card are used in the
combustion system. Piezo electric quartz crystal pressure transducer, strain-gauge,
bridge circuit, charge amplifier, dynamic strain-meter, digital scope, RS232C serial
interface, filter circuit are used in the measurement and data acquisition system.

Experiments are carried out in the two parts. In the first part, the experiments
are carried out to obtain the air blast pressure magnitude and the air blast pressure
distribution on the panel. In the other part, the experiments are carried out to obtain
the strain-time history at the center point of the laminated composite panels subjected
to air blast loading.

In the fifth chapter, the experimental and the analytical results are presented.
Air blast peak pressure distribution on both flat and cylindrically curved panels
which is obtained experimentally and its approximation are presented. Then the air
blast pressure variation with time at the center point of the panel is presented for two
different distances from the open end of the detonation tube. Furthermore,
displacement-time history and strain-time history results are presented for the
laminated flat panels subjected to air blast loading. It is found that there is a good
agreement between the analysis and experiment results. In the analysis of
cylindrically curved laminated panels subjected to air blast loading, displacement
functions which include 1, 4 and 9 terms are selected. Strain-time history results are
presented for the cylindrically curved laminated composite panels subjected to air
blast loading. A good qualitative agreement between the analytical and experimental
results are found.

A theoretical analysis and the correlation with numerical and experimental
results of the displacement-time and strain-time histories of the laminated composite
panels exposed to normal blast shock waves are achieved in this study. The blast
wave is assumed to be exponentially decaying with time and either uniformly
distributed on the panel surface or sinusoidal varying with coordinates.

The following conclusions apply to the case of laminated panels with fully
fixed boundary conditions as considered herein:

The blast pressure measurements on the panel show that the character of the
pressure variation is strongly dependent on the distance between the open end of tube
and the target panel. For example, if we decrease this distance about three times, the
peak pressure on the panel increases approximately ten times. Furthermore, the ratio
of the positive peak pressure to the negative peak pressure increases with the
increasing distance. The pressure distribution on the panel has a sinusoidal variation
for the cases of low distance. On the other hand, the spatial variation of the pressure
becomes more uniform as the distance increases.

From the time response curves for flat panels, one can conclude that
experimental, theoretical and numerical results are in a good agreement during the
first four msec. Afterwards, experimental results differ from the theoretical and
numerical results. The discrepancy between experimental results and the others is
more clear for the low distance case. Because, in this case, the plate moves rapidly
due to the blast load with high velocity, and therefore the structural damping
becomes a more significant factor restricting the plate response. Strain-time history
curves obtained from the cylindrically curved laminated composite panels exposed to
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blast wave show a qualitative agreement between the experimental and analytical
results. On the other hand, if the frequencies are considered, a good agreement is
found between experimental results and the others. It is important to note that the
numerical solution procedure requires much more computer time than the
approximate theoretical solution procedure. Thus the theoretical solution may be
used for providing material in the preliminary design stage.

The effect of fiber orientation and loading conditions on the dynamic
response of the laminated composite panel can be examined by this method. The
structural damping and hygro-thermal effects may be interesting in the aspect of the
dynamic response of the panel. The stiffener and cutout effects on the dynamic
behavior of the panel can be studied using this method. These will be the topics of
future studies.
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BOLUM 1

GIRiS

Bu ¢aligma ile kompozit malzemeden yapilmis farkli egrilikteki panellerin
anlik basing yiikiine cevabi deneysel, analitik ve sayisal olarak incelenmistir.
Analitik ¢alismalarda nonlineer kabuk teorisine dayali bir matematik model kurulmusg
ve Runge-Kutta yontemi ile ¢oziilmiistiir. Sayisal ¢6ziim igin ANSYS sonlu
elemanlar yazilimi kullanilmistir. Basing ylikiinlin panel lizerinde diizgiin yayili
oldugu ve koordinatlar ile degistigi durumlar géz 6niline alinmistir. Bu boliimiin ilk
kisminda anlik basing yiikiiniin yapilar {izerindeki etkileri anlatilmis ve ikinci
kisminda bu giine kadar konu ile ilgili olarak yapilan ¢aligmalara yer verilmistir. Son

kisimda bu ¢aligmanin amaci ve kapsami agiklanmastir.
1.1 Olay ve Onemi

Anlik basing yiikleri patlama olaymin sonucu olarak meydana gelmekte ve
patlamanin giddetine gbre yakin veya uzak g¢evredeki yapilara degisik boyutlarda
hasarlar verebilmektedir. Patlama sirasinda gevreye dagilan parcaciklarin yanisira,
olugan basing dalgas1 camlarin kirilmasina ve yakin g¢evredeki yapilarda hasarlara
sebep olmaktadir. Patlama yapinin yakinminda oldugu zaman basing dagiliminin yap:
iizerinde diizgiin olmayacagi bilinmektedir. Ancak patlamadan yeteri kadar uzaklikta
basing dagilum diizgiin yayili olarak kabul edilebilir.

Patlama olaymda ortaya ¢ikan anlik basing yiikii detonasyon denilen ve
sesiistii hizlarda meydana gelen yanmanin sonucu olusur. Bundan yararlanarak
deneylerde patlamayir modellemek miimkiindiir. Burada prensip yakit ve oksijen
karigimunin silindirik, bir ucu kapali gelik bir tlip icerisinde ateslenmesidir. Boylece
tiip icerisinde bir detonasyon dalgasi olusur ve tiipiin a¢ik ucundan bir basing dalgasi

olarak disariya ¢ikar. Bu prensip Ozellikle havacilik endiistrisinde scramjet



motorlarin temelini tegkil etmektedir.  Ayrica detonasyon ile malzemelerin
kaplanmas: endiistride yaygin olarak uygulanmaktadir. Bu baghbagina bir konu
olmakla birlikte, kaplanacak ylizeye basmng dalgasimmn garpmasi sonucu yiizeyin
cevabinin bilinmesi agisindan, bu ¢alisma ile de ilgilidir. Genellikle plak ve kabuk
elemanlardan meydana gelen ugak yapilarmin tizerindeki bilesenler de anlik basing
yiikline maruz kalabilmektedirler. Bu basing 6zellikle motora ait bilesenler tizerinde
etkili olmaktadir. Ayrica, son yillarda yiiksek oranda kompozit malzemeden imal
edilen ucak yap1 elemanlar1 herhangi bir sekilde meydana gelen patlama olay:
sonucunda ortaya ¢ikan anlik basing yiiklerine maruz kalabilirler. Herhangi bir
sekilde meydana gelen ses dalgasi da yapilar {izerinde anlik bir basimg kuvveti etkisi
olusturmaktadir. Ornek olarak, algaktan ugan sestistii hizdaki bir ugagimn olusturdugu
sok dalgasi civardaki yapilarin camlarinin kirilmasina sebep olabilmektedir. Yiiksek
sesin canlilarin kulak zarina da hasar verdigi bilinmektedir. Burada da anlik basing
yiikii etkisi s6zkonusudur.

lleri kompozit malzemelerin tarihi 1940°li yillarda gelisen cam elyafi
takviyeli plastiklere dayanmaktadir. Dolayisiyla bunlar oldukg¢a yeni malzemelerdir.
Tasimacilik, ingaat, konstriiksiyon, gemi ingaati, elektrik, elektronik gibi farkli
alanlarda cam elyafi takviyeli plastiklerin kullanimi olduk¢a yayginlagsmistir. Bu
endiistriyel kompozitlerin ¢ogu maliyet bakimindan metallere rakip olmaktadir.
Korozyona dayanimlarimin yiiksek olmasi, yorulma dmiirlerinin uzun olmasi, isleme
maliyetlerinin metallere gore daha diigiik olmasi ve imalatlarinin daha ucuz olmasi,
bir ¢cok uygulamada cam elyafi takviyeli plastiklerin metallerin yerini almasina yol
agmustir. Ileri kompozit malzemeler yliksek mukavemet ve katilik 6zelliklerine sahip
olan elyaflarin kompozit iginde yiiksek bir hacim oraninda bulunmasiyla teskil edilen
kompozit malzemeler olarak tanumlanabilir. Disiik yogunluklar1 sebebiyle, elyaf
dogrultusunda yiiksek 6zgiil mukavemet ve katilik degerleri elde edilir [1].

1.2 Yapilan Calismalar

Plak ve kabuk yapilarin anlik basing yiikiine cevabi konusunda simdiye kadar
bazi ¢aligmalar yapilmistir. Konu ile ilgili olarak ilk yaymlardan Hopkinson'un [2]

caligmas1 Olgekli modellerin kullanimi igin ortaya bir teori koymasi bakimindan



Onem tasimaktadir. Hopkinson bu teorisini agagidaki sekilde ifade etmigtir:
“Boyutlar1 haricinde benzer olan iki yapisal sistem, agirliklan itibariyle s6z konusu
iki yapmun dogrusal boyutlarmin oranmmin kiibii ile orantili olan patlayicilarin
patlamast sonucu meydana gelen anlik basing yikiine maruz kalirsa, iki yapinin
dinamik davranmig1 yer degistirmeler dogrusal boyutlarin nisbeti ile orantili olacak
sekilde benzer olacaktir.” Celik gemi panellerinin diizgiin yayil: anlik basing yiikiine
yapisal cevabinin tahmini ve Olgiimi Houlston ve arkadaglar1 [3] tarafindan
aragtinnlmistir. Houlston ve arkadaglarn ¢aligmalarinda gemi panellerinin takviyeli
olmasi durumunu da incelemislerdir. S6zkonusu ¢aligmada plagin orta noktasinin
ivmesinin zaman ile degisimi deneysel olarak elde edilmigtir. Hiz ve yer degistirme
degerleri ivmelerin integrasyonu ile hesaplanmig ve ADINA sonlu elemanlar yazilim
kullanilarak bulunan sayisal sonuglar ile kargilagtirilmigtir. Sonlu elemanlar yontemi
ile ¢6ziim sirasinda lineer analiz igin Newmark integrasyon tekniginden yararlanilmis
ve nonlineer analiz sirasinda her zaman adiminda Newton iterasyonu uygulanmugtir.
Sonlu eleman sayisinin arttirilmasi ile deneysel ve sayisal sonuglar arasinda iyi bir
uyum elde edilmigtir. Houlston ve arkadaglari [4] bir bagka ¢aligmalarinda savas
gemisi panellerinin modeli olarak kare seklinde bir gelik plagin diizglin yayihh anlik
basmng yiikiine cevabim1 ADINA sonlu elemanlar yazilimi yardimiyla bulmuslar ve
deneysel sonuglar ile kargilagtirmiglardir. Coziim Newmark integrasyon teknigi ile
yapilmigtir. Yazarlar yaptiklari analizlerin sonucunda geometrik nonlineerliklerin
sonuglar etkiledigini gérmiiglerdir. Basing degerinin arttirilmasi durumunda analiz
sonuglar1 ve deneysel sonuglar arasinda ortaya ¢ikan farklilik sonlu eleman sayisinin
arttirilmasi ile degismemigstir. S6z konusu farklilik sonlu eleman modelinin siir
sartlarinda yapilan bazi modifikasyonlar ile en aza indirilmigstir. Gupta ve arkadaglar
[5] basit mesnetli celik plagn diizglin yayih anlik basing yiikiine cevabiu
arastirmiglardir.  Arastirmacilar lineer bolgede kalmak suretiyle yaptiklari bu
¢aligmalarinda plak iizerindeki anlik basing yiikiinii zamanla exponansiyel olarak
azalan diizgiin yayili bir yiikk olarak almis ve plak i¢in Navier formunda bir yer
degistirme fonksiyonu kabul etmiglerdir. Arastirmacilar bulduklar1 sonuglar1 ADINA
sonlu elemanlar sonuglari ile karsilagtirmiglardir.  Sonlu eleman modelinde dért
diigiim noktali kabuk eleman kullanilmasi yapinin cevabimnn elde edilmesinde yeterli
dogrulukta sonug¢ vermistir. Librescu ve Nosier [6] diizgiin yayili anlik basing



yiikiine maruz kalan simetrik katmanli, kompozit, diiz, dikd6rtgen panellerin teorik
analizinde, yanlamasina kayma deformasyonunu ve yanlamasina normal gerilmeleri
hesaba katmiglardir. Librescu ve arkadasi problemi integral déniisiim teknigini
kullanarak ¢ozmiislerdir. Arastirmacilar bulduklar1 sonuglari yanlamasina normal
gerilme etkilerinin hesaba katilmadig: klasik plak teorisi ¢ergevesinde elde edilen
sonuglar ile karsilagtirmiglardir. Elde edilen sonuglardan kalin kompozit plaklarin
analizinde yanlamasina normal gerilme etkilerinin hesaba katilmasinin gerekli oldugu
goriilmiistiir. S6z konusu g¢aligmada, aragtirmacilar bulduklar1 sonuglarin dogruluk
derecesini gosterecek bir kriter ile kargilastima yapmamiglardir. Beshara [7-8]
patlamanin temel 6zelliklerini ve anlik basing dalgasi olayini incelemis; patlamanin
TNT olarak dengini ve anlik basing &lgek yasasimni tartigmisgtir.  Beshara bu
caligmasinda rijit yapilar lizerine etki eden anlik basing yiikiinii ele almig ve anlik
basing yiikiiniin modellenmesi ile ilgili bir yaklasim sunmustur. Beshara diger
caligmasinda [8] smirlanmig patlamalarin, anlik basing temasinin ve patlamanin
indiikledigi yer sokunun tabiatini ve yapisal etkilerini aragturmustir.  Nurick ve
arkadas1 [9] anlik basing yiikiine maruz takviyeli kare plaklar1 deneysel ve sayisal
olarak aragtirmiglardir. Nurick ve arkadasi bu caligmalarinda nonlineer geometri ve
malzeme etkilerini igeren bir sonlu eleman formiilasyonu kullanmiglardir. Sonlu
elemanlar ile ¢6ziim sirasinda Newmark integrasyonu uygulanmigtir. Celik plaklarin
siinmesinin (large ductile deformation) ve kopmasinin (tensile tearing) arastirildig:
bu ¢aligmada deney ve analiz sonuglar: stinmenin hesabinda uyumlu sonug¢ vermistir.
Kopma ile ilgili deneylerin azlif1 analiz ve deney sonuglari arasmnda benzer bir
iliskinin kurulmasimi &nlemigtir.  Anlik basing yiikiine maruz kalan sandvig
panellerin dizayn metodlar1 konusunda bir ¢alisma da Wiernicki ve arkadaglar1 [10]
tarafindan yapilmistir. S6zkonusu ¢aligmada 6ndizayn igin kullanilabilecek analitik
ifadeler yer almigtir. Singhal ve Larson [11] ¢esitli havacilik yapilarinin katilik ve
kiitle dagilimina dayanan dinamik indirgeme faktorlerini hesaba katan bir bilgisayar
programu geligtirmiglerdir. Anlik basing yiikiintin hesaplanmasinda kullanilan bu
program yapmin esnekligi, elastik modiildi, kiitle dagilim: ve farkli smir sartlarinin
etkisini hesaba katmaktadir. Singhal ve arkadaslar1 [12] anlik basing yiikiine maruz
cesitli kaliliklardaki esnek aliiminyum panelleri farkli teknikleri kullanarak analiz
etmiglerdir. Bu tekniklerden birisinde problem esdeger tek serbestlik dereceli olarak



