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PLAKLARIN DINAMIiK VE AEROELASTIK ANALIZi
OZET

Son yillarda iyice yaygin hale gelen kompozit malzemelerin hava-uzay yapilarindaki
kullanimi nedeniyle ugak kanadi, kontrol ve kumanda yiizeyleri gibi plak ylizeylerin
ses alt1 ve ses iistli durumlarda serbest titresim ve aeroelastik analizi ile ilgili bircok
calisma yapilmis ve hem teorik hem deneysel olarak dogrulanmistir. Bu tez
kapsaminda da plak yiizey olarak modellenen ugak yapilarinin ¢esitli geometrilerde
ve durumlardaki dinamik ve aeroelastik analizleri teorik olarak yapilarak serbest
titresim ve flutter frekanslari elde edilmis ve literatiirdeki bazi ¢alismalarla
karsilastirilmistir.

Bu ¢alismada plak yapilarin ¢esitli durumlarda dinamik ve aeroelastik davranislari
incelenmistir. Bu kapsamda calisma ii¢ temel béliime ayrilmustir. Ilk boliimde
dikdortgen bir plagin basit mesnet sinir sartlar1 altinda serbest titresim analizi
yapilmistir ve literatlirle kiyaslandiginda elde edilen frekans degerlerinin oldukga
tutarli oldugu goriilmiistiir. Daha sonra plak modeli biraz gelistirilerek kalinligi x
yoniinde lineer olarak degisen bir plak modeli ele alinmistir. Plak geometrisindeki
sivrilme sadece plagin kalinlig1 yoniindedir. Kalinlig1 x yoniinde degisen bu plagin
dinamik analizi yapilarak serbest titresim frekanslar1 elde edilmistir ve literatiirdeki
frekans degerleriyle karsilastirilmistir. Analizlerin bir kisminda plagin diizlem igi
yiiklere maruz kaldig1 da g6z oniinde bulundurulmustur. Elde edilen sonuglar ¢esitli
sivrilme oranlar i¢in grafiksel olarak gosterilmistir. Dinamik analize ek olarak
kalinlig1 x yoniinde degisen plagin aeroelastik karakteristigini tespit etmek amaciyla
sanki-daimi piston teorisi kabuliine gore aerodinamik yilikleme terimleri ilave
edilmistir. Son olarak kalinligi degisen plagin aeroelastik hareket denklemi
bulunmustur.

Calismanin ikinci boliimiinde Winkler elastik zeminine oturan dikdortgen bir plak
ele alinmistir. sabit, lineer ve parabolik gibi farkli yay katsayr durumlarindaki
Winkler elastik zeminine oturan bir dikdortgen plagin ses iistii flutter davranisi
arastirilmigtir.

Son olarak ise ¢apraz-tabakali kompozit plaklarin delaminasyon denilen ve tabakalar
arast ayrilma anlamma gelen hasar modu durumundaki flutter davranigi
incelenmigstir. Tiim ¢alisma boyunca ele alinan plaklarin basit mesnet sinir sartlari
altinda oldugu kabul edilmistir. Elde edilen hareket denklemleri literatiirden alinan
malzeme Ozellikleri ile Mathematica 6.0 paket programi kullanilarak Diferansiyel
Dontligim Yontemi adi verilen ve Taylor seri acilimina bagli olan bir teknik ile
¢Ozililmiistiir. Sonug¢ olarak hesaplanan frekans degerleri grafik ve cizelgelerde
gosterilerek, literatiirle karsilastirilmistir ve iyi sonuglar verdigi gozlemlenmistir.
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DYNAMIC AND AEROELASTIC ANALYSIS OF PLATES
SUMMARY

During the recent years, the usage of composite materials in the aerospace structures
has become widespread. Due to it, the free transverse vibration and aeroelastic
analysis of the plate surface like aircraft wings, control and stabilizer have been
studying many times and either numerical or experimental validations of these
findings are reported. Within the scope of this thesis, the dynamic and aeroelastic
analysis of the aerospace structures which are modeled as plate surfaces are done.
The free vibration and flutter frequencies are obtained and compared with previous
studies in open literature.

In the present study, the dynamic and aeroelastic behaviours of various structural
models have been analysed. In this context, the study is divided into three sections.
In the first section, free transverse vibrations of a normal rectangular plate in the
simply supported bounday conditions have been performed. The free vibration
frequencies are obtained accurately. Then, by improving the plate geometry, the free
vibrations and flutter analysis of rectangular plates of linearly varying thickness have
been studied on the basis of classical plate theory. It is assumed that the plate
thickness changes only in x direction. Also, the in-plane forces are added to the plate
governing equation in order to determine how they affect the frequencies. The
obtained results are plotted. In addition to the dynamic analysis, the aeroelastic
governing equation of plates (have linearly varying thickness) is derived by adding
the aerodynamic pressure. This aerodynamic pressure is wrritten according to the
quasi-steady supersonic piston theory.

In the second section, aeroelastic stability and supersonic flutter analysis of a panel
resting on a variable Winkler foundation are considered. The flutter margins and its
aerodynamic pressures are investigated for variable elastic coefficient of the
foundation along the panel major axis like constant, linear and parabolic.

And the last section includes the investigations about the supersonic flutter
characteristics of the cross-ply and angle-ply composite plates in the delamination
failure mode. Simply supported boundary conditions are assumed all over the study.
The governing differential equations of motion are solved by using Differential
Transform Method which is based on Taylar series expansion. Computer codes are
written in Mathematica 6.0 and natural frequencies and flutter frequencies are
calculated using these codes for all sections. Finally, the calculated results are
tabulated in several tables and graphics that showed good agreement with the
literature.
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1. GIRIS

Elastisite teorisinin dnemli uygulamalarina 6rnek olarak klasik plak ve kabuk
teorileri verilebilir. Bu teoriler elastik bir cisimdeki kuvvetler, yer degistirmeler,
gerilme ve birim uzamalarin iligkilerini esas alir. Bir cismin deformasyonu, o cismin
geometrik konfigurasyonuna, uygulanan yilike ve malzemenin mekanik 6zelliklerine
baglidir. Elastisite teorisinde Onemli kisitlardan biri malzemelerin lineer elastik
olmasidir. Buna gore gerilme ile birim uzama arasindaki iliski lineer olup (Hook
Kanunu), dis yiikler kaldirildiginda deformasyon ve gerilmeler kaybolur ve elastik
cisim eski haline doner. Ayrica klasik elastik teorisi malzemenin homojen ve
izotropik yani malzemenin tiim yon, dogrultu ve noktalarda ayn1 6zellik gosterdigini
varsayar (Ventsel, 2001). Bu tez kapsaminda ele alinan yap1 plak yapilar oldugu i¢in
yalnizca plak teorisi i¢in gecerli elastisite teorisinden bahsedilecek ve kabulleri

acgiklanacaktir.

Bilindigi iizere plaklar ugak-uzay yapilarinda uygulama alant olan yapilardir.
Dikdortgen bir plak olarak modellenecek ucgak kanadi veya kontrol / kumanda
yiizeyleri gercekte var olan davranisa benzerlik gostermesi agisindan “miimkiin
mertebe basit ama bir o kadar da komplike” olarak tanitilan bir model olarak
karsimiza c¢ikmaktadir. Bu nedenle degisik geometrilerdeki plak yapt ve plak
sistemleri, bunlarin dogal frekans ve mod sekilleri veya dinamik karakteristikleri,
titresim veya flutter ile karsilastiklar1 dinamik basing gibi konular havacilik alaninda
gecmisten bugiline c¢alisilmaya devam edilmektedir. Ugus hizinin artmasiyla ugak-
uzay yapilarindaki plak ylizeylerin katilik, dinamik ve stabilite davraniglar1 6nemli
hale gelmektedir. Ozellikle aeroelastisite ve dinamik bir kararsizlik olan flutter hava
araglar icin ciddi bir tehlike arz etmektedir. Bu nedenle diizlem-i¢i kuvvetlere,
burkulma yiiklerine, serbest titresim ve flutter problemlerine maruz kalan plaklarin
analizi bir¢cok bilim adami ve miihendis tarafindan ¢aligilmistir ve ¢alisilmaya devam

edilmektedir.



1.1 Tezin Amaci

Son zamanlarin en ¢ok arastirilan konularindan biri olan ve birgok calismalarda yer
alan yapisal modeller, kanat modellemesinde kullanilmasiyla daha da

karmasilkasmakta ve daha dogru sonuglar vermektedir.

Bu c¢alismada hava-uzay yapilarinin tasariminda ve uygulama alanlarinda sikca
kullanilan bir yapisal model olan plak yapilar ve teorisinin kavranmasi
amaclanmakla birlikte farkli o6zelliklerdeki plaklarin dinamik ve aeroelastik
davraniglar1 gosterilecektir. Plak yapiyr bir ugak kanadi veya kontrol-kumanda
yiizeyi olarak diisiiniirsek bu yapilarin serbest titresim ve flutter davraniglart son
derece dnemlidir. Hatta dinamik bir kararsizlik durumu olarak flutter ¢ok tehlikeli ve
ucus esnasinda manevra zarfi disina atilmasi gereken bir durumdur. Bu tez
kapsaminda ilk olarak normal dikdortgen bir plagin dinamik analizi yapilacaktir.
Sonra plak modeli gelistirilerek, kalinlig1 bir yonde degisen yani sivrilen bir plak
icin dinamik analiz yapilacak ve serbest titresim frekanslar1 elde edilecektir. Daha
sonrasinda ise bu sivrilen plagin aeroelastik analizi yapilacak ve flutter frekansi
hesaplanacaktir. Ikinci olarak Winkler elastik zeminine oturan dikddrtgen bir plagin
flutter sinirlar1 arastirilacaktir. Son olarak da delaminasyon yani tabakalar arasi
ayrilma denilen hasara maruz kalmis bir dikdortgen plagin aeroelastik analizi
yapilarak flutter karakteristigi elde edilecektir. Arastirilacak ii¢ kisim i¢in de elde
edilecek frekanslar literatiirle kiyaslanacak ve uyumu gosterilecek ve sonuglar
yorumlanacaktir. Plak malzemesi olarak segilen kompozit malzemelerden

bahsedilerek hava-uzay yapilarindaki avantajlar1 ve dezavantajlar1 anlatilacaktir.