modellenmekte ve ¢Oziimde Duhamel integrasyon teknigi kullanilmaktadir.
Digerinde ise probleme ¢ok serbestlik derecesi ile yaklasim yapan bir sonlu eleman
programi kullanilmaktadir. Yazarlar basing ylikiiniin exponansiyel ve lineer olarak
azaldif1 durumlar1 incelemiglerdir. Chapman ve arkadaglari [13] anlik basing dalgasi
ile yapilarn etkilesiminin simiilasyonu konusunda parametrik bir g¢aligma
yapmuglardir. Aragtirmacilar bu konuda yazdiklan programin sonuglan ile deneysel
sonuglar: kargilagtirmiglardir. Anlik basing yiikiiniin belirlenmesinde analiz sonuglari
ile deneysel sonuglar olduk¢a uyumlu bulunmustur. Son yillarda, Tirkmen ve
Mecitoglu [14] tiim kenarlarindan ankastre olarak mesnetlenmis tek katmanli
kompozit bir plagin anlhik basing yiikiine dinamik cevabmu teorik olarak
incelemiglerdir. Sozkonusu galigmada geometrik nonlineerlikler hesaba katilmigtir.
Elde edilen diferansiyel formdaki nonlineer hareket denkleminin ¢6ziimii i¢in
dérdiincii mertebeden Runge-Kutta yontemi kullamlmistir.  Yine, Tirkmen,
Mecitoglu ve Borat [15] diizgiin yayili anlik basing yiikiine maruz diiz ve egrilikli,
katmanli kompozit panellerin dinamik cevabini teorik olarak incelemis ve ANSYS
sonlu elemanlar yazilimimi kullanarak bulduklar1 sayisal sonuglar ile
kargilastirmuglardir, Hareket denklemlerinin ¢oziimii i¢in dordiincii mertebeden
Runge-Kutta yontemi kullanilmigtir. Sonlu elemanlar ile ¢6ziim sirasinda Newmark
yonteminden yararlanilmigtir. Redekop ve Azar [16] ¢elik silindirik kabuk panellerin
anlik basing yiikiine cevabini teorik olarak arastirmiglardir.  Aragtirmacilar bu
calismalarinda simirlarindan basit mesnetli olan farkli egrilikteki paneller i¢in lineer
ve geometrik olarak nonlineer durumlarda t_eorik sonuglar elde etmisler ve ADINA
sonlu elemanlar yazilimini kullanarék bulduklar1 sayisal sonuglar ile
kargilagtirmuglardir. Teorik sonuglar ile sayisal sonuglar arasinda nitelik bakimindan
iyi bir uyum elde edilmistir. Redekop [17] baska bir ¢aligmasinda gelik toroidal
kabugun anlik basing yiikiine lineer elastik dinamik cevabini Mushtari-Vlasov-
Donnell yaklasimlari gergevesinde sayisal olarak incelemistir. Sonuglar karsilik
gelen silindirik kabugun sonuglari ile kargilastirildiginda yer degistirmeler silindirik
kabugun yer degistirme degerlerinden daha kii¢tik bulunmustur. Olson [18] takviyeli
plaklarin ve silindirik kabuklarin anlik basmng ylikiine nonlineer cevabini sayisal
olarak elde etmistir. Jiang ve Olson [19] izotropik ve takviyeli kabuklarm anlik

basing yiikiine cevabini sonlu seritler metodunu kullanarak sayisal olarak incelemis



ve bulduklari sonuglari o6nceki g¢aligmalarla ve deneysel sonuglar ile
kargilagtirmglardir. Sayisal ve deneysel sonuglar arasinda maksimum yer degistirme
degerinin tahmini bakimindan uyumlu sonuglar elde edilmistir. Arastirmacilar bu
¢alismalarinda geometrik ve malzeme nonlineerliklerini hesaba katmislardir.
Turkmen ve Mecitoglu [20] katmanli kompozit plaklarin anlik basing yiikiine
cevabimi teorik, deneysel ve sayisal olarak elde etmislerdir. Sozkonusu ¢alismada
anbik basing yiikiiniin plak tizerinde diizgiin yayil1 ve siniisoidal olarak yayili oldugu
durumlar ele alinmis ve problem nonlineer gergevede ¢oziilmiistiir. Yaklasik teorik
¢oziimler Runge-Kutta y6ntemi ile yapilmigtir.  Sayisal ¢oziimler Newmark
integrasyon teknifinden yararlamlarak sonlu elemanlar yontemi ile yapilmigtir.
Tiirkmen ve Mecitoglu [21] katmanli kompozit silindirik kabuklarin anlik basing
yiikiine cevabimi deneysel ve sayisal olarak incelemiglerdir. Soz edilen c¢alismada
biiyiik yer degistirme etkileri dikkate alinmistir. Panellerin tizerindeki yiiklemenin
diizglin yayili ve siniisoidal oldugu durumlar incelenmistir. Co6ziim Newmark

integrasyon tekniginin kullamldig1 sonlu elemanlar yontemi ile yapilmigtir.

1.3 Amag ve Kapsam

Literatiirde katmanli kompozit panellerin anlik basmng yiikiine dinamik
cevabinin elde edilebilmesi i¢in yapilan ¢aligmalar olduk¢a azdir. Bu konuda
ozellikle deneysel calismaya rastlanmamistir. Boylece yapilan pek az sayidaki
caligmanmn analitik ya da sayisal olarak elde edilen sonuglarmin gergekte ne kadar
tutarl: oldugu da bilinmemektedir. Bu galigmada tiim miihendislik uygulamalarinda
ve Ozellikle havacilikta pek ¢ok kullanim alami olan kompozit panel yapilarin
dinamik yiikler altindaki davramiglarinin deneysel olarak incelenmesi ve gerek
analitik gerek sayisal yontemler ile elde edilebilecek sonuglar ile deneysel sonuglarin
ne kadar uyumlu oldugunun gosterilmesi hedeflenmistir. Boylece ¢aligmanin bir
baska hedefi 6n dizayn asamasinda kullanilabilecek, deneysel sonuglar ile dogrulugu
desteklenen analitik ifadelerin elde edilmesi olmugtur.

Bu caligmada anlik basing yiikiine maruz kalan tiim kenarlarindan ankastre
olarak mesnetlenmis kompozit panellerin dinamik davramslari (i) deneysel, (ii)

analitik ve (iii) sayisal olarak incelenmigtir. Kullanilan kompozit panellerin



malzemesi grafit/epoxy ve cam/epoxy olarak secilmistir. Deneysel ¢alismada
patlama olaymi modellemek i¢in bir ucu kapali detonasyon tiipii igerisinde
gelistirilen bir detonasyon dalgasinin tiipiin agik ucundan atmosfere iletilmesi ile
olusan basing dalgasindan yararlamlmigtir. Detonasyon tiipii ile basing dalgasinin
elde edilmesini saglayan bilgisayar destekli bir deney donanimu kurulmustur.
Paneller tlipiin acik ucundan itibaren belirli mesafelere yerlestirilmis ve bu amagla bir
montaj c¢ergevesi kullamilmistir. Kompozit panelin orta noktasinda birim uzama
degerleri deneysel olarak Sl¢tilmiigtiir. Deneyle elde edilen bu basing yiikiine, teorik
ve sayisal galigmalarda kullamilmak iizere, bir fonksiyonla yaklasim yapilmistir.
Teorik c¢aligmada Love’un ince kabuklar igin birinci yaklagimi, geometrik
nonlineerlikler de hesaba katilarak, kullanilmigtir. Matematik model Runge-Kutta
yontemi kullanilarak ¢oziilmiigtlic. Ayrica olay ANSYS sonlu elemanlar yazilimi
kullanilarak modellenmis ve ¢6ziilmiistiir. Sonuglar karsilastirilarak belirli bir
uyumun oldugu goriilmiistiir. Deneysel, teorik ve sayisal caligmalarda panel
geometrisinin, ylkleme sartlarinin ve malzeme o6zelliklerinin panelin dinamik

davranisi tizerindeki etkileri incelenmigtir.



BOLUM 2

NONLINEER KABUK DENKLEMLERI

2.1 Giris

Ugak yapilarimin biiyiik bir boltimii kabuk yapilardan meydana gelmistir.
Ucgagin tlim kaplamalarinin yam sira motor yanma odasi, gesitli kapaklar, kokpit cami
ve diger aksesuar pargalar1 kabuk yapilara Ornek verilebilir. Gemilerin tiim
kaplamalari, uzay araglarmin ve otomobillerin ¢esitli bilesenleri kabuk yapilar i¢in
birer 6rnek olusturmaktadir. Bu bolimiin ilk kisminda lineerlik ve nonlineerlik
kavrami agiklanmis ve kabuk icin yapilan kabuller anlatilmigtir. Kisim 2.3°de
kabugun yer degistirme bagintilarinin elde edilmesinde yapilan kabuller anlatilmig ve
yer degistirme denklemleri elde edilmigtir. Birim uzama-yer degistirme iligkileri
Kisim 2.4’de verilmistir. Kisim 2.5’de katmanli kompozitler igin yapilan kabuller
anlatilmig ve gerilme-birim uzama iligkileri verilmigtir. Kisim 2.6°da katmanli
kompozitlerin gerilme ve moment bilesenleri verilmigstir. Virtiiel is prensibi ve
katmanli kompozit kabugun hareket denklemlerinin elde edilmesi Kisim 2.7°de
anlatilmigtir. Kisim 2.8 ve 2.9°da sirastyla sinir sartlari ve baglangic sartlar1 genel
halde elde edilmis ve son kisimda panellere etki eden basing kuvvetinin ifadesi yer
almustir.

2.2 Genel Hususlar

Literatiirde, lineer-nonlineer, ¢esitli kabuk denklemleri farkli varsayimlar
altinda g¢ikarilmigtir. Bu g¢aligmada Love’un nonlineer kabuk denklemleri
kullanilacaktir. ~ Nonlineerlik iki tipte olabilmektedir.  Birincisi malzeme
nonlineerlikleridir. Bu genellikle biiyiik birim uzamalarin sebep oldugu orantililik

smurmun tesindeki gerilmenin sonucu olmaktadir. S6z konusu limitin Stesinde,



gerilme-birim uzama iligkisi nonlineerdir. Dolayisiyla malzemeye uygulanan kuvvet
ile uzama arasinda nonlineer bir iligki vardir. Ikincisi geometrik nonlineerliklerdir.
Geometrik nonlineerlikler biiyiik yer degistirmelerin ve biiyiik dénmelerin sonucu
olmaktadir. Burada da yapiya uygulanan kuvvet ile deformasyon arasinda nonlineer
bir iligki s6zkonusudur. Birgok miihendislik probleminde geometrik nonlineerlik
kiiciik birim uzama degerlerini verir. Elastisite teorisinde nonlineer veya lineer
olmast bakimindan dort temel problem Novozhilov tarafindan asapidaki sekilde
tanimlanmgtir [22]:

1. Geometrik ve malzeme olarak lineer,

2. Malzeme olarak nonlineer,

3. Geometrik olarak nonlineer,

4. Geometrik ve malzeme olarak nonlineer.

Gergekte, tim miihendislik problemlerinde dérdiincii maddedeki tamim
gecerlidir. Bununla birlikte problemin matematik olarak modellenmesi de zor
olmaktadir. Bu sebeple bazi 6zel durumlarda basitlestirici kabuller yapilabilir. En
cok basitlestirici kabuliin yapildifi durum birinci maddededir. Burada denklemler
elastisitenin klasik lineer denklemleridir. Birim uzamalar, yer degistirmeler,
donmeler kiigiik kabul edilmigtir. Eger dénmeler ve yer degistirmeler kiigtik fakat
birim uzamalar orantililik sinir1 agilacak kadar biiyiik ise ikinci maddedeki malzeme
nonlineerligi hesaba katilir. Eger donmeler ve yer degistirmeler biiyiik fakat birim
uzamalar orantiiik smirmmi agmiyor ise, o zaman sadece geometrik nonlineerlik
diistintiliir. Miihendislik problemlerinin bir ¢ogu sadece geometrik nonlineerlik
hesaba katilarak ¢oziilir. Havacilik, gemi ingaati, uzay yapilari, otomotiv gibi
alanlarda s6zkonusu mithendislik problemleri igin Srnekler vardir.

Yukarida s6z konusu olan Orneklerde kabugun kalinlig1 ile diger boyutlan
arasidaki oran belli bir degerin altinda kalmaktadir. Kabuk kalinlig: h ile kabugun
diger boyutlart (en, boy, egrilik yarigap1) arasinda onda bir veya daha diisiik bir oran
degeri s6zkonusu ise bu tip kabuklara ince kabuklar denilir. Kabugun ince kabul
edilmesi kabuk denklemlerinin gikarilmasinda bazi basitlestirme kabullerine imkan
tanimaktadir.

Bir Onceki paragrafta adi gecen kabuk yapilar yiizeysel basing yiiklerine,
cizgisel basing yiiklerine, tekil yiiklere ve atalet yiiklerine maruz kalabilmektedir.
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Kabuk yapilara uygulanan ylkler kaldirildiktan sonra yer degistirmeler sifir degerini
alarak yap1 tekrar eski haline geri donerse, malzemenin bu tiir davranigi elastik olarak
adlandirilir.

Love ince kabuk yapilarin geometrik olarak nonlineer davramislar: igin bazi
yaklagimlarda bulunmugtur. Bu yaklagimlar kisaca su sekilde siralanir [23]:

1. Kabuk incedir.

2. Yanlamasina normal gerilme ihmal edilir.

3. Kabugun orta ylizeyinin normali deformasyon sirasinda ylizeye normal

kalir ve birim normal vektoriin uzunlugunda degisme olmaz.

Bu kabuller hakkinda su agiklamalar yapilabilir: Incelik kabulii tiim teori igin
ilk ve esas basamag olusturur. Ikinci ve tiglincti kabuller sadece ince kabuklar igin
uygundur. Normalin korunumu varsayimi referans ylizeye normal ydndeki birim
uzama bilesenlerinin ihmal edildigini gosterir. Dolayisiyla normal yoniindeki
gerilme sifir olmaktadir. Bu ¢alismada s6z konusu olan silindirik kabuk ve koordinat
sistemi Sekil 2.1°de goriilmektedir.