2. PLAK DENKLEMLERI

2.1 Plak Tanimi

Plaklar, diizlemine dik yonde etkiyen statik ve dinamik yiikler altinda egilme tasiyan
diizlemsel yapilardir. Bu dis yiikleri, egilme ve burulma momentleri ile enlemesine
kesme kuvvetleri karsilar. Plak yapisit egilme Kkirislerinin iki boyutlu hali olarak
diisiiniilebilir. Ugiincii fiziksel boyut olan kalinliklar1 diger boyutlarina ¢ok kiigiik
kalir. Geometrik olarak uygulama alanlarina gore diiz veya kavisli olabilirler. Statik
olarak plaklar serbest, basit mesnetlive sabit mesnetli (ankastre) olabilecekleri gibi

elastik destek ve elastik kisita da sahip olabilirler.

Plak yapilar, miihendisligin birgok alaninda kullanilan diizlemsel yapilardir.
Miihendislik yapilarinda yapisal elemanlarin  biiylik ¢ogunlugu plak olarak
siniflandirlabilir. Ozellikle hava-uzay sektdriinde plaklar vazgecilmez yapilardir.
Ugak kanatlar1 ve kontrol yiizeyleri diiz plaklara 6érnek olusturuken ugak gévdesinin
biiyiik bir bolimi kabuk dedigimiz egrisel veya kavisli plaklara 6rnektir. Sekil 2.1’

de bir ugak tlizerindeki plak yapilara 6rnek verilmistir.

Sekil 2.1 : Ucak lizerinde plak yapilar.

Plak yapilarin analizleri temel olarak Elastik Plak Teorisi’ yle yapilir. Elastik Plak
Teorisi, kiiciik ve biiyiik ¢okmelere sahip plaklar arasinda onemli 6l¢iide farklilik

gosterir. Biiylik ¢okmeye sahip plaklar gerek analizlerinde gerekse kullanim



asamasinda problemler yarattig1 i¢cin miihendislik alanlarinda 6nlenmeye c¢alisilan

bir durumdur.

Plaklara yapilara ilk yaklasim 1766 yilinda Euler (1707-1783) tarafindan,
dikdortgen, liggen ve dairesel membranlarin serbest titresimleri i¢in yapilmistir. Daha
sonra Ogrencisi Jacques Bernoulli (1759-1789), Euler’ in membran yaklasimini
genisleterek plak yapilara cevirmistir. Unlii bir miihendis ve bilimci olarak L. Navier
(1785-1836), statik yiikleme altindaki plaklar1 ilk kez dogru diferansiyel
denklemlerle ifade eden kisi olarak taninir. Navier, Bernoulli’ nin kirislerin egilmesi
icin bagariyla kullanilan hipotezine gerinim ve gerilmeleri iki boyutlu etkilerini
ekleyerek statik ve yanal yiiklemelere maruz kalan plaklar i¢cin yonetici diferansiyel
denklemi tanimlamustir. Ik kez Kirchhoff (1824-1887) plak egilmesi igin tam bir
teori gelistirmistir. Daha sonra ise biiylik yer de§ismelere sahip plaklar igin, lineer

olmayan terimlerin ihmal edilebilecegini ortaya koymustur (Szilard, 2003).

2.1.1 Kirchhoff ince plak teorisi

Ince plaklarin matematiksel olarak kesin gerilme analizlerinde ii¢ boyutlu
elastisitenin diferansiyel denklemlerinin ¢6ziimii gerekir. Kirchhoff klasik ince plak
teorisi ise tiim tii¢ boyutlu gerilme analizlerine ihtiyag duymadan cogu teknik
uygulamalarda kesin sonuglar saglar. Diger bir deyisle Kirchhoff ince plak teorisi,
kalinlig1 diger boyutlarina gore kii¢iik olan diizlemsel plaklarin analizinde kullanilan
bir teoridir. Kirchhoff plak teorisi asagida siralanan kabullere dayanir (Szilard,

2003).

1. Malzeme homojen, izotropik ve lineer elastik olmakla birlikte Hooke
Kanunu’ nu saglamalidir.

2. Plak baslangicta diizlemseldir.

3. Plagm orta yiizeyinde egilme esnasinda birim yer degistirme goriilmez.

4. Plak kalinlig1 h, plak boyunca sabit olup, diger boyutlarin en az 1/10° u
kadar kiigiiktiir.

5. Cokmeler w(x,y) plak kalinligina gore kiigiiktiir. Kalinligin 1/10 oraninda
¢0kme, maksimum sinir olarak kabul edilir.

6. Deforme olan orta yiizeyin egimi, 1’ e gore ¢ok kiigtiktiir.

7. Deformasyondan dnce orta diizleme dik olan orta diizlemsel kesitler,

deformasyondan sonra yine diizlemsel ve dik kalirlar.



8. Plak yiizeyine dik yondeki normal gerilme (o0,) ithmal edilebilir.

Bu kabullerle elastisitenin ii¢ boyutlu gerilme denklemi iki boyutlu bir plak

problemi haline doniistir.

Sekil 2.2° de dikdortgen plaklar icin kullanilan kartezyen koordinat sistemi
gorilmektedir. Sekil 2.2.a yanal olarak yiiklenmis plak modelini gosterirken, Sekil
2.2.b de a’ daki plagin ortasindan segilen plak elemaninin gerilme bilesenlerini

gosterir.

e a

pAx. ¥)

-~ Eleman (detaylan igin b’ ye bakin)

Orta yi
/ " Tir Jrta yazey

(a)

p, dx dy

N\

N
AN

dx

(b)

Sekil 2.2 : Yanlamasina yiiklii dikdortgen plak (Szilard, 2003).






3. AEROELASTISITE

Aeroelastisite, bir akigkan icinde hareket eden esnek ve kat1 bir yapinin {izerine etki
eden yapisal, aerodinamik ve ataletsel kuvvetlerin birbiriyle etkilesimini inceleyen
bilim dalidir. Ugaklarin, helikopterlerin, fiizelerin, kopriilerin, gili¢ hatlarinin, uzun

bacalarin tasariminda aeroelastik etkiler géz dniine alinmaktadir.

Aeroelastisitenin ilgilendigi disiplinler Sekil 3.1° de verilen ve Collar’in aeroelastik
kuvvet iiggeni diye adlandirdig1 diyagramdan incelenebilir. Buna gore aeroelastisite
kavrami demin de denildigi gibi {i¢ temel kuvvet olan aerodinamik , elastik ve atalet
kuvvetlerinin etkilesimiyle ortaya ¢ikar. Bu kuvvetlerin birbiriyle bilesimi farkli
arastirma alanlan yaratir. Ornegin, aerodinamik ve elastisite kuvvetlerinin etkilesimi
statik aeroelastisiteyle ilgili iken elastisite ve atalet kuvvetlerinin etkilesimi ise
mekanik titresimlerle ilgilidir. Aerodinamik ve atalet kuvvetlerinin kesisimi de
stabilite ve kontrol kavramini ortaya g¢ikarmaktadir. Bu ii¢ kuvvetin kesisimi ile ise

en 6nemli kavramlardan birini ortaya ¢ikarmaktadir: Dinamik aeroelastisite.

Diyagramda goriildiigii iizere aeroelastisite kavrami temel olarak ikiye ayrilmaktadir:
Statik ve dinamik aeroelastisite. Statik aeroelastisitede zamana bagh fiziksel 6geler
probleme dahil edilmez. Burada atalet kuvvetleri, zamana bagl fiziksel 6gelerdir. Bu
durumda atalet kuvvetlerinin yapiya olan etkileri ihmal edilmekte, sadece

aerodinamik ve yapisal kuvvetlerin etkilesimi incelenmektedir.

/ Asrodinamik Kuwwet \

o il it wa
Statik Stabilite ve
soantrol

\

Elastik Kuwwet Atalet Kuwwetl

\ Titresim ,

Aerocelastisite

Sekil 3.1 : Collar’ 1n aeroelastik kuvvet liggeni.



Statik aeroelastisite problemlerine 6rnek olarak diverjans yani kanadin burulma
acisinin sonsuza gitmesi, kontrol yiizeyleri etkinligi kaybi, kanatgik tersligi ve esnek
tasima ylizeylerine etki eden aerodinamik yiiklerin degisen dagilimlarinin

hesaplanmasi verilebilir.

Dinamik aeroelastisitede ise zamana bagl fiziksel 6geler probleme dahil edilir ve
boylece ataletsel, yapisal ve aerodinamik kuvvetlerin etkilesimi incelenmektedir.
Dinamik aeroelastisite problemlerine 6rnek olarak da kanat ¢irpinmasi (flutter);
ucagin kanat, gévde, motor kaportasi gibi yapisal elemanlarimin arkasindaki iz
bolgesinde olusan gegcici titresimlere karsi bu elemanlarin tirettigi aerodinamik tepki
(Buffet) ve kontrol ve itki sistemlerinin etkilesimi sonucu ugak elemanlarinin tirettigi

dinamik cevap (dynamic response) verilebilir.

Aeroelastisite temel olarak, ucgus nitelikleri (kararlilik ve kontrol), flutter ve manevra
ve atmosferik tiirblilanstan kaynaklanan yapisal yiiklemelerle ilgilenir. Aeroelastik
analiz metotlar1 problemdeki atalet ve aerodinamik kuvvetlerin zamana
bagimliliklarina gore degisir. Ugus niteliklerinin ve manevra yliklerinin analizinde
aerodinamik yiikler nispeten yavas degisir, bdylece “quasi-steady” metotlar

kullanilabilir.