Sekil 2.1 Silindirik kabugun geometrisi

2.3 Yer Degistirmeler

Weierstrass teoremine gdre bir aralikta siirekli olan herhangi bir fonksiyon bu
aralikta polinomlar ile ifade edilebilir. Boyle bir ifade, bir kabuk yap: igin asagida
goriilmektedir [24]:
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u(x,8,7,t) = u’(x,6,t) + z8,(x,6,t) + 22y, (x,6,t)+....

v(x,0,2,t) = v°(x,0,t) + 28, (x,6,t) + 2%y ,(x, 6,1)+.... (2.1)

w(x,0,7,t) = w'(x,0,t) + z8,(x,6,t) + 2, (x, 6, )+....
Burada u, v ve w sirasiyla x, 6 ve z yoniindeki yer degistirmeleri; u°, v° ve w° kabuk
orta yiizeyindeki yer degistirmeleri; x, 0 ve z silindirik koordinatlari; B ve y
egilmelerden dolay1 gelen terimleri gstermektedir. Genel bir kabuk yapida, kabuk
kalinlig1 boyunca yer degistirme alam polinomlar veya trigonometrik seriler ile bir
fonksiyon halinde ifade edilebilir. Kabugun kalinligi boyunca yer degistirmeleri
ifade edebilmek amaciyla u, v, w terimleri ile gosterilen yer degistirmeler seriye agilir

ve serinin ilk birkag terimi dikkate alinirsa asagidaki ifadeler elde edilir:

u= 1’ +ut >+ 0t sin =2
h h
z nz
¢ a s _*
V=V +V' —+v sin— 2.2
o L. AR =
h h

Burada h kabuk kalinligini; u®,v?,w®,u’,v® ve w® ddnmeden dolay1 gelen
terimlerin degerlerini gostermektedir. Klasik silindirik kabuk teorisinde w* terimi
ve trigonometrik terimler ihmal edilir ve u® / h ve v* / h terimleri sirastyla — ow® / ox

ve — 0w’ /180 +v°/[r terimleri ile degistirilirse asagidaki ifadeler elde edilir [25]:

ow’°
= 0—
u u Zax
0 0
_ 0 _Zow v
v=v r69+zr 2.3)

2.4 Birim Uzama-Yer Degistirme iliskileri

Bu ¢alismada, Love teorisine dayali nonlineer kabuk denklemleri ¢ikarilirken

geometrik olarak nonlineer etkiler von Karman varsayumlar: ile hesaba katilmustir.
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Love teorisine ve von Karman kabullerine dayanan nonlineer birim uzama-yer
degistirme iligkileri silindirik kabuklar i¢in silindirik koordinatlarda asagidaki sekilde

yazilir.

1ov w 11(ow)°

-1+ e %) @4
10u ov 16wow

€0 =?—“+'——+;——

Burada, €, ,&,,€,, silindirik koordinatlardaki birim uzamalari; u, v, w sirasiyla x, 6

ve z yoniindeki yer degistirmeleri; x ve 0 silindirik koordinatlar; r silindirik kabugun
egrilik yaricapim gostermektedir. (2.3) bagintilart (2.4) denklemlerinde yerlerine
konulursa birim uzama-yer degistirme iliskileri kabugun orta noktasimin yer

degistirmesi cinsinden agagidaki gibi elde edilir.

! +1(6W0J2
&= Tox C ax® 2\ ox
' W zav® WO 1(6w°]2

£, =———z—>+ 5 (2.5)

r Os r 2
v’ w’ zov® v’ ow’ ow®

= -2z + + +
05 0Ox Os0x r O0x Ox Ox Os

Yukaridaki denklemlerin elde edilmesinde s=rf doniigtimii yapilmigtir.
2.5 Gerilme-Birim Uzama lliskileri

Bu caligmada kompozit katmanlari i¢in bazi kabuller yapilmugtir. Bu kabuller
su sekilde siralanabilir:
(i) Katman kalinli1 diger boyutlara gore ¢ok kiiglik oldugundan ince kabuk
teorisi kullanilmaktadir ve serbest kenarlardan uzakta katman iginde
katmanlar arasi diizleme etki eden gerilmeler ihmal edilecek kadar

kiigiiktir.
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(ii) Iki katman arasinda miikemmel bir yapistirma oldugu kabul edilmistir.
Boylelikle iki katman birbiri tizerinde kayma yapmaz ve yapisma bélgesi
icinde yer degistirmeler stireklidir.

Kompozit malzeme igin diizlem gerilme halinde gerilme-birim uzama

iligkileri asagidaki gibi matris formunda yazilabilir [26]:

x Qu Qn Qe

c
o, [=]Qp 9_22 826 g (2.6)

Oys Qi Qup Qe ll &

Burada _Qij katmanli kompozitin doniisiim yapilmig indirgenmis katilik matrisidir.

Qj;;» indirgenmis katilik matrisi Q;;’nin koordinat eksenlerine gére doniistimiinden
elde edilir. Burada Q katmanin elyaf yonti ve ona dik yondeki 6zelliklerini
gostermektedir. Sekil 2.2 *de goriilen 1-2 sisteminin 6zelliklerinin, x-y sisteminde
elde edilebilmesi i¢in doniistim matrisi kullanilarak dontistim yapilir. Burada 1 ve 2
sirasiyla elyaf yonii ve ona dik yonii; x ve y genel koordinat eksenlerini
gostermektedir. P elyaf yonlenme agisini gosterir. Donlisim  matrisi  kullanilarak

elde edilen Gij ile Q; arasindaki iligki agagida verilmistir:

!

b4

Sekil 2.2 Katman koordinat sistemi ve genel koordinat sistemi
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611 = Qllf4 +2(Q, + 2Q66)f2g2 + szg4
612 =(Q +Qy —4Q66)f2g2 + le(f4 + g4)
_Q—zz = Qng4 +2(Q;, +2Q66)f2g2 + Q22f4

—_— 3 3 (2‘7)
Qi = (Q); —Qpy —2Q)f g +(Qp, —Qy +2Q4)fe
Qx =(Q) —Qp, — 2Q66)fg3 +(Q;; —Qyp +2Q66)f3g
Qg6 = (Qy; +Qypy —2Qy, - 2Q66)f2g2 + Q66(f4 + g4)
Burada
Q,; =E,/1-v,v, Qyu =E,/1-v,v,
Q;, =Qy = ViEy [1-v, vy, Qe =G4 =Gy,
f = cosf g=sinp
seklindedir. Bu esitliklerdeki parametreler asagidaki gibidir:
E =Eve +E (I1-v¢) By =E(E,/E;(1-v)+E, v,
G,=GG,/G:(A-v)+G, v, Vig = VeVt VvV
Vo = E, v, [E G =E [2(1+v)

G,=E_/20+v,)
Burada sirasiyla E¢ ve Ey, elyafin ve matris malzemesinin elastisite modiillerini, G¢ ve
Gn elyafin ve matris malzemesinin kayma modiillerini, v ve vy, elyafin ve matrisin
toplam hacimdeki oranlarini, vs ve vy, elyafin ve matrisin Poisson oranlarini, E;, Ej,
Gi2 bir kompozit katmanimmin elyaf yoniindeki, elyafa dik olan yondeki elastisite
modiillerini ve kayma modiillinti, vi» ve v;; elyaf yonii ve ona dik olan yéndeki

Poisson oranlarinmi géstermektedir.

2.6 Kuvvet ve Moment Bilegenleri

Katmanli kompozit kabugun kuvvet bilesenleri her bir katmandaki kuvvet
bilesenlerinin toplami olarak agagidaki sekilde yazilabilir [26].



N, 2 b | Ox o | B I:GU 612 Qi 8?«
N, |= I o, |dz= Q. Qp Qe
Nxs £ o'xs k - e 616 626 666 Sgs
o — (2.8)
B | Qu Qn Q| ¥,
+ 612 —Q-zz -Q—zs K, |zdz
B Qi Qi Qe | %y

Malzeme ozelliklerinin kalinlik boyunca degisimleri ihmal edilerek integrasyon
islemleri gerceklestirilirse denklem (2.8) asagidaki bigimde elde edilir.

N, Ay Ay Ay 82 B, B, By | x,
N, [=1A; Ay Ay 82 +| B By By | x, 2.9
N, A Ay Ag 8?(5 Bis By B || Ky

Burada xy, %5 ve Ky donmelerden dolayt gelen birim uzama terimlerini

gostermektedir. (2.9) denklemlerini kapali formda kisaca

[N]=[A][e, | +[Blx] (2.10)

seklinde ifade etmek miimkiindiir. (2.9) denklemlerindeki matrislerin terimleri:
Aij =;(Qij)k(hk —hy ) Bij =1/2§(Qij)k(hi _hi—l)

seklinde verilmistir. Aym tarzda moment bilesenleri agagidaki sekilde yazilabilir:

M, a b | Ox 2 | B 611 612 616 8?(
M |= J.]:Gs Zd2=2 ,“612 Qn Q| &1 fdz
M,, 7 e Oxs I K e Qe Qs Qa8
—  — o — (2.11)
b | Qu Qun Qi [ X,
+ J‘ Q, Qp Q| x, [Z'dz
et 616 626 666__sz
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Malzeme ozelliklerinin kalinlik boyunca degigimleri ihmal edilerek integrasyon
islemleri gergeklestirilirse denklem (2.11) agagidaki bigimde elde edilir:

M, B, B, By 82 D;, Dy, Dy x,
M, |={B, By By 82 +| Dy, Dy Dy |l x (2.12)
M, By By Bg Sgs Dis Dy D || Ky

(2.12) denklemlerini kapali formda kisaca
[M] = [B][¢, ]+ [Dllx] (2.13)

seklinde ifade etmek miimkiindiir. Burada [D] matrisinin terimleri
Dij = 1/31(2:4(Qij)k (hi - hi—l)

seklinde verilmigtir.
2.7 Katmanh Kompozit Kabugun Hareket Denklemi

Hareket denkleminin elde edilmesinde virtiiel is prensibi kullamilmigtir. Bir
kuvvetin tasarlanan keyfi bir yer degistirme esnasinda yapacagi ise virtliel is adi
verilir. Virtiiel is prensibi, dengede olan bir sistemin, herhangi bir virtiiel yer ve sekil
degistirmesinde, dig kuvvetlerin igi i¢ kuvvetlerin isine esit olacaktir seklinde
tamimlanir. Bu tamim geregince virtiiel is denklemi varyasyonal formda asagidaki
bagnt1 ile verilir [27]:

3, = J;dt”[cxﬁax + 08¢ +cszexs]dA
A
~ [[[a,8u+q,8v+q,8w]da (2.14)
A

~ [[[m(adi + v89 + wow)HA = 0
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Burada qyx, qs ve g, dig kuvvetleri; 0, ¥ ve w hiz bilegenlerini; m kabugun birim
alaninin kiitlesini gostermektedir. Denklem (2.10) ve (2.12), (2.14) ifadesinde
kullanilarak asagidaki baginti elde edilir:

8Je = J;dt J.,[ NXBS?( +Ns882 +Nxs8823 + MxKx + MsKs + MXSKXS}iA
A

2.15
- [[[a,6u+q,6v+q,5wldA ~ [[[F(usu+vov + wew)lA =0 @1

Bu denklemdeki her bir terime kismi integrasyon uygulanarak &u, v ve &w
varyasyonlar1 iizerindeki tiirevler kaldmrlir. Ornek olarak birinci terim icin asagidaki

islem gosterilmigtir:

611 .

odu’ o
./[_[Nx o dxds = N,du I AJ‘

Elde edilen denklemlerde &u, &v ve dw varyasyonlar: keyfi birakilarak katmanli

kompozit kabugun hareket denklemleri diferansiyel formda elde edilir.

ON, ON, —— @17
% s q,—mi = .17)
ON, ON, laMs 1 oM,

-q,-mv’ =0 (2.18)

T8 X r B r ox

_O’M, M, 5 O*M,, . N, _(aNx N aNxs) ow’
x> os? oxbs  r ox s / ox
_(aNs . 6Nxs) ow’ _(N *w° N *w° N 62w°)
0  ox/ Os * ox? * Ox0Os s s’

—q,—-mw’ =0

(2.19)

Burada @, v ve W ivme bilesenlerini gostermektedir. (2.10) ve (2.12) ifadeleri (2.16)
denkleminde yerlerine konulursa hareket denklemleri kabugun orta ylizeyinin yer
degigtirmeleri cinsinden agagidaki sekilde elde edilir.
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Lyu’+L,v® +L,w’ +N,(w®)+mii’ —q, =0
Lyu’ + L, v +L,w® + N, (w®) +mv° —q, =0 (2.20)

Lyu®+L,v° +L,w® + N, (u’,v*, W) +m%° —q, =0

Burada

0’ o’ 0’

b =~Au g =2 g e o

2

OX0s

L,=-(A,+Agx+B,/r+B /1)

2 2

o 0
— (A + By /r)y— (A + By /r)’é'ST

10 10 X
Lig =—Ap 5 A T 5 +3Bis 5 am
o 8’ 8’

+(By, +2B) PP +B11—6"X'3_+B26§

2

0
L, =—(A,+As+B, /r+Bg /r)_axas

2 2

0 0
— (A5 + By /r)'a'x—z“(Azs + By /r)y

62
6X2
2

p)
—(A,, +2B,, /t+D,, /r’)g

Ly, =—(Ag +2Bg /r+Dyg /1%)

2

0
—(2A, +4B,, /1 +2D, /1%) e

3

0
Ly=—(Ay/r+B, /rz)—a—s"*‘(Blz +2Bg + Dy, /1+2Dg /r)_a'sjax_z

3 3

0
+(By, +D,,/ r)és—3 + (3B, +3D, /r)——axasz

3

0 i
— (A, /t+By /rz)&+(B,6 +Dy /r)§
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o i o
Ly = —Bll ¥—3B16 ox23s -B;, oxOs>
o? N 0 0
—2Bg x5 - By Py +A, /rEX—+A26 /rg
63 63
L, =—(B; + Dy /r) —(B, +D, /1 +2B¢ +2D /r) ox0s
3 63
—(3Bys + Dy “‘)W“(Bzz +Dy, /r)g
0 0
+ (A /1+2B,y /r)g+(A22 /t+B,, /r)g
a 4 4 64
Ly =Dy57 ox* +6D16 %8s +(2D12 +4D66) PP +4D266x—683
o° o 8° N
2B12/r8x2 2B22/r62 4B26/r6x6s+D22 P +A,/r
ow’® o*w’ ow’ 8°w?’ ow’ a*w’®
Nl(wo) =-Ay % 6x2 —(A +Ag) 3s  Oxos —Ay Bs "'éxT
A ow’ o’w’ A ow® 8*w’ ow’ a*w°
16 5% Oxds % s 85’ % 8x  os?
ow' &’w
N (w)-—(A12+A66+B12/r+B66/r) 5% Ods
ow’ *w° ow’ a*w°
—(Ay + By, /r) Bs 7 T (2A, 2B, /1) Bs ﬁxﬁs
6w° ’w ow’ 8*w
— (A + By I 1)—— % o5t (A +B /1)~ % 6x2
ow’ o*w’ ow’ 8w
~(Ag +Bgs /1) os  ox2 —(Ay +By /1) 3s o5’
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o*w 2 2w 2
N3(u0aV0aW0) = 2(B66 - B12 )( axas) +(B22 - BIZ)( 552 J
4B (6w° 63w°) . B (aw° 63w°)
- 66 Bs GSBXZ (Bzz - 12) Bs 683
*w° 2w ow’)’
+2(B,, “Bee)( PYCRNPW )‘Alz /Zr( % )
aw®)’ *u® w® aw)’ o*w®
-Ay /21{ s ) "An( %’ ox ) -(BA /2)( ox ) P
*v°® ow’
—(A, +Ag +B, /T1+Bg /r)(asax o )
A 4 2A )(6w° O’ w° aw°) (62u° 8w°)
(A 67\ 8s Osdx oOx 16 8sox %
02v° ow’ ’w° aw’ aw’
— (A +B /1) ox’ o -2A x> 0s ox

ow)’ 82w® *v° ow° ow’ 2w ow®
—3A16( ) “Azs( 2 ) - 3A26( 2 )
ox 0sOx os® oOx os 0Os° ©Ox