3.1 Flutter

Elastisite dahilinde bahsi gegcen yapi1, plak davranmis1 gosteren ugak kontrol
yiizeyleridir. Yukarida anlatilan etkilesimlerden en tehlikelisi, kendiliginden
indiiklenen titresim bigimlerinden birisi olan ve sonucta yapisal bozulmalara neden
olan flutterdir. Diger bir deyisle flutter, ucaklarin ve filizelerin kontrol yiizeylerinin
egilme ve burulma modlarinin c¢akismasiyla olusan aeroelastik kararsizlik halidir.
Dinamik bir kararsizlik durumu olan flutter, tasarim asamasinda énlenmesi gereken
ve manevra zarfi dismma atilmasi gereken karmasik bir problemdir. En Onemli
aeroelastisite problemlerinden birisidir. Flutter sonucunda, kontrol yiizeyleri havada
titrer. Bu titresim sonucu kontrol yiizeyi bir siire sonra kopar ve ugagin yere
cakilmasi gibi felaketlere sebep olabilir. Bu nedenle flutter mutlaka Onlenmesi

gereken bir olaydir.

Ugagin diisiik hizlarinda titresim modlar1 kararli haldedir. Yani ugaga bozuntu

verilirse ucak tekrar kararli hale doner. Yiiksek hizlarda ise hava akiminin etkisi ile



iki veya daha fazla sayida titresim modlar etkilesirler. Boylece titresen yapi hava
akimindan enerji almaya baglar. Hava akimindan alinan enerji eger ugak yapisinin i¢
siirtiinme ve soniimlemesinde harcanirsa etkilesen titresim modlar1 kararli halde
kalir. Ancak alinan enerji ugak yapisinda harcanamayacak bir ugus hizina
erisildiginde flutter baslar. Bu hiza “flutter hiz1” denir. Biraz daha yiiksek hizlarda

ise titresimin genligi biiyiir ve yapisal bozulmalar meydana gelir.

Konu olduk¢a eski olmasina ragmen giiniimiiz ucgaklarinda da bu konu tizerinde
titizlikle durulmaktadir. Yeni bir hava araci gelistirilmesi veya mevcut bir ugaga yeni
harici yiikler takilmas1 durumunda yapilmasi gereken ucusa uygunluk (sertifikasyon)
caligmalarinin 6nemli bir maddesini flutter analiz ve testleri olusturmaktadir. Yeni
hava aracinin ugus zarfinin belirlenmesi, mevcut bir hava aracinin ucus zarfinin
degisikliklerden etkilenip etkilenmeyecegi, etkileniyorsa ne kadar daraltilip
genisletilmesi gerektigi, glivenilir bir sekilde ancak flutter ugus testleri, yer titresim
testleri ve dinamik 6l¢eklendirilmis hava tiinelleri ile saptanabilmektedir. Sekil 3.2’
deki resimde Langley Transonik Dinamik Hava Tiinelinde Lockheed Electra ucagi
i¢cin yapilan flutter testi goriilmektedir (Kehoe, 1995). Tiinelinde Lockheed Electra
ucagi i¢in yapilan flutter testi goriilmektedir (Kehoe, 1995).

Flutter testlerinde, ugak ivmedlcerler ile donatilmakta ve belirli bir dinamik basingta
ucagin (Ozellikle kanatlarinin) titresimleri yer istasyonuna telemetre ile
aktarilmaktadir. Bu titresimler flutter test yazilimina girmekte ve yazilim igerdigi
cesitli yontemler ile flutter emniyet paymi ucus sirasinda aninda hesaplamaktadir.
Flutter emniyet payi, dinamik basing ne kadar arttirildiginda ucagmn fluttera
girecegini belirtmektedir. Dinamik basing adim adim degistirilerek bu testler
yinelenmekte ve bu sekilde ucus zarfinin giivenli oldugu bdlgeler adim adim
dogrulanmaktadir. Flutter olay1 son derece tehlikeli oldugu igin, flutter hizina belirli
bir paydan fazla yaklasilmamakta ve flutter hizi kestirimi ekstrapolasyon ile

yapilmaktadir.

Flutter olgusu lizerine teorik ve deneysel olarak yillardir yapilan ¢aligmalara ragmen
aeroelastik davranis hakkindaki her sey hala bilinmemektedir. Soniimleme ve
esneklik gibi yapisal dogrusalsizliklar; sok, akim ayrilmasi ve viskozite gibi
transonik aerodinamik yliklemeler ve aktif kontrol sistem performansit sonucunda
sistemin gosterdigi davraniglar, glinlimiizde hala c¢alisilmakta olan sicak

konulardandir.



Sekil 3.2 : Langley Transonik Dinamik Tiinelde gerceklestirilen flutter testi.

Kaydedilen ilk flutter kazas1 1916 yilinda Ingiltere’”de Handley Page 0/400
bombardiman ug¢aginin, gévde ve kuyrugunun siddetli anti simetrik titresimlere
maruz kalmasinin nedenlerini arastirirken kaydedildi. Ancak ilk flutter testi 1935
yilinda Almanya’da Von Schlippe tarafindan gercgeklestirilmistir (Kehoe, M.W.,
1995).

Oldukega tehlikeli sekilde smirlar zorlanarak yapilan bu ilk testlerde ugak yapisi

rezonans frekanslarinda sarsilarak titresimlerin hiza gére genlik degisimi izlenmistir.