*u® ow’ ow’) o*w®
66( 632 ax )_(A66 +A12 /2)( ax ) as2

1(62v° ow’® a’u’ 6w°)
4]

26; 52 ox ) “(Alz +A66)( Bx%Bs s

2v° ow’ ow’)’ 82w’
—(A, +By, /r)( o> Os )“(3A22 /2)( s ) P

62u0 awoj (azvo awo) (62“’0](6‘”0)2
A T -2A, +B —4A, |
A%( ot os ) 2+ Ba /O 5o %\ "oxds J\ 0s
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(62u° ow’® A (6w° aw°) A (62v° aw°)
%\ ox Bs 6\ ox2  Bs

ow®)’ 8*w® 1{ 8*v° ow® *w° ou’
—(A66+An/2)[ J 7—366; —2 A | -Au o ox

Os x> Os
ov® 8’w? 1 o*w’ ou’ o*w’
-(A, +By, /r)(g P )“Au; w’ P —Ag E'gxz_

v ou’ o*w? ov® o*w
—(A+By /1) ax ) (g P ) —(A, +By /r)( Py

1 o*w’ o’ &*w ov° &*w
_Azz —(WO o52 A ( Bs T] (Aze "‘st /1')( J

r ox 0s*
auo 62 4] aVO 62 1 62 0
A, | Z—LY | (A, +B,, /1) — —2A26— w22
ox 0x0s ds 0x0s Y oxos
au® 62w°) (6v° o*w )
_2A P,
“( o5 oxos) 2Wes *Bas /D 5o o

seklinde verilir.
2.8 Simir Sartlan

Genel olarak x degerinin sabit olmasi durumunda asagidaki smur sartlan

saglanmalidir.

=T veya V' =V (2.21)

N aW0+N aw0+aM"—V ‘=W
— wae T = Vx VEYE W =W

M, =M, veya B2 = B,

Genel olarak s degerinin sabit olmasi1 durumunda agagidaki sir sartlari elde

edilir.

Il
=1l

N, =T, veyau



22

M, —
Ns+—rs-=Ns veya v =V (2.22)

aWO+N aWo+aMs+2
* 0s ®oox 0s ox

oM,, — 0 —
=V, veya w =W

Burada N, V, T, M, @, ¥, W ve B onceden belirlenmis degerleri gostermektedir.
2.9 Baslangic Sartlan

Panelin baslangicta statik durumda olmasi sebebiyle tiim ilk yer degistirme ve hiz
bilegenleri sifir olacaktir. Boylece panelin herhangi bir noktasinda t=0 anindaki yer
degistirme ve iz degerleri sifir degerini alacaktir. Bu asagidaki sekilde ifade
edilebilir:

u(x,50)=0  v(x,50)=
u(x, s,O) =0 ¥(x,s,0)

0 w(x, s,O) =0
0 W(x, s,O) =0

(2.23)

2.10 Anhk Basing Yiikiiniin ifade Edilmesi

Sok veya patlama dalgas1 kendisini ¢evreleyen atmosferin patlama
kaynagindan iretilen sicak gazlar tarafindan kuvvetli bir gekilde geri itilmesiyle
meydana gelir. Dalganin 6n tarafi sikistirilmig bir hava duvan gibidir ve arka
tarafindaki basingtan daha yiiksek basingtadir. Bu yiiksek basing hizli bir sekilde
azalir. Kisa bir slire sonra bu basing atmosfer basincinin altina diiger. Béyle bir
negatif basing sirasinda kismi bir vakum meydana gelir ve hava emilir. Patlama

basincinin zamanla degisimi asagidaki ifade ile verilmistir [5]:
p(x,s,t) = [(pm - pc)sin(‘rcx /1)? sin(ns/s,)* + pc](l -t/ 1:p)e'°“/tp (2.24)

Burada p, basincin zaman igindeki maksimum degerini, p, basincin maksimum

degerine ulastift anda panelin kenarlarindaki basing deferini, t, basmcin etki

stiresini ve o basing dalga formu parametresini géstermektedir.



BOLUM 3

COZUM YONTEMI
3.1 Giris

Diferansiyel formdaki, nonlineer, baslangi¢ deger problemlerinin ¢dziimiinde
cesitli teknikler kullamilmaktadir. Bu béliimiin ikinci kisminda Bélim 2’de elde
edilen hareket denklemlerinin ¢oziimii i¢in bazi kabuller yapilacak ve hareket
denklemleri zamana bagli nonlineer diferansiyel denklemler olarak elde edilecektir.
Bu denklemlerin yaklagik ¢oziim teknikleri iki grupta toplanabilmektedir: Kapali
formda ¢6ziim veren yontemler [5,6,14-16,20] ve ayriklagtirma prensibine dayanan
sayisal yontemler [3-5,9,10,15-21]. Bu ¢6ziim teknikleri hakkinda kisa bilgi {igiincii
kisimda verilecektir. Bu g¢alismada kullanilan Runge-Kutta yontemi ve sonlu

elemanlar yontemi yine bu kisimda alt bagliklar halinde ele alinmstr.

3.2 Coziim Fonksiyonlar:

Burada problemin ¢oziimiiniin koordinatlara bagli bir fonksiyonla zamana
bagli bir fonksiyonun ¢arpimu seklinde ifade edilebilecegi kabulii kullanilmistir. Bu
kabuliin 15181 altinda Boliim 2°de elde edilen katmanlt kompozit kabugun hareket
denklemlerinin ¢6ziimii igin geometrik sinir gartlarini saglayan ¢6ziim fonksiyonlar
segilmigtir. Bu ¢alismada paneller dort kenarindan ankastre olarak mesnetlenmistir.
Ankastre olarak mesnetlenen siirlarda yer degistirme ve dénme degerleri sifira esit
olacaktir. Boylece dort kenarindan ankastre tutturulmus paneller igin siir sartlari
(2.21) ve (2.22) denklemlerinden agagidaki sekilde elde edilir:
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u’(0,s,t) = u’(2,5,1) = u(x,0,t) = u°(x,so,t) =0

0 0

(0 s t) ———(Z S t) = (x 0 t) = éu;(x,so,t) =0

v'(0,5,) = v’(£,5,t) = v*(x,0,t) = v"(x,5,,t) = 0 G.1)

0

Q 0
%Vx—(o,s,t) = %—(Z,s,t) ——(X,O t) = o (x so,t) 0

w’(0,s,t) = w°(¢,5,t) = w'(x,0,t) = WO(X,SO,t) =0

(xso,)=0

Burada ¢ ve s, silindirik panelin boyutlaridir (Sekil 2.1).

(3.1) denklemlerindeki siur sartlarini saglayan yer degistirme fonksiyonlari
asagidaki sekilde ifade edilebilir:
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Hareket denklemlerinin zamana bagli diferansiyel denklem sistemi olarak elde
edilmesi i¢in Galerkin y6ntemi uygulanmistir [28]. Galerkin yonteminin (2.17-2.19)
denklemlerine uygulanis1 (3.3) bagmtilar ile verilmigtir.

[J(Lu® + v + Lyw® + Ny (w°) + T° — g, Ju®dA = 0
A
[J(Tyu® + Ly v® + Lyyw® + N, (w°) + Tv° —q, )v'dA =0 (3.3)

A

H(L3lu° + L, v+ Lyw® + N, (0, v0,w') + mw’ — qz)wodA =0
A
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Basing kuvveti kabugun normali yoniinde etki etmektedir. Dolayisiyla sadece
kabugun normali dogrultusunda bir kuvvet s6z konusu olacaktir. Diizlem igi ve
donel atalet kuvvetleri ihmal edilmistir.  (3.2) bagmntilariyla verilen ¢oziim
fonksiyonlarmin ilk terimi hesaba katilarak (3.3) denklemlerinde kullamlmis ve
yukaridaki kabuller dikkate alinarak kabugun hareketi igin asagidaki denklem sistemi
elde edilmigtir.

a,U+a,V=0
b,U+b,V=0 B4
W+, W+c,W? +¢,W? =¢c,P,

Burada
32 (Agl: +Ays?)
4= s
(]
312 (Bysl? + Ay £ + Bygs? + A 187
%2 = frs)
37t2(B26£2 + AL L+ Bysp + Amrsg)
4 frs,
3n%(2B,, £ + A, 01 + D, 07 + 2B(? + A gts? + Digrs?)
2 f1s,
4 (9A“Zso . 12D22n4£ 8D121t 16D661t4 . 12D“n4so]
1= omes, | 4r s? ’s, s, 0
4 (6B22£n2 . 6Blzson2)
9m/s, IS, 194
(15A‘2n S, 15A22n2£)
©2 = 9m€s0 20r 28,1
[16(2B12 +Bg, )t . 20B,,m*¢ 20B267t4soj
9m£so Is, so A

[25A127c 105A,,m*s, . 105A "¢ . 25A667t4j
s = ommes, \ 4ts, 8¢ 8s; 20,
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(7pc + 9pm)pt
36m

C, =

seklindedir. (3.4) denklemleri zamana bagli hareket denklemleri olup, denklemlerin
¢oziilebilmesi igin hareketin baslangigtaki durumunun bilinmesi gereklidir. Olaymn
fizigine bakildiginda baglangicta panelin herhangi bir noktasinda yer degistirme ve
hizin sifir oldugu bilinmektedir. Bunun saglanabilmesi icin yer degistirmelerin ve
hizlarin zamana bagh kisimlarinin t=0 aminda sifir olmasi gereklidir. Boylece

baglangi¢ sartlar (2.23) ifadesinden agagidaki sekilde elde edilir.

v=0 Vv(0)=0 W(0)=0

00=0 V©O=0 W0)=0 G2)
(3.4) denklem takiminda ilk iki denklem birbirine bagli, tiglincti denklem ise ilk iki
denklemden bagimsizdir. Dolayisiyla bu denklem takiminin ¢6ziimii icin ilk iki
denklem lineer bir denklem takimi olarak disiiniilmiistiir. Bu lineer denklem takimi
¢oziiliirse U ve V yer degistirme bilesenleri sifir olarak elde edilir. Bu da diizlem i¢i
herhangi bir dig yiik bileseninin mevcut olmamasinin tabii bir sonucudur. Ugtincii
denklem nonlineer bir diferansiyel denklemdir. Bu denklemin ¢dziimii hareketin z

yoniindeki bileseni olan W yer degistirmesini verecektir.
3.3 Yaklagik Coziim Yontemleri

Yaklagik ¢oziim yontemleri kapali formda ¢6ziim veren yontemler ve sayisal
yontemler olmak iizere iki kategoride toplanabilir. Kapali formda ¢oziim veren
yontemler Taylor serileri ve bu yonteme dayanan bir gurup yontemden olusmaktadir.
Sayisal yontemler ise sonlu elemanlar yontemi, sonlu farklar yontemi vb. olarak
siralanabilir.

Kapal: formda yaklagik ¢bziim veren teknikler genellikle Taylor serisi
agilimina dayanmaktadir. Bunlardan biri Taylor serileri yontemidir. Y&ntemin
temeli fonksiyonun Taylor serisine agilmasidir. Baslangi¢ sartlarinin uygulanmasi ile
sonuca ulagilir. Diger bir ¢6ziim teknigi olan Euler yonteminde bir baslangig

noktasindan itibaren istenilen degere kadar iteratif olarak hesaplama yapilir. Bu
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hesapta fonksiyonun bir Onceki noktadaki Taylor serisi kullanilir. Bu y6ntemde
sonucun dogrulugu admmlarin kiiclik olmasina olduk¢a baghdir. Yoéntemde yapilan
bir gelistirme ile bu problem bir parga giderilir. Bu amagla fonksiyonun tiirevleri
kullanilirken aralifin bagindaki ve sonundaki degerlerinin ortalamasi aliur. Buna
modifiye edilmis Euler yontemi denilir [29].

Birim bilgisayar zamanina karg1 en fazla dogrulugu veren bir seri yontem
Alman matematik¢iler Runge ve Kutta tarafindan gelistirilmistir. Bu yontemlerden
ilki ikinci mertebe Runge-Kutta yntemidir. Ikinci mertebe Runge-Kutta yonteminin
gelistirilmesiyle dordiincli mertebe Runge-Kutta yontemi elde edilmistir. Diger
yontemler ile karsilagtirlldiginda dordiincti mertebe Runge-Kutta yontemi daha az bir
bilgisayar zamani kullanimi ile daha hassas sonuglar vermektedir. Bu sebeple
doérdiincii mertebe Runge-Kutta yontemi oldukga yaygin olarak kullamilmaktadir.
Runge-Kutta tipi yontemler tek adimli yéntemler ismi ile ifade edilir. Ciinkii bu
yontemlerde bir 6nceki adimin sonucu bir sonraki adimin baglangici olarak kullanihir
[29].

Coziim igin gelistirilmis bir takim g¢ok adimli yontemler de mevcuttur. Bu
yontemler, ¢oziim bagladiktan sonra fonksiyon ve tlirevleri hakkinda elde edilen
bilgileri de kullanarak sonuca daha hizli bir sekilde ulagma prensibine
dayanmaktadir. Bu yontemler Adams yontemi, Milne yontemi ve Adams-Moulton
yontemi seklinde siralanir. Diferansiyel denklemlerin ¢ozlimii i¢in siklikla kullanilan
¢6ziim yontemlerinin karsilagtirilabilmesi i¢in Tablo 3.1 teskil edilmistir. Tablodan
dordiincti  mertebeden Runge-Kutta yontemi ve Adams-Moulton y6ntemi
kullanildiginda diferansiyel denklemlerin ¢6ziimii i¢in daha iyi sonuglar elde
edilecegi goriilmektedir. Dolayisiyla bu ¢alismada doérdiincli mertebeden Runge-

Kutta yontemi kullanilmustir.



28

Tablo 3.1 Diferansiyel denklemler i¢in ¢6ziim yéntemlerinin kargilagtirilmasi [29]

Yontem Modifiye Dérdiincii Milne Adams

edilmis Euler mertebe Moulton
Runge-Kutta

Tip Tek adimli Tek adimli Cok adimh Cok adiml

Yerel hata 0(AL) 0(AL) 0(At) 0(At)

Toplam hata 0(AY) 0(AtY 0(AtY 0(AtY

Bir adimdaki 2 4 2 2

iglem sayis1

Kararlilik Iyi Iyi Zayif Iyi

Adim boyutu Iyi Iyi Zayif Zayif

degistirmenin

kolaylig1

Onerilir mi? Hayir Evet Hayir Evet

3.3.1 Runge-Kutta Yontemi

Bu c¢alismada (3.4) ve (3.5) denklemlerinin ¢6ziimii i¢in dordiincii

mertebeden Runge-Kutta yontemi kullamilmugtir. (3.4) denkleminden elde edilen yer

degistirmenin zamana bagli kismi (3.2) denkleminde yerine konularak katmanli

silindirik kabugun yer degistirmesi elde edilir. Burada dordiincii mertebeden Runge

Kutta ydntemi ¢6ziim fonksiyonlarinin ilk teriminin alinmasi durumunda (3.4)

bagintisindaki nonlineer denklem i¢in yazildiginda agagidaki ifadeler elde edilir.

k, = AtW

£, = A‘n(—CIW—CZW2 —c, W’ + c4p(t))

k, = A(W+1/2¢))

£, = (=, (W+1/2k ) e, (W+1/2k,)" ey (W+1/2k,) +c,plt + At/2))

k, = A(W +1/2¢,)

(3.6)
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l{, = At(— cl(W+ k3)—c2(W+k3)2 —c3(W+ k3)3 +c4p(t+At))
W= W+ 1/6(k, +2(k, +k,) +k,)

W=W+1/6(, +2(¢, +£,)+£,)

Dérdiincii mertebeden Runge-Kutta yonteminin (3.4) denklemine uygulanmasi ile
elde edilen (3.6) ifadeleri uygun At degerleri alinarak ¢oziiliir. Bdylece W yer

degistirme bileseninin zaman ile degisimi elde edilir.
3.3.2 Sonlu Elemanlar Yontemi

Panellerin modellenmesinde katmanli kabuk elemanlar kullanilmistir. So6z
konusu kabuk elemanlar sekiz diigtim noktalidir (Sekil 3.1). Her bir diigliim
noktasinda li¢ 6telenme ve {i¢ dSnme olmak tlizere 48 serbestlik derecesi vardir.

Ankastre sinir sartlart uygulanarak etki eden yiik altinda yapinin transient
analizi yapilmistir. Analiz icin ANSYS sonlu eleman yazilimi kullamilmistir. Bir

sonlu eleman sistemi igin hareket denklemi agagidaki gibi yazilabilir [30].
MU+CU+KU=F (3.7)

Burada M, C ve K sirasiyla kiitle, yapisal séntim ve katilik matrislerini; F kuvvet
vektoriinii; U, U ve U swrasiyla yer degistirme, hiz ve ivme vektorlerini
gostermektedir.

Coziim Newmark yontemi ile yapilmistir. Newmark integrasyonu lineer
ivmelenme ydnteminin bir uzantisi olarak da anlagilir. Bunun i¢in agagidaki kabuller

kullanilmagtir:

U,y =0, +[(1-8)0, +380,,, [At (3.8)

U,y =U, +UAt+[(1/2-)0, + 0, |AC (3.9)
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Elemon koordinat sistemi

Sekil 3.1 Katmanli kabuk eleman

Burada 1 ve & integrasyon dogrulugunu ve kararliligini elde etmek i¢in saptanacak
parametrelerdir. Hareket denklemi t+At aninda asagidaki gibi yazilabilir.

MUt+At + CUt+At + KUt+At =3 Ft+At (3.10)

t+At anindaki yer degistirmeyi elde edebilmek i¢in (3.8) ve (3.9) denklemleri tekrar
diizenlenir ve bdylece asagidaki denklemler elde edilir.

ﬂHAt = eO(Ut+At _Ut)—eZUt _e3ﬂt (3-11)
U =0, +eU +e,U, (3.12)
Burada
1 S
= e, =—
©o nAt? L onAt
1 1
. =—1
2 nmAt ©s 21
5 , At(é‘) )
- —— e.=—| ——
"7y > 2\n



31

seklinde verilmigtir. Bdylece t+At anindaki yer degistirmeyi veren denklem sistemi
asagidaki gibi elde edilir:

(eoM+eIC+K)Ut+At :F-I-M(eoUt +e,U, +e3ﬂt) 3.13)

+C(e1Ut +e,U, +eSI"It) '

Bu denklem sistemi iteratif olarak her bir zamandaki yer degistirmenin - elde

edilebilmesini temin eder.



BOLUM 4

DENEYSEL CALISMALAR

4.1 Giris

Bu boltim anlik basing yiikline maruz kalan katmanli kompozit panellerin
dinamik davramglarmnin incelenebilmesi igin yapilan deneysel ¢aligmalara ayrilmigtir.
Deneysel ¢aligmalara, anlik bir basing yiikii saglayacak detonasyon tiipiiniin ve
gerekli donanimin kurulmasi ile baglanmistir. Detonasyon olayr LPG ve oksijen
kangimummn bir ucu kapali bir tiip igine gonderilerek ateslenmesi ile
gergeklestirilmistir.  Tipiin yakit karisimi ile doldurulmasi ve ategleme olaylan
bilgisayar kontrollu olarak yapilmistir. Atesleme sonucunda tiip iginde sesistii
hizlarda ilerleyen bir basing dalgasi gelistirilmis ve bu tiiplin acik olan agzindan
atmosfere yayilmistir. Bu basing dalgas: tliptin agik ucundan belirli uzaklida
yerlestirilen kompozit panellere garptirilmigtir. Boylece paneller iizerinde bir anlik
basing yiikii etkisi olusturulmustur.

Basing dalgasinin panele ¢arpmast sonucunda panel iizerindeki basinglarin ve
birim uzamalarin Olglilmesi amaciyla basing duyargas: ve birim uzama 6lger
kullamlmigtir.  Elde edilen sinyaller osiloskopa ve oradan da bilgisayara
gonderilmistir. Olgme islemleri de bilgisayar kontrollu olarak yapilmustir.

Bu blimiin ilk kisminda deney i¢ ve dis donanimi tanitildiktan sonra, ikinci
kisimda deneyde kullamilan cihazlar hakkinda kisa bilgi verilmistir. Numuneler
tizerindeki basing dagilimlarinin ve panellerin orta noktalarindaki birim uzamalarin

6l¢limiinde takip edilen yol kisim 4.4°de agiklanmustir.
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4.2 Deney Donanimi

Giris kisminda ana hatlariyla tanitilan, bilgisayar kontrollu detonasyon ve
6lgme kistmlarim igeren, deney sistemi bulunduklar: yer itibariyle dis ve i¢ donanim

olmak iizere iki kisma ayrilmastir.
(i) Deney dis donanimi

Deney dis donamimi esas olarak detonasyon tiipii ve panel montaj
cercevesinden meydana gelmektedir (Sekil 4.1). Detonasyon tiipii olarak 5 metre
uzunlugunda 28 mm i¢ ¢apmda ve 3 mm cidar kalinlifinda bir ucu agik silindirik
celik cekme boru kullamilmigtir. S6z konusu detonasyon tiipii iki ¢elik ayak ile beton
zemine sabitlenmistir. Celik tliptin kapali ucu tarafina takilan baglanti adaptérleri ile
yakit, oksijen ve temizleyici hava girisleri saglanmigtir. Ayrica tiipiin kapali agzina
bir atesleme bujisi monte edilmigtir. Tiiplin agik olan agzindan 1 m mesafede bir
iyonizasyon elektrodu yerlestirilmistir. Bu elektrodun gorevi sinyal alinmasi
sirasinda osiloskopun tetiklenmesi (triggering) icin gerekli olan sinyali liretmek ve
basing dalgasi panele ulasmadan osiloskopu tetiklemektir.

Panel montaj gergevesi U profillerden imal edilmis bir gévde ve panellerin
tutturulacag bir ¢elik ¢erceveden olugmaktadir. Celik ¢erceve gévde iizerine kaynak
yapilmak suretiyle sabitlenmigtir. Go&vde tiiplin agik olan agzindan belli bir mesafe
uzaklikda beton zemin lizerine sabitlenmistir. Siir sartlarmi gergeklemek igin diiz
paneller ve egrilikli paneller i¢in iki farkh ¢elik gergeve kullanilmigtir. Detonasyon
tipli ve panel montaj gergevesinden olusan deney dis donammi Sekil 4.1°de
goriilmektedir. Diiz ve egrilikli paneller i¢in kullanilan g¢elik gergeveler Sekil 4.2°de

verilmigtir.
(ii) Deney i¢ donanimi

Deney i¢ donanimi baglica yakitin detonasyon tiipti icine goénderilmesini ve
ateslenmesini saglayan bilgisayar kontrollu bir yanma sistemi ve gelen sinyallerin
yiikseltilerek 6l¢iilmesini ve bu datalarin toplanmasini saglayan bilgisayar destekli bir
Olgme ve data transfer sisteminden meydana gelmektedir. Deney i¢ donamimi Sekil

4.3’ de gorlilmektedir.
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Monta | qergevesi

Hedef plak

Atesleme N4
bujii;///

Celik
kutu kirisler

Sekil 4.2 Celik cerceveler

Yanma sistemi yanici ve yakicilarin bulundugu tiipler, basing manometreleri,
valfler, baglanti borulari, baglanti adaptérleri, alev kesici, hava pompast ve
indiiksiyon bobininden olugmaktadir. Yanict olarak LPG ve yakici olarak oksijen
kullanilmigtir. Bu amagla bir LPG ve bir oksijen tiipli i¢ donanima konulmustur.
LPG ve oksijen tiiplerinden gelen gazlarin kontrollu olarak belli bir siire detonasyon
tipli icine gonderilebilmesi igin LPG ve oksijen tiiplerinin ¢ikigina birer adet
solenoid valf baglanmistir. LPG ve oksijen tiiplerinden ¢ikan gazlarin basincinin
olgiilebilmesi igin tiiplere birer manometre takilmigtir.  Solenoid valfler ile
detonasyon tiipii arasina, detonasyon sirasinda geri tepme sonucu alevin geri

gelmesini 6nlemek amaciyla bir alev kesici yerlestirilmistir. Detonasyon sonucunda
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tiip igerisinde artik kalan gazlarin atilmast i¢in bir hava pompasi kullanilmigtir. Tiip
icine doldurulan gaz kargiminin ateglenmesi igin bir indiiksiyon bobininden
yararlanilmugtir. Solenoid valflerin ve indiiksiyon bobininin beslenmesi i¢in 24 V luk
bir giic kaynag1 kullamilmugtir. Hava pompasi 110 V luk bir gii¢ kaynagindan
beslenmigtir. Solenoid valflerin, hava pompasinin ve indiiksiyon bobininin bilgisayar
ile kontrolu i¢in bir role siiriicii devresi tasarlanmis ve dizayn edilmistir. Yanma
olayinin kontrolu i¢in bir PC 386 bilgisayar ve PCL818 kart kullamlmustir.

Olgme ve data transfer sisteminde ise anlk basing yiikiiniin elektrik
sinyallerine ¢evrilmesi i¢in piezo elektrik quartz kristal basing duyargasi, birim
uzamalarin elektrik sinyallerine ¢evrilmesi igin strain-gauge (Sekil 4.4), birim uzama
Olger ve koprii devresi (Sekil 4.5) kullamlmigtir. Basing duyargasindan gelen
sinyallerin yiikseltilmesi i¢in Kistler Type 5011 sarj yiikselticisi kullanilmistir.
Koprii devresinden gelen elektrik sinyalleri ise dinamik birim uzama o&lgerde
yiikseltilip kalibre edilmektedir. Yikseltilen basing duyargas: ve koprii devresi
sinyallerinin 6l¢tilmesi igin 100 MHz lik bir djjital osiloskop kullanilmistir. Dijital
osiloskopta toplanan datalar bir RS232C seri ara ylizeyi ile bilgisayara transfer
edilmigtir. Anlik basing yiikiintin panel lizerine ulagsmasindan 6nce osiloskopun
tetiklenerek Olgmeye hazir duruma gelmesini saglamak amaciyla iyonizasyon
elektrodu yardimiyla elde edilen sinyali osiloskopa génderen bir filtre devresi
tasarlanmig ve dizayn edilmistir (Sekil 4.6). Osiloskopun kontrolu ve datalarn
toplanmasi i¢in bir PC386 bilgisayar kullanilmigtir.

4.3 Deney Donaniminda Kullanilan Cihazlar

Deney donamiminda kullanilan cihazlar hakkinda genel bilgiler asagida
verilmistir:

Basin¢ duyargasi: Burada piezoelektrik kuvars duyargasi kullamlmistir. Bu
duyargalar kiiciik boyutlarda yapilabilmekte ve oldukga hassas Olglim sonuglar
vermektedir. Duyarga hassasiyeti 15.3 pC/bar degerindedir.

Yiikseltici: Basing duyargasindan gelen elektrik sinyallerini ylikselten bir
cihazdir. Deneylerde mikroiglemci kontrollu bir kanallr Kistler Tip 5011 ylikseltici
kullamlmigtir. Cihazin 8lgiim aralign +10......9990.000 M.U./V, frekans aralig1
0.....200 kHz, ¢ikis voltaji 10 V. dur.
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Strain-Gauge (Birim uzama olger): Malzemedeki birim uzama degerini
elektrik direnci degisimine c¢eviren bir bilesendir. Sekil 4.4°de bu galigmada
kullanilan strain-gauge goriilmektedir. Strain-gauge lizerindeki birim uzamalarin
Slgiilecegi malzemeye yapistirilir. Malzemedeki birim uzama etkin 1zgarada boy
degisimine yol agar. Izgaradaki boy degisimi strain-gauge direncinin degisimine
sebep olur. Deneylerde aliiminyum yapragi denilen foil gaugeler kullanilmigtir.

Kullanilan strain-gauge ve 6zellikleri asagida sunulmustur:

Tip :FRA-3 Cap :11 mm
Gauge uzunlugu :3 mm Nominal direng : 12045 Q
Gauge kalinlig: :1.8 mm Gauge faktori 2.1

Sekil 4.4 Strain-gauge

Koprii devresi: Strain-gauge’deki diren¢ degisimi sonucu akim dengesinin
bozulup iizerinden degisen direng degeri ile orantili bir akim gecen devredir. Sekil

4.5de bir k6prii devresi goriilmektedir.

Strain
gauge

Sekil 4.5 Koprii devresi



38

Iyonizasyon elektrodu: Aleve maruz kaldign zaman iyonlagma sebebiyle
elektrod uglar arasinda kisa devrenin olustugu bir bilesendir. Iyonizasyon elektrodu
olarak buji kullanilmustir.

Filtre devresi: Iyonizasyon sebebiyle kisa devre olan elektrodun baglandigi
bu elektronik devre bir gii¢ kaynag: ile beslenir ve iyonizasyon sonucu iizerinden bir
akim geger. Bu akim deneylerde tetikleme sinyali olarak kullamilmistir. Sekil 4.6°da
s6zkonusu elektronik devre goriilmektedir.