Artan titresim genligi diigen soniimlemenin, dolayisiyla yaklasan flutterin
habercisidir. Oldukca tehlikeli sekilde sinirlar zorlanarak yapilan bu ilk testlerde
ucak yapisi rezonans frekanslarinda sarsilarak titresimlerin hiza gore genlik degisimi
izlenmistir. Basarili testlerden sonra 1938 yilinda bir Junkers JU90 ucagi flutter testi
sirasinda flutter nedeniyle diismiistiir. Yetersiz sarsma ve Ol¢lim sistemi flutterin
yaklagtigin1 gésterememistir. Bundan sonra bir siire bu sekilde yapilan ugus testlerine
ara verildiyse de, 1940’larin sonunda testler tekrar baslatilmistir. O giinlerden
giinlimiize flutter analizlerinde 6nemli 6lgiide yenilikler yapilmasina ragmen flutter
testleri hala tehlikeli olma 6zelligini korumaktadir. Ciinkii ugak gercek flutter hizina
yakin bir hizda u¢gmak zorundadir. Bu durumda hi¢ beklenmedik baska bir tiir flutter
problemi giindeme gelebilir (Kaya, M.O., 2000).

3.1.1 Panel flutter

Konuya fiziksel ve deneysel yonden bir yaklagimda bulunulacak olunursa, “panel

flutter” teorisini su sekilde 6zetlemek miimkiin olacaktir:
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Panel flutter kavrami, plak (levha) ve kabuk olmak iizere birbirinden ayri incelenen
iki konuya ayrilmistir. Kabuk flutter ugak govdesi gibi silindirik yapilarda
gorilmektedir. Panel flutter ise bir yiizii siipersonik akisa maruz kalan ince
plaklarin ya da membranlarin (zar) kendiliginden salinim hareketleri olarak
adlandirilmaktadir. Yiiksek hizli ugaklarin biiyiik bir kismmin dig yiizeyleri, belirli
araliklarla yerlestirilmis spar ve ribler ile desteklenmektedir. Paneller basma yiikiine
maruz kaldiklarinda flutter kararsizlig1 gittikge daha diisiik hizlarda goriilmektedir.

Bazi durumlarda, olusan kararsizligi 6nleme, birincil tasarim kistasidir.

Konuya iligkin ilk yaklasim olarak; dikdortgen, diiz, ince ve kompozit bir plagin
flutter simirim1 incelemek amaciyla siipersonik bir riizgar tlineli deneyi yapilarak
gergeklestirildigi diistiniilebilir. Gergekte ise, dikddrtgen plak ilk 6nce normal daha
sonra sivrilen geometride kabul edilecek ve silipersonik akimdaki flutter

karakteristigi incelenecektir.

Deneyle hemen hemen ayn1 kosullar diisiintildiiglinde olay, hava akiminin; belirli bir
Mach sayisina, toplam basinca ve sicaklia eristikten sonra plagin iizerinde akmasi
ile baglamaktadir. Bu durumda Mach sayisinin, sicakligin ve flutter sinirinin sabit
kaldig1 disiintilerek toplam basingta meydana gelen artis sonucunda oldugu

distiniilmektedir.

Sonucta flutter, hava akimlari nedeniyle plak iizerinde olusan diizgiin olmayan,
bliyiik salinimlardir. Basincin plak iizerindeki etkisi géz oniinde tutularak flutter
smirt ve bu flutter simirindaki frekans degerleri bulunmustur. Burada flutter
davranigin1 bulurken egilme ile gerilme arasindaki yapisal eslesme goz Oniinde
bulundurulmustur. Cilinkii plagin egilmeye maruz kalmasiyla bir gesit gerinme
olusmakta ve bu gerinmenin de levha Tizerinde gerilmeye sebep oldugu

anlasilmaktadir.

3.2 Aerodinamik model

Plagin flutter sinirlarini bulmak i¢in plagin sabit aerodinamik yiikleme altinda oldugu
kabul edilmistir ve bu dogrultuda “quasi-steady silipersonik piston teorisi” (sanki-
daimi ses 1istii piston teorisi) kullanilmistir. “Quasi-steady” kabulii, kolayligi
acisindan caziptir ancak flutter ve kuvvetli riizgar-saganak (gust) cevaplari

hesaplamalari i¢in yeteri kadar eksiksiz degildir.
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Dinamik hareketlerin frekans: lizerinde aerodinamik kuvvet ve momentlerin
bagimhiligi1 dogru olarak tahmin etmek i¢in daha ileri diizensiz (unsteady)
aerodinamik analizler kullanilmak zorundadir. Bu da, iiretilen aerodinamik yiikler ve
momentler {izerinde profilin inip-kalkma ve yunuslama hareketinin etkilerini
anlamak icin, gelis agisindaki ani bir degismenin ve profilin harmonik hareketinin
sonuclarinin goz oniinde bulundurulmasini gerektirir (Right ve Cooper, 2007). Ancak
bu ¢alisma cercevesinde bu etkiler goz ardi edilerek, daha basit yaklasim olan “quasi-

steady” kabulii yapilacaktir. Siipersonik piston teorisine gore basing ifadesi sdyledir:

2 8w0+M020—2 1 ow,

— 3.1
Bl ox Mi-1U, o ©-1)
Burada q dinamik basing olup asagidaki sekilde verilir.
1 2
q= EpooVoo (3.2)

ve
B=M?*-1 (3.3)
Analizler ses iistii hiz (M > 1) i¢in yapilmis olup asagidaki yaklagim kullanilmigtir.