Iyonizasyon AALLS Diyot 1 nf Osdaskop
Elektrodu N 2. kanal

> é |

5 47

10 MQ

40 KQ F

Sekil 4.6 Filtre devresi

Osiloskop: Elektrik sinyalini sekil ve deger olarak gosteren cihazdir.
Deneylerde HP54600A dijital osiloskop kullanilmigtir. Kullanilan osiloskop 4-
kanalli, hafizali ve 100 MHz hizlidir.

RS232C Ara birimi: Osiloskopa gelen sinyallerin osiloskop iizerinden
bilgisayara aktarimini saglayan elektronik devredir.

Bilgisayar: Verilerin toplanmasi, detonasyon ve Slgme olaylarimin kontrolu
icin 386 DX 2-66 PC bilgisayar kullanilmigtir.

Role devresi: Bilgisayar destekli yanma, detonasyon ve 6lgme olaylarinin
gergeklestirilmesi i¢in kullanilan elektronik devre.

Solenoid wvalfler: Sistemde LPG ve O, i¢in ayri ayr1 solenoid valfler
kullanilmistir. Kullanilan solenoid valfler paslanmaz ¢elik gévde ve 30 PSI ¢alisma
basincindadir. Solenoid valfler elektriki olarak kumanda edilir. Elektrik sinyali ile
valf agilir ve akigkan gecer. Elektrik sinyali kesildigi zaman valf kapanir ve akigkan
gecisi durur.

Hava pompasi: Detonasyon tiipli i¢inde artik kalan gazlarin atilmasi ve

sogutma i¢in kullanilir.
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Indiiksiyon bobini: Atesleme bujisi icin gereken yiiksek gerilimin
olusturuldugu cihazdir.

Atesleme bujisi: LPG-O; karisiminin ateslenmesi igin kullanilir.

Detonasyon tiipii: Bes metre uzunlugunda 28 mm i¢ ¢apinda 3 mm cidar
kalinh@inda bir ucu kapali silindirik St 35 ¢elik gekme borudur.

4.4 Deneylerin Yapilisi

Bundan 6nceki kisimlarda deneylerin yapilmasi i¢in gerekli olan deney
donanmimlarinin  kurulmasi anlatilmis ve donamimlarda kullamilan cihazlar
tamitilmistir. Burada deneylerin yapilisi sirasiyla anlatilacaktir. Bu caligmada esas
olarak iki farkli deney birden fazla durum igin yapimistir. S6z konusu iki deney

basing 6l¢me ve birim uzama Slgme deneyleridir.
(i) Basing Olgme Deneyleri

Bu deneylerin amaci diiz ve egrilikli katmanli kompozit panellerin iizerine
uygulanacak olan anlik basing yiikiinlin &lgiilmesi ve s6zkonusu basing yiikiiniin
panel {izerindeki dagiliminn elde edilmesidir. Bu amagla kullanilacak panellerle
aynt egriliklere sahip olan tahta modeller diistiniilmiiy ve imal edilmistir. Bu
modellerden birisi diiz ylizeyli, digeri 25 cm egrilik yarigapinda silindirik yiizeylidir.
Tahta modellerin boyutlar1 22x22 cm dir. Tahta modeller uygulanacak basing
yiikiine gore simetrik oldugu i¢in dortte birlik kisminda 6lgiimler yapilmistir. Simetri
sebebiyle diger kisimlarda basing dagiliminin ayni oldugu diisliniilmiistiic. Diiz
yiizeyli modelin dértte birlik kisminda 6 farkli noktada basing ol¢ltimii yapilmistir
(Sekil 4.7). Egrilik yarigapt 25 c¢cm olan modelin dortte birlik kistminin 8 farkl
noktasindan basing Slgiimii yapilmistir (Sekil 4.8). Her &l¢tim {i¢ kere tekrarlanarak
elde edilen sonuglarin ortalamasi alinmigtir. Deneyler anlik basing yiikiiniin iki farkl
durumu i¢in yapilmistir. Bunlardan birincisinde tahta model detonasyon tiipiiniin
agik ucundan 100 cm uzaklikga yerlestirilmistir. Digerinde tahta model detonasyon

tiipliniin agik olan ucundan 35 cm uzaklia yerlestirilmistir.
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Sekil 4.8 Egrilikli ylizeyde basing lgiilen noktalar (boyutlar mm olarak verilmigtir)

Bir bagka deney basincin uzaklik ile degisimini incelemek amaciyla
yapilmuigtir. Bunun i¢in egriligi yarigap: 25 cm olan model detonasyon tiipiiniin agik
ucundan 15, 25, 35 ve 100 cm mesafeye yerlestirilerek yiizey orta noktasindaki
basing Olciilmiistiir. Bulunan degerler bir grafik ile gésterilmistir.

(i) Birim Uzama Olgme Deneyleri

Bu deneylerin amaci anlik basing ylikiine maruz kalan katmanli kompozit panellerin
lizerindeki birim uzama miktarlarimin 6Slgiilmesidir. Bu amagla egrilik, panel
kalinlig1, malzeme ve elyaf yonlenme agis1 bakimindan farkli paneller kullanilmigtir.
Sozkonusu paneller Tablo 5.1°de listelenmistir. Do6rt kenarindan ankastre olan
panellerin orta noktalarindaki yer degistirmelerin maksimum olacag: diisiiniilerek
panellerin orta noktalarina iki yonlii birer strain-gauge yapistirilmigtir. Her panel igin
orta noktadaki birim uzama degerleri panelin iki farkli yoniinde daha 6nce sozii

edilen yiikleme durumlari i¢in elde edilmistir.
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Deneyler igin kullanilan sistemde, detonasyon tiiplinin LPG ve O, ile
doldurulmasi, yakit karigiminin ateslenmesi ve verilerin bilgisayara aktarilmasi
tamamen bilgisayar kontrollu olarak yapilmigtir. Bu amagla bir bilgisayar programi
yazilmigtir. Bilgisayar programinin akig diyagrami Sekil 4.9°da goriilmektedir.
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PCL818 ‘in
baslatiimast

l

Yakit fazlalik
katsayisinin girilmesi

l

Yakit
secimi

|

Yakit ve [Oksijen
baoasincinin girilmesi

l

Yokit + Oksijen
hacminin girilmes:

l

Yakit dekisi
em® /snd

l

Oksijen debisi
Cem® /snd

l

Detonasyon tuplndn
sogutulmasl ve temizlenmesi

l

TOp igindeki turblloansls
haovanin durmasini

l

Yakit ve [Oksijen 1
valflerinin aclmasi

|

Atesleme

l

Osiloskopun
boaslatilmasi

l

Osiloskopun
tetiklenmesi

|

Datalarin

vekleme

alinmasi

Sekil 4.9 Deneyleri kontrol eden bilgisayar programinin akis diyagrami



BOLUM 5

DENEYSEL VE SAYISAL SONUCLAR

5.1 Giris

Bu boliimde diiz ve egrilikli kompozit paneller ile yapilan deney ve analiz
sonuglar1 sunulacaktir. Oncelikle kompozit panellerin tizerindeki basing dagiliminin
elde edilebilmesi i¢cin kompozit paneller ile ayni egrilikte tahta modeller
kullanilmigtir. Basing dagilimlari sok tiipiiniin ucundan itibaren iki farkli mesafe igin
elde edilmigtir. Daha sonra farkli kalinlikta ve farkli elyaf yonlenme agisina sahip
katmanli kompozit paneller ankastre mesnetlenerek orta noktalarindaki birim uzama

degerleri Sl¢iilmigtiir.
5.2 Geometri ve Malzeme

Deneylerde ve analizlerde diiz ve 25 cm egrilikli silindirik paneller
kullanilmigtir.  Panellerin boyutlar1 22x22 cm dir. Sozkonusu paneller kumasg
kompozitlerden imal edilmigtir. Katmanli kompozit panellerin imalati igin ilk olarak
panelin sekline uygun kaliplar yapilmigtir. Kalip yiizeyine yag stirtilmiig ve elyaflar
yaglanmig olan kalip yiizeyine serilmistir. Epoxy regine firga ile elyaflarin tizerine
stiriilmiigtiir. Daha sonra 18-26 °C sicaklikta firnlanmistir. Kullanilan kompozit
paneller hakkinda detayli bilgi Tablo 5.1°de goriilmektedir.

5.3 Basing Ol¢iim Sonuclar

Deneylerde kullanilacak kompozit paneller ince oldugu igin basing
duyargasinin paneller {izerine monte edilmesi miimkiin olmamistir.  Ayrica
duyarganin da belli bir agirligi oldugu igin, duyarganin panele monte edilmesi

halinde panelin kiitle



Tablo 5.1 Deney ve analizlerde kullanilan katmanlt kompozitler

No 1 2 3 4
Malzeme Cam elyafi Cam elyafi Cam elyafi Karbon elyafi
kumag kumag kumasg kumasg
Elyaf 90%0° 45%-45° 90%0° 90%0°
Yonlenmesi
Katman 0.28 0.24 0.28 0.40
Kalinlig1 (mm)
Katman 7 5 5 3
Sayisi
E, (GPa) 24.14 24.14 24.14 59.32
E; (GPa) 24.14 24.14 24.14 59.32
G12 (GPa) 3.79 3.79 3.79 3.86
Vi2 0.11 0.11 0.11 0.06
p (kg/m’) 1800 1800 1800 1430
r (cm) - - 25 25

dagilimi degisecektir. Kiitle dagiliminmin degismesi panelin dinamik cevabi {izerinde
onemli dlglide etkili olacaktir. Anhk basing ylikliniin panele ¢arpmasi durumunda
panelin hareketi basing {izerinde bir miktar degismeye sebep olacaktir. Ancak bu
basing degisikliginin yapilan hesaplar sonucunda ¢ok az oldugu gériilmiistiir. Burada
panelin hareketinin izafi bir basinca sebep olacag: diisiintilmiitiir. Yapilan deneyler
sonucunda tiiplin agik ucundan itibaren 35 cm mesafede yerlestirilen panelin orta
noktasinin hizi Sekil 5.13’deki yer degistirme-zaman grafiginin egiminden 22 m/s
olarak hesaplanmistir. Detonasyon sonucu olusan basing dalgasinin yogunlugu ise
yanmanus gazlarin yogunlugunun en fazla 2.6 kati olabilmektedir. Yanmamus
gazlarin yogunlugu ise havamin yogunlugunun 2 kati olarak hesaplanmistir. Bu
degerler dikkate alinarak panelin hareketi sebebiyle meydana gelen dinamik basing
P =1/2ppw? denklemi yardimiyla 1541 N/m® olarak hesaplanmistir. Burada Pb
yanma {riinlerinin yogunlugunu, w panelin orta noktasimin hizim1 gostermektedir.

Hesaplanan izafi basing degeri panel basinca zit yonde hareket ettigi zaman toplam
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basinca ilave edilecek basincin uygulandig yonde hareket ettiginde toplam basingtan
¢ikarlacaktir. S6z konusu izafi basing degeri tiipiin agik ucundan itibaren 35 cm
mesafede tahta modelin orta noktasinda &lgiilen basing degeri olan 291600 N/m? *den
oldukga kiictiktiir,

Yukaridaki sebepler ve hesaplamalar dikkate alinarak panellerin iizerindeki
basing dagihminin elde edilebilmesi icin kompozit paneller ile ayni egrilikte tahta
modeller kullamlmistir. Diiz yiizeye etki eden anlik basing yiikiiniin &lgiilebilmesi
i¢in tahta model kullamlmigtir (Sekil 4.7). Diiz yiizey tizerindeki basing dagilimim
elde etmek tizere, geometri ve yiiklemenin iki eksene gore simetrik olmasi nedeniyle,
modelin bir g¢eyregi tizerindeki alt1 farkli noktaya basing sensorii yerlestirilmistir.
Diiz ylizey halinde basing 6lgtimleri tiipiin agik ucundan itibaren iki farkli mesafe icin
yapilmustir. Sozkonusu mesafeler sirasiyla 100 cm ve 35 cm dir. Her bir deney ii¢
kere tekrarlanmak suretiyle ortalama pik basing degerleri elde edilmistir. Elde edilen
basing degerleri Tablo 5.2 ve 5.3’de goriilmektedir.

Silindirik ylizey {izerindeki anlik basing yiikiiniin  dagilimmm elde
edilebilmesi i¢in egrilik yarigap: 25 cm olan tahta model kullanilmigtir. Yine simetri
nedeniyle, s6z konusu tahta modelin bir ¢eyregi tzerindeki sekiz farkli noktaya
basing duyargas: yerlestirilmistir (Sekil 4.8). Silindirik yiizey i¢in basing dagilimi
100 cm ve 35 cm mesafeler igin gergeklestirilmistir.  Her deney iicer kere
tekrarlanmak suretiyle ortalama tepe (peak) basinci degerleri hesaplanmigtir. Elde
edilen basing degerleri Tablo 5.4 ve 5.5°de goriilmektedir.

Tablo 5.2°de 5 numarali duyargada orta noktaya gore bir miktar daha yiiksek
basing degeri bulunmustur. Tablo 5.4°de de 6 numarali duyargada bir miktar yiiksek
basing degeri elde edilmigstir. Ancak ortalama degerler dikkate alindiginda bu fark
%6 mertebesindedir. Dolayisiyla Tablo 5.2 ve 5.4°deki ortalama basing degerleri
dikkate alindiginda 100 cm uzaklikta basing dagiliminin diizgiin yayili oldugu kabul
edilmistir. Tablo 5.3’deki ortalama basing degerlerinin dikkate alinmas: ile elde
edilen diiz yiizey tizerindeki basing dagilimi Sekil 5.1°de goriilmektedir. Basincin
orta noktadaki tepe degeri kenarlara dogru bir azalma gostermistir. Sekil 5.2°de
deney sonuglarina bir siniis fonksiyonu ile yaklagim yapilarak elde edilen basing
dagilimi goriilmektedir. S6z konusu basing dagilimi (2.24) denklemi ile ifade

edilmistir.
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Tablo 5.5°deki ortalama basing degerlerinin dikkate alinmas: ile elde edilen
silindirik ylizey tizerindeki basing dagilimi Sekil 5.3’de gériilmektedir. Burada
basmcin tepe deferi orta noktadan kenarlara dogru uzaklagildik¢a s ydniinde x
yoniine gore daha keskin bir azalma gostermistir. Bunun nedeni egriligin oldugu s
yonlinde hizin tegetsel bileseninin daha fazla olmas: ve bu sebeple basincin az
olmasidir. $ekil 5.4°de bir sintis fonksiyonu ile yaklasim yapilarak elde edilen basing
dagilimi goriilmektedir. Bu galismada egrilikli ylizeyin basing dagiliminin diiz yiizey
tizerindeki basing dagilimina gore farkhiligi ihmal edilebilecek mertebede oldugu
i¢in, diiz yiizey i¢in elde edilen basing degisim fonksiyonu egrilikli yiizey i¢in de
kullanilmastr.

Tablo 5.2 Diiz yiizey tizerinde, 100 cm uzaklikta Slgtilen tepe basinglari ( bar)

Deney no
Basing sensorii 1 2 3 Port
1 0,287 0,290 0,289 0,289
2 0,286 0,302 0,285 0,291
3 0,289 0,277 0,311 0,292
4 0,267 0,285 0,298 0,283
5 0,312 0,288 0,322 0,307
6 0,254 0,297 0,295 0,282

Tablo 5.3 Diiz yiizey tizerinde, 35 cm uzaklikta Slgiilen tepe basinglar1 ( bar )

Deney no
Basing sensorii 1 2 3 Port
1 3,047 2,578 3,281 2,968
2 2,344 2,262 2,237 2,281
3 1,406 1,406 1,406 1,406
4 0,938 0,938 0,911 0,929
5 0,938 0,859 0,937 0,911
6 0,703 1,016 0,703 0,807
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Basmcin zaman ile degisimi i¢in detonasyon tiipiiniin agik ucundan 100 cm
uzaklikda yerlestirilen modelin orta noktasindaki basing duyargasindan alman
degerler ve Friedlander soniim fonksiyonu kullanilarak yapilan bir yaklagim Sekil
5.5’de goriilmektedir. $ekil 5.6°da 35 cm uzaklikda yerlestirilen modelin orta
noktasindaki basing duyargasindan elde edilen basing degerlerinin zaman ile degisimi
ve bu degerler i¢in yapilan bir yaklagim verilimistir. Sekil 5.5 ve Sekil 5.6°da yapilan
yaklagimlarda kullanilan degerler Tablo 5.6°da sunulmustur.

Tablo 5.4 Silindirik yiizey tizerinde, 100 cm uzaklikta §lgiilen tepe basinglar ( bar )

Deney no
Basing sensorii 1 2 3 Port
1 0,293 0,288 0,287 0,289
2 0,287 0,290 0,301 0,293
3 0,267 0,297 0,292 0,285
4 0,296 0,288 0,299 0,294
5 0,298 0,264 0,305 0,289
6 0,297 0,304 0,286 0,296
7 0,299 0,267 0,298 0,288
8 0,295 0,287 0,288 0,290

Tablo 5.5 Silindirik ytizey lizerinde, 35 cm uzaklikta §lgiilen tepe basinglar: ( bar )

Deney no
Basing sensdorii 1 2 3 Port
1 2,813 2,656 3,281 2,916
2 2,343 2,295 2,342 2,325
3 0,938 1,172 1,719 1,276
4 1,719 2,187 1,122 1,676
5 1,484 1,484 1,111 1,360
6 1,172 1,406 1,312 1,297
7 1,172 1,016 1,150 1,113
8 0,625 0,703 0,751 0,693
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(Teg) rrofop oday uromrsesy

Sekil 5.1 Plak tizerinde anlik basing yiikiiniin dagilimi (Deneysel)

(TBsy) 1125a9p odoy urourseg

Sekil 5.2 Plak iizerinde anlik basing yiikiiniin dagilumi (Yaklasim)

Basincin uzaklik ile degigimini incelemek amaciyla tahta model tiiptin agik

25, 35 ve 100 cm mesafelere yerlestirilerek her bir

b

ucundan itibaren sirasiyla 15

uzaklik i¢in ylizeyin orta noktasindaki basincin zaman ile degisimi 6l¢tilmistiir. Bu

Olgiimlerden elde edilen tepe basinglarimin uzaklik ile degisimi Sekil 5.7°de

goriilmektedir.
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(regy) 1radop oday SQS.WNQ

Sekil 5.3 Kabuk iizerinde anlik basing yiikiintin dagilimi (Deneysel)

(regy) rrodop adoy mroursesy

Sekil 5.4 Kabuk tizerinde anlik basing yiikiiniin dagilimi (Yaklagim)
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Sekil 5.5 Anlik basing yiikiiniin zaman ile degisimi (d=100 cm)
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Sekil 5.6 Anlik basing yiikiiniin zaman ile degisimi (d=35 cm)
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Tablo 5.6 Yiikleme durumlari
Parametreler 1. yiikleme 2. yiikkleme
Pm (N/m?) 28906 296875
pe (N/m?) 0 70000
d (cm) 100 35
o 0.35 0.06
tp, (sn) 0.0018 0.0009
Basing dagilim Diizgiin Sintisoidal
yayili
6 JRE—
5 —_

Tepe basinci (Bar)
W L
.

|

0 1 I I I R R B
0 20 40 60 80 100 120
Tiipiin agik ucundan itibaren uzaklik (cm)

Sekil 5.7 Tepe basimncinin uzaklik ile degisimi

5.4 Panel Deformasyon Ol¢iim Ve Analiz Sonuglar

Yer degistirme-zaman ve birim uzama-zaman grafiklerinde zamanmn sifir
oldugu nokta basincin maksimuma ulagtig1 nokta olarak alinmustir. Ilk olarak anlik
basing yiikiine maruz kalan kompozit plagin diferansiyel formdaki lineer hareket
denklemleri birinci yitkkleme durumu i¢in ¢6ziim fonksiyonlari sirasiyla 1, 4 ve 9
terimli olacak sekilde secilerek Runge-Kutta-Verner yonteminin kullanildigi bir

FORTRAN progranmu yardimiyla ¢oziilmiistiir. Programda zaman adimi 0.002 ms
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olarak segilmigtir. Segilen ii¢ farkli ¢6ziim fonksiyonu igin Sekil 5.8’de yedi
katmanlt plagin orta noktasindaki yer degistirmelerin zaman ile degisimi
goriilmektedir.  Terim sayisimin arttirilmasi sonuglarda Onemli bir degisiklik
yapmamugtir. Boylece ¢ozlimiin yakinsadigi ve bir terim alinarak yeteri kadar dogru
bir sonug¢ elde edilebilecegi goriilmiigtiir. Anlik basing yiikline maruz kalan cam
elyafi takviyeli yedi katmanli kompozit plagin (Tablo 5.1, No.l) yaklagik teorik
analiz, sayisal analiz ve deney sonuglar birinci ylikleme sarti i¢in elde edilmistir.
Yaklasik teorik analizde (3.4) ile verilen nonlineer diferansiyel denklem, dérdiincii
mertebe Runge-Kutta yOntemiyle ¢6ziilmiistiir.  Kullanilan ¢6ziim programi
PASCAL dilinde yazilmistir (Ek A). Bu analizde zaman adimi, yakinsamanin
gergeklestigi, 0.016 ms olarak segilmistir.

Sayisal analiz ANSYS sonlu eleman yazilimi yardimiyla yapilmigtir. Bu amagla
kenarlarindan ankastre mesnetli kompozit plak, katmanli kabuk elemanlar (Sekil 3.1)
kullanilarak modellenmis ve anlik basing yiikii bir fonksiyon olarak tatbik edilmistir.
Yakinsamayi kontrol etmek {izere plak sirasiyla 16, 64 ve 256 elemana boliinmiistiir.
Sézkonusu ti¢ model kullanilarak plagin modal analizi yapilmis ve elde edilen
sonuglar karsilastirilmigtir. 16 elemanti model ile 64 elemanli model kullanilarak
yapilan analiz sonuglarina bakildifinda dogal frekanslarda 6nemli Slglide degisim
olmasina karsin, 64 ve 256 elemanli modeller ile yapilan analizler kargilastirildiginda
dogal frekanslarin degismedigi goriilmiistiir. Boylece plagin modellenmesinde 64
eleman kullanmanin yeterli dogrulukta sonug verecegi goriilmiistiir. Plagmn gegici
(transient) analizi geometrik nonlineerlikler de hesaba katilarak yapilmistir. Bu
analizde Newmark y6ntemi kullamilmis ve zaman adimi 0.2 ms segilmistir. Anlik
basing yiikiine maruz yedi katmanli kompozit plagin orta noktasinin yer degistirmesi
ve x yoniindeki birim uzamas: sirasiyla Sekil 5.9 ve 5.10°da goriilmektedir.
Deneylerde birim uzamalar 6l¢iildiigli i¢in, bunlardan plak orta noktasindaki yer
degistirmelerin zaman ile degisimini elde etmek iizere, (2.5) ve (3.2) denklemleri
kullanilmigtir. Nonlineer geometrik teori (NLG) kullanilarak elde edilen sonuglar
ANSYS (nonlineer) ve deney sonuglan ile kargilastirildiginda ilk dort ms igin
aralarinda nitelik bakimindan iyi bir uyum goriilmiisttr. Ilk dort ms den sonra,
soniim etkileri analizlerde ihmal edildigi igin teorik ve sayisal analiz sonuglar

deneysel sonuglardan farklilik géstermektedir.
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Sekil 5.8 Birinci ylikleme sart1 i¢in 1 nolu plagin orta noktasinin yer degistirmesinin
alinan terim sayisina bagliligi

Deneysel
\  —— — ANSYS (Nonlineer) |

—————— Analitik (Nonlineer)

Yer degistirme (mm)

-5 N B R R S B
0 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
Zaman (ms)

Sekil 5.9 Birinci ytikleme sarti igin 1 nolu plagin orta noktasinin yer degistirmesi
i¢in elde edilen analiz ve deney sonuglarinin karsilagtirilmasi
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Co6ziim fonksiyonlar: bir terimli segilerek, NLG teori, lineer teori ve ANSYS
(lineer) ile elde edilen plak orta noktasinin yer degistirmesinin zaman ile degisimi
Sekil 5.11°de gortlmektedir. Nonlineer ve lineer analiz sonuglar1 arasindaki farka
bakildiginda biiyiik yer degistirmelerin meydana geldigi soylenebilir. Ayrica bu
sekilden analitik sonuglarin ANSYS ile elde edilen sonuglarla uyumlu oldugu
sOylenebilir.

Farkli elyaf yonlenme agisina sahip olan bes katmanli kompozit panelin
(Tablo 5.1, No.2) NLG ve deneysel sonuglar1 Sekil 5.12°de goriilmektedir. Analiz ve
deney sonuglar1 arasinda ilk 4 ms igin iyi bir uyum goriilmektedir. Burada da
analizlerde hesaba katilmayan soéniim etkileri sebebiyle 4 ms den sonra analiz ve
deney sonuglar1 farklilagmaktadir. Ikinci yiikleme durumu igin elde edilen yedi
katmanli plagin NLG ve deneysel sonuglar1 Sekil 5.13’de verilmistir. Bu sekilde
NLG ve deney sonuglarindan elde edilen maksimum yer degistirmeler arasinda iyi bir
uyum goriilmektedir. Ikinci yiikleme durumunda basincin yiizeye carpma hiz1 birinci
yiikleme durumuna gére daha yiiksek oldugu i¢in yapisal séniim olay iizerinde daha
etkili olmusgtur.

Birinci yiikleme durumu i¢in bes katmanli, 25 cm egrilik yarigapindaki cam
elyafi takviyeli kompozit kabuklar (Tablo 5.1, No.3) kullanilarak yapilan
calismalarda ilk olarak sayisal ¢o6ziim tekniginin yakinsamasinin gosterilmesi
amaciyla ¢6ziim fonksiyonlar: sirasiyla 1, 4 ve 9 terim alinarak kabuk orta noktasinin
anlik basing yiikiine cevabi1 FORTRAN dilinde yazilmis bir program yardimiyla elde
edilmistir. Bu analizlerde zaman adimi 0.002 ms se¢ilmistir. S6z konusu analizlerin
sonucunda swasiyla kabuk orta noktasinin yer degistirmesi ve kabuk orta
noktasindaki x ve s yOnii birim uzama degerleri elde edilmigstir (Sekil 5.14-5.16).
Terim sayisinin arttirilmasi ile kabuk orta noktasinin yer degistirmesinin artarak bir
degere yakinsadif1 Sekil 5.14°de goriilmektedir. Sekil 5.15°de x yoniindeki birim
uzama degerlerinin terim sayisimin 1°den 4’¢ c¢ikarilmasi ile arttigi ve bu artig
miktarinin 4 terimden 9 terime ¢ikarilmasi ile azaldigi goriilmektedir. Boylece terim
sayisinin arttirilmast ile sonuglar bir degere yakinsamigtir. Yine, s yoniindeki birim
uzama degerleri i¢in terim sayisinin arttirilmasi ile yakinsamamin elde edildigi

goriilmiisttir (Sekil 5.16).
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Deneysel

1600 — [ —————— Analitik (Nonlineer)

Birim uzama

o 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
Zaman (ms)

Sekil 5.10 Birinci yiikleme sart1 igin 1 nolu plagin orta noktasinin x y6niindeki birim
uzamaslt

Analitik (Lineer)

—— ~— Analitik (Nonlineer)

Yer degistirme (mm)

-10

-12

o 1 2 3 4 5 6 7 8 9 10
Zaman (ms)

Sekil 5.11 Birinci yiikleme sart1 altinda 1 nolu plagin orta noktasinin yer
degistirmesini elde etmek i¢in yapilan lineer ve nonlineer analiz sonuglarinin
kargilagtirtimasi
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Deneysel

_______ Analitik (Nonlineer)

Yer degistirme (mm)

¢ 1 2 3 4 5 6 17
Zaman (ms)

Sekil 5.12 Birinci ylikleme gart1 i¢in 2 nolu plagin orta noktasinin yer degistirmesi
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Sekil 5.13 ikinci ylikleme sart1 igin 1 nolu plagin orta noktasimn yer degistirmesi
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Sekil 5.14 Birinci yiikleme sart1 i¢in 3 nolu panelin orta noktasinin yer
degistirmesinin terim sayisina gore degisimi
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Sekil 5.15 Birinci yiikleme sart1 i¢in 3 nolu panelin orta noktasimin x yéniindeki

birim uzamasinin terim sayisina gore degisimi
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Sekil 5.16 Birinci yiikleme sart1 igin 3 nolu panelin orta noktasinin s yoniindeki
birim uzamasinin terim saysina gére degisimi

Silindirik paneller kullanilarak birinci yiikleme durumu igin yapilan deney ve
analizlerden elde edilen birim uzama-zaman grafikleri Sekil 5.17-5.20°de verilmisgtir.
Silindirik kabuklar kullanilarak yapilan analiz sonuglarindan bir terim alinmasimin
yeteri kadar dogru sonug vermedigi anlagilmaktadir. Bu sebeple panellerin orta
noktasinda olgiilen birim uzama degerlerinin kullanilmasiyla yer degistirmeler
hesaplanamamig ve deney ve analiz sonuglar1 birim uzama-zaman grafikleri olarak
teskil edilmistir. Cam elyafi takviyeli katmanl: silindirik kompozit panel (Tablo 5.1,
No.3) kullanilarak yapilan deney ve analiz sonuglarindan elde edilen panelin orta
noktasinin birim uzama-zaman grafikleri Sekil 5.17 ve 5.18’de goriilmektedir. S6z
konusu analizlerde geometrik nonlineerliklerin etkisi hesaba katilmamistir. Bunun
sebebi birinci yilikleme durumunda geometrik nonlineerlik etkisinin goriilmemesidir.
Teorik analiz FORTRAN programi yarduimiyla zaman adimi 0.002 ms segilerek
yapilmigtir. Sayisal analiz ANSYS yazilimi kullanilarak sonlu elemanlar ydntemi ile
yapilmistir. Bu amagla panel katmanli kompozit kabuk elemanlar kullanilarak
ankastre sinir sartlarimi saglayacak tarzda modellenmistir. Katmanli kompozit
silindirik panel igin ii¢ ayr model kurularak bu modellerin modal analizleri
yapilmustir. Yine, sirasiyla 16, 64 ve 256 eleman ile modellenen panelin modal

analiz sonuglar karsilagtirildifinda 64 elemanlt modelin yeterli dogrulukta sonug
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verecegi gorilmiistiir. Sayisal analiz sirasinda zaman adimi 0.016 ms secilmigtir.
Deney ve teorik analiz sonuglar1 kargilastirildiginda ilk bir ms i¢in sayisal olarak bir
farklilik goriilmekte, bir ms’den sonra analiz sonuglart deney sonuglarina
yakinsamaktadir. Frekanslar g6z oniline alindifinda deney ve analiz sonuglar
arasinda nitelik bakimindan bir uyum goriilmektedir. Karbon elyafi takviyeli ii¢
katmanlt silindirik kompozit panel (Tablo 5.1, No.4) kullanilarak birinci yiikleme
durumunda yapilan deney ve sayisal analizlerden elde edilen panel orta noktasmin
anlik basing yiikiine cevab1 $ekil 5.19 ve 5.20°de goriilmektedir. Analizler ANSYS
sonlu eleman yazilimindan yararlanarak yapimistir. Gegici analiz yapilirken zaman
adimi 0.016 ms se¢ilmistir. Deney ve sayisal analiz sonuglar1 arasinda frekanslar
bakimindan bir uyum goériilmektedir. Bes katmanli, cam elyafi takviyeli kabugun
orta noktasmin yer degistirmesini elde etmek i¢in lineer teoride 9 terim alinarak
yapilan analiz ile ANSYS lineer analiz sonuglarmin karsilastirmas: $ekil 5.21°de
sunulmustur. Teorik analiz ve ANSYS ile elde edilen kabuk orta noktasinin
maksimum yer degistirmeleri arasinda iyi bir uyum gériilmiistiir. Teorik analiz ve
ANSYS sonuglar1 karsilastirildiginda, kabugun anlik basing yiikiine cevap frekanslar
arasinda da iyi bir uyum goriilmektedir.