1 M2-2 1

M, 2o ML -1 M,

Tiim terimlerin ifadelerini ve yapilan yaklasimi Denklem (3.1)° de yerine

(3.4)

yazildiginda basing ifadesi su haline gelir:

2 2
poPelUs | O NMT-L 1 O 3.5)
Jm? 1| ox M, U, ot

3.3 Flutter denklemlerinin ¢ikarilmasi

Bu boliimde siirekli bir yapinin sagladigi denklemler ve enerji ilkeleri kullanilarak
dikdortgen bir plagin aeroelastik analizi i¢in elde edilecek yonetici denklemlerin
olusturulmasinda kullanilan temel ifadeler verilmistir. Plaklarin deformasyonun

incelenmesinde temel elastisite problemleri gegerlidir.
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Bunun i¢in 6ncelikle diizlem i¢in birim uzama ve yer degistirme arasindaki iliskiyi
bilmek gerekir. Bu iligki, daha 6nce anlatilan Kirchhoff ince plak teorisinin kabulleri

g0z Oniinde tutularak asagidaki gibi verilebilir:

=c, =0 (3.6)

=¢,=¢&,=0ve o - yz

3 Xz vz zz

zz =0

Up, Vo ve Wy tarafsiz eksenin x, y ve z yonlerindeki yer degistirmeleri olmak iizere

Kirchhoff ince plak teorisine gore yer degistirme alanlar1 su sekilde yazilabilir:

(5.9.2) = g (x5, 3) ~ 2
u(x,y,z)=u,(x,y)—z—
4 0t ox
ow,
v(xvyaz):v()(xvy)_z_ (3‘7)
Oy
W(X,y,Z) = W()(xay)
aWO aVVO . . . - o .
Burada a—ve — enine normalin y ve x eksenlerinde yaptigi donmelerdir.
X

Plaklarin yer degistirmesi kalinlik ile karsilastirildiginda ¢ok kiigiiktiir. Bu nedenle
lineer birim uzama-yer degistirme bagintilar1 gecerlidir. Kalinlik yoniindeki normal
gerilmeler ihmal edilebilir. Plak izotrop bir yap1 sergilediginden Poisson orani ve

elastisite modiilii gibi malzeme 6zellikleri plagin her yerinde aynidir.

Birim-uzama-yer degistirme iliskileri ise su sekilde verilmistir:

2
o % . 0 w,
M ox ox?
ovy 0? Wy
Evy = -z 3.8
Yy oy 8y2 ©:5)
1 6u0 61/0 o° w,
P =
o oy Ox Ox0y

Yer degistirmeler elde edildikten sonra sanal birim-uzama enerjisini tespit etmek i¢in
gerilmeleri bulmak gerekmektedir. Sanal birim-uzama enerjisi sanal is ile iligkilidir
ve hareket denklemleri ¢ikariminda kullanilan temel kavramdir. Sanal isi bulmak i¢in
gerilmeleri hesaplamak gerektiginden, oOnce gerilmeler asagidaki formiiller

kullanilarak bulunur.
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Oxx o, ¢, 0 Exx
Ty t=0n On 0 || &y 3.9)

Oxy 0 0 Q66 26‘xy

Q11, Q12, Q2, Qe malzeme Ozellikleriyle ilgili diizlem gerilmede indirilmis katilik

matrisi katsayilar (stiffness coefficients) olup su sekilde ifade edilirler:

E(z,T
0,=0,= ﬁ
B v(2)E(z,T)
O I (3.10)
_ E(z,T)
Q66 = 21+ 0(2)]

Burada F elastisite modiilii ve v Poisson oran1’ dir. Malzeme 6zelliklerinden katilik
katsayilar1 bulunduktan sonra katilik matrisi olusturularak denklem (3.9)’ daki gibi
ifade elde edilir. Boylece birim-uzamalar da hesaba katilarak sanal veya virtiiel isi

tahmin etmek i¢in gerilmeler bulunur.

Yer degistirme ve gerilmelerin hesabindan sonra virtiiel birim-uzama enerjisi
denklem (3.11)’de verildigi gibi hesaplanir. Virtiiel birim-uzama enerjisi, uygulanan
kuvvetlerin (bu calismada aerodinamik kuvvetler) yaptig1 sanal is ve sanal kinetik
enerjinin birlestirilmesiyle elde edilir. Boylece virtiiel is prensibinin dinamik
versiyonu bulunur. Bu dinamik versiyon “Hamilton Prensibi” olarak adlandirilir.
Virtiiel is prensibinin dinamik versiyonu su sekilde ifade edilir:

te
[ (U + 6V —SKE)dt =0 (3.11)
0

Bu denklemde U sekil degistirme enerjisi, V dis kuvvetlerin yaptigi is ve K kinetik
enerjidir. Sekil degistirme ve dis kuvvetlerin yaptigi is varyasyonlarinin toplamindan
kinetik enerji varyasyonunu ¢ikarip zamana gore entegre edildiginde sonucun sifira
esit gelmesi gerekmektedir. O halde virtiiel isi elde etmek i¢in Once ayr1 ayr1 bu

enerjileri elde etmek gerekmektedir.