6

x10
350

300
250
200
150
100
50
0
-50
-100
-150
-200
-250
-300

Deneysel
—————— Analitik

——— — ANSYS [ \

s
. S
—

-

o e

plladieiX..
- ==

Birim uzama

]II[I]IIIIXIIlJJ][I'IIII[
-
. \<;

Ill'Ill!l]l,ll[llll]lll!l[]]Tll

00 05 10 15 20 25 30 35 40
Zaman (ms)

Sekil 5.17 Birinci yiikleme sart1 i¢in 3 nolu panelin orta noktasmin x yoniindeki

birim uzamasi
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Sekil 5.18 Birinci ylikleme gart1 icin 3 nolu panelin orta noktasinin s yéniindeki
birim uzamasi
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Sekil 5.19 Birinci yiikleme sart1 igin 4 nolu panelin orta noktasinin x yoniindeki

birim uzamasi
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Sekil 5.21 Birinci yiikleme sart1 i¢in 3 nolu panelin orta noktasinin yer degistirmesi



BOLUM 6

SONUCLAR VE DEGERLENDIiRME

Bu ¢alismada katmanli kompozit panellerin anlik basing yiikiine dinamik
cevabi deneysel, analitik ve sayisal olarak aragtirilmistir. Deneysel ¢alismalar igin
anlik basing yiikiiniin elde edilecegi, kompozit panellerin yiizeyi tizerindeki basing
dagiliminin ve panellerin orta noktalarindaki birim uzama degerlerinin 6lgiilecegi bir
deney sistemi kurulmustur. Deneylerde diiz ve silindirik paneller kullanilmigtir.
Paneller ankastre olarak mesnetlenmis ve iki farkli basing yiikii ile test edilmistir.
Teorik calismada, kompozit kabuklarin diferansiyel formdaki temel denklemleri,
geometrik nonlineerlik etkilerinin de hesaba katildigi Love ince kabuk teorisi
cergevesinde elde edilmistir.  Denklemlerin tiiretilmesinde virtliel is prensibi
kullanilmigtir. Bu denklemleri, zamana bagli nonlineer denklemlere indirgemek
amaciyla geometrik sinir sartlarini saglayan bir seri ¢oziim fonksiyonu segilmis ve
Galerkin yontemi kullanilmustir. Hareket denklemlerinin ¢6zlimii igin Runge-Kutta
yontemi kullanilmugtir. Coziim fonksiyonlarinin ilk teriminin alinmasi durumunda
lineer ve nonlineer analizler dordiincii mertebe Runge-Kutta yonteminin kullanildig:
PASCAL dilinde bir program yazilarak yapilmistir. C6ziim fonksiyonlarinin ilk dort
terimi ve ilk dokuz terimi hesaba katilarak yapilan analizlerde besinci ve altinci
derece Runge-Kutta-Verner yonteminin kullanildigi bir FORTRAN programindan
faydalanilmigtir. Ayrica ANSYS sonlu eleman yazilimi kullanilarak kompozit
panellerin anlik basing yiikiine cevabi lineer ve nonlineer durumlarda sayisal olarak
elde edilmistir.

Paneller iizerinde yapilan anlik basing yiikii lglimleri basing dagiliminin
plagin sok tiipiinden olan uzakliina bagl oldugunu géstermistir. Uzaklifin artmas:

ile basincin pozitif pik degerine ulagsma zamani azalirken, pozitif pik basincinin
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negatif pik basincina orani artmaktadir. Panel {izerindeki basing dagilimi diisiik
mesafeli durumlarda bir siniis fonksiyonu halinde degisim géstermektedir. Diger
taraftan, uzaklifin artmasi ile basing dagilimi diizgiin yayili bir hale gelmektedir.
Kompozit plaklarin anlik basing yiikiine cevabinin yaklagik teorik y6ntem ile
elde edilmesinde ¢oziim fonksiyonlariin ilk teriminin alinmasi yeterli dogrulukta
sonug¢ vermistir. Terim sayisinin arttirilmasi plak orta noktasimin yer degistirmesini
veya birim uzamasin degistirmemistir. Bu kompozit plagin nonlineer dinamik cevap
frekansinin modal analiz sonuglarindan elde edilen plagin birinci titresim modunun
dogal frekansi ile ayni olmasinin bir sonucudur. Bd&ylece hareket lizerinde birinci
titresim modunun etkin oldugu sonucuna ulagilir. Nonlineer geometrik teori
kullanilarak elde edilen sonuglar ANSYS (nonlineer) ve deney sonuglan ile
karsilastirildiginda ilk d6rt milisaniye icin aralarinda nitelik bakimindan iyi bir uyum
goriilmiistiir. Ilk dort milisaniyeden sonra, soniim etkileri analizlerde ihmal edildigi
i¢in analitik ve sayisal sonuglar deneysel sonuglardan farklilik gésterir. Deneysel ve
diger sonuglarin belli bir stireden sonra farklilagmasi ikinci ytikleme durumunda daha
belirgindir. Bunun sebebi anlik basing yiikiinlin plaga daha hizli etkimesi sonucu
yapisal s6niim faktoriiniin plagin cevabi tizerinde daha etkin rol oynamasidir.
Silindirik paneller kullanmilarak yapilan deneylerin sonuglar1 ile analiz
sonuglan kargilagtirildiginda frekanslar bakimindan iyi bir uyum elde edilmistir.
Sadece ilk terim hesaba katilarak yapilan yaklagik teorik analizlerin sonuglarina
bakildiginda yeteri kadar dogru bir sonucun elde edilemedigi gortilmiistiir. Terim
sayisimin arttirilmast ile sonuglarin yakmsadign goriilmektedir. Boylece panelin
hareketi lizerinde birden fazla titresim modunun etkin oldugu ve silindirik paneller
i¢in teorik ¢éziimlerde birden fazla terim kullanmanin gerekliligi anlagilmstir.
Burada sunulan analitik ¢dziim yontemi ile 6n dizayn agamasinda ankastre
mesnetli panellerin anlik basing yiikiine cevabin elde etmek miimkiin olabilecektir.
Boylece sonlu elemanlar yontemi gibi ayriklagtirma prensibine dayanan yontemlere
goére ¢ok daha az bir bilgisayar zamam kullanimi ile katmanli kompozit panellerin
anlik basing yiikiine cevabi elde edilmistir.
Bu c¢alismada yapisal soniimiin ve sicakligin dinamik cevap {izerindeki
etkileri hesaba katilmamigtir. S6z konusu etkiler bundan sonraki ¢alismalarin konusu

olabilecektir. Panellerin iizerinde takviye veya delik bulunmasimin dinamik cevap
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iizerindeki etkileri birer arastirma konusu olabilecektir. Ayrica kompozitler igin
olduk¢a Onemli olan nem-1s1 (hygro-thermal) etkisi ileriki ¢aligmalarin konusu

olabilecektir.
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EK A Katmanh Kompozit Panelin Anlik Basing Yiikiine Nonlineer Cevabi i¢in
Yazilan PASCAL Program

“Bu programda kullanilan degerler yedi katmanli cam elyafi takviyeli kompozit plak
icindir”

program polhod;

const
teta=90%pi/180;
eta=0;
el11=24.14¢9;
e22=24.14¢9;
g12=3.79¢9;
nul2=0.11;
nu21=0.11;
h1=0.000016;
a=0.22;
b=0.22;
h=1.96¢-3;
r=10000;
ap=0.35;
=0.0018;
gama=ap/tp;
pm=28906;
cm=1800*h;
x=a/2;
y=b/2;
var
p,q,u,0,411,q12,922,921,966.ex : real;
p4,94.p3,93.p2,92,u4,04,u3,03,u2,02,a4,b4,a2,b2,t :real;
m,n : integer;
s1,s2,s3,s4,s,s11,822,533,544,5111,5222,sn,sn1,sn2,sn3 : real;
a3,b3,pi4,pi2,h3,r2,w,w2 alfa,beta,ro,delta,cl,c2,c :real;
cqll,cql2,cq22,cq66,cq1190,cq1290,cq2290,cq6690 : real;
d11,d12,d22,d66,k11,k12,k22 k66 :real;
m4,n4,m2,n2 : real;
yl,y2 : real;
k1,k2,k3,k4 :real;
11,12,13,14 : real;
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ff:text;

function f(y2 : real ):real;
begin
fi=y2;
end;
function g(t,y1 :real ):real;
begin
g:=-snl*yl-sn2*yl*yl-sn3*yl*yl*yl+pm*(4/(9*cm))*(1-t/tp)*exp(-gama*t);
end;

Procedure On_Hesap;

begin
p:=cos(teta);
q:=sin(teta);
u:=cos(eta);
o:=sin(eta);
qll:=ell/(1-nul2*nu2l);
q22:=e22/(1-nul2*nu21);
q12:=nul2*e22/(1-nul2*nu2l);,
q66:=gl2;

p4:=p*p*
q4:=q*q*
p2:=p*p;
92:=q*q;
p3:=p*p*p;
43:=9*q*q;

p*p;
q*q;

ud:=u*u*u*u;
o4:=o*o*0*0;
u2:=u*u;
02:=0%0;
u3:=u*u*u;
03:=o0*0%*0;

h3:=h*h*h;
r2:=r*r;
pid:=pi*pi*pi*pi;
pi2:=pi*pi;
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cqll:=ql1*p4+2*(ql12+2*q66)*q2*p2+q22*q4;
cql12:=(q11+q22-4*q66)*q2*p2+q12*(q4+p4);
cq22:=q11*q4+2*(q12+2*q66)*q2*p2+q22*p4;
€q66:=(ql1+q22-2*q12-2*q66)*p2*q2+q66*(pd+q4);

cql1190:=q11*ud+2*(q12+2*q66)*02*u2+q22*04;
cq1290:=(q11+q22-4*q66)*02*u2+q12*(04+u4);
cq2290:=q11*04+2*(q12+2*q66)*02*u2+q22*u4;
€q6690:=(q11+q22-2*q12-2*q66)*u2*02+q66*(ud+o4);

dll:=cqll;
d12:=cql2;
d22:=cq22;
d66:=cq66;

k11:=cq1190;
k12:=cq1290;
k22:=cq2290;
k66:=cq6690;

ad:=a*a*a*a;
a2:=a*a;
b4:=b*b*b*b;
b2:=b*Db;
a3:=a*a*a,
b3:=b*b*b;
form:=1to 1 do
begin
forn:=1to 1do
begin
m4:=m*m*m*m,;
n4:=n*n*n*n;
m2:=m*m,;
n2:=n*n;

s1:=(244*d11*h3*pid*b/(343*a3))+H99*h3*pid*b*k11/(343*a3));
s2:=(488*d12*h3*pi4/(1029*a*b))+(66*h3*pid*k12/(343*a*b));
§3:=((244*d22*h3*a*pi4)/(343*b3))+H(99*h3*k22*a*pid/(343*b3))
+H((3*(9*k22+12*d22)*h*a*b)/(28*12));
s4:=(976*d66*h3*pi4/(1029*a*b))-+(132*k66*h3 *pid/(343*a*b));

snl:=4*(s1+s2+s3+s4)/(9*cm*a*b);



71

s11:=(30*d11*h*pid*b/(4*a3))+(45%k11*h*pid*b/(8*a3));
$22:=3.57142*d12*h*pid/(a*b)+H(2.67858*k 12*h*pid/(a*b));
$33:=(30*d22*h*a*pid/(4*b3))+(45*k22*h*a*pid/(8*a3));
s44:=(50*d66*h*pid/(7*2*b))}+H75*k66*h*pid/(14*a*b));

sn3:=4%(s11+s22+s33+s44)/(9*cm*a*b);

s111:=(4.28572*d12*h*pi2*b/(a*r))+(3.21428*k 12*h*pi2*b/(a*r));
§222:=(4.28571*d22*h*a*pi2/(r*b))+(3.21429*k22*h*a*pi2/(r*b));

sn2:=4*(s111+s222)/(9*cm*a*b);
end;
end;

end; {On_Hesap prosedurunun sonu}

begin {Ana program }
t:=0;
On_Hesap;
assign(ff,'plakw.dat');
rewrite(ff);
repeat
k1:=h1*{(y2);
11:=h1*g(t,yl);

k2:=h1*{(y2+11*0.5);
12:=h1*g(t+h1/2,y1+k1*0.5);

k3:=h1*{(y2+12*0.5);
13:=h1*g(t+h1/2,y1+k2*0.5);

k4:=h1*f(y2+13);
14:=h1*g(t+h1,y1+k3);
ex:=4000;

y1:=y1+0.16666666667*(k1+2*(k2-+k3)+k4);
y2:=y2+0.16666666667*(11+2*(12+13)+14);
writeln(ff, 1000*t:15:8,' ",ex*y1:15:8);

t:=t+hl;
until (£>0.01);
close(ff);
end.
end;
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