Virtiiel sekil degistirmesi dedigimiz minimum toplam potansiyel enerji ilkesine gore
deformasyona ugramis bir yap1 potansiyel enerjisini minimize eden yer degistirme

durumuna gegme egilimindedir (Szilard, 2003) ve asagidaki gibi ifade edilir.
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hi2
oU = O xx O xy + O 11,08 1, + 205,06, Jdzdxd, 3.12
Qjo B }{/2 (OxxO8xy +0yy0Eyy xy©9¢xy )dzdxdy (3.12)

D1s kuvvetlerin yaptig1 virtiiel is ifadesi ise Denklem (3.13)’ te verilmis olup su
sekilde agiklanabilir: “Denge halindeki bir yapi, uygun smirlar dahilinde
deformasyon olusturan kiiciik yer degistirmelere maruz kaldiysa; dis kuvvetlerin
yaptig1 virtliel is, yap1 i¢inde olusan gerilmelerin birim uzama enerjisine esittir”

(Weawer ve Johnston, 1984).
SV =—| { p5w(x, y,ﬁﬂdxdy == [ [ powy(x, y) Jdxdy (3.13)
Q, 2 9,

Virtiiel kinetik enerji:
SKE= | hj_Z o[ i oW, 5 oW,
= )| | vy —2z—=" || Oy —z2—=—
Q, —h/zp 0 ox 0 ox

_ o . 06wy )
+ % =2 7% 500—ZW +W,0W, |dzdydx

Plak kiris-plak olarak modellendiginden plagin yon degistirmesi (¢6kme) wo ve yer

(3.14)

degistirmesi uy ve vy sadece x’ in fonksiyonu olacaktir. Bu da y yoniinde higbir tiirev
yok demektir yani y yoniindeki tlirevler sifir olacaktir. Biitiin bunlar géz oniinde
bulundurularak; sanal sekil degistirme, sanal kinetik enerji ve dis kuvvetlerin yaptigi

sanal is degisimleri bulunduktan sonra dinamik sanal ig prensibi (3.11) denkleminde

yerine yazilir. Yani hareketin birlestirilmis kismi diferansiyel denklemlerini
saptamak icin “Hamilton Prensibi” kullanilmistir. uy ve vy yoniindeki yer
degistirmeler kiiciik ¢cokme, defleksiyon problemi ele alindigr i¢in ihmal edilmistir.
Bu nedenle sadece w, yoniindeki yer degistirmeler géz 6niinde bulundurulmustur ve
hareket denklemleri buna gore ¢ikarilmistir. “Hamilton Prensibi” yardimiyla hareket

denklemleri su sekilde elde edilir:

ONy . oW,
ox 0 ox (3.15)
2 " 2. -
oM
SX 4 Ny, = P+ Ly +116—”—128—;V
ox Ox ox

- Ny: Efektif malzeme 6zellikleri sonucunda olusan diizlem ig¢i bileske kuvvet

- Ny: Dogrusal olmayan terimlerden dolay1 olusan kuvvet katkisi
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- Mx: Efektif malzeme 6zellikleri sonucunda olusan diizlem ici bileske egilme

momenti
- Iy, I, I: Plagin atalet katsayilari
- P: Aerodinamik basing yiiklemesi

Aerodinamik basing yiiklemesi quasi-steady (sanki daimi) ses {istii piston teorisi
kabul edilerek yazilmistir ve 6nceki boliimlerde agiklanmistir. Bunun disinda diger

terimler asagidaki gibi ifade edilebilir:

Atalet katsayilart:
hs/2+h 5
(103117[2):.(—}1 /2_hfp(Z)(l,Z,Z )dZ (3‘16)
N

Diizlem i¢i kuvvet ve moment ifadeleri:

N 4, B, ][e°

{ x}:[ " 11} | 3.17)
M X B 11 Dl 1 &

Ay, By ve Dy plak i¢in uzama-egilme rijitlik katsayilari olup s6yle bulunurlar:

hs/2+h ) .
(A3, By D) = [y Q52122725 (1 =1,2,6) (3.18)

- Aj;: Malzemenin uzama katilik katsayisi
Bj;: Malzemenin egilme katilik katsayisi
Dj;: Malzemenin uzama-egilme katilik katsayis1 [D=E h* /12 (1-v%)]

Ayrica birim-uzamalar da:

0
5 (3.19)
1_ 9w
& =—
ox?
Dogrusal olmayan terimlerden dolay1 olusan kuvvet katkisi Ny, ise sOyledir:
0 ow
Ny=—| N— 3.20
W Gx( ox j (3.20)

Buradaki N terimi, plagin diizlem i¢i yiiklemelere maruz kalmasi sonucunda olusan

burkulma etkisini gosterir.
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Uzama-egilme katilik katsayilar1 ve birim uzamalar hesaplandiktan sonra diizlem igi
kuvvet ve moment ifadelerinde yerine yazilir. Kirchhoff ince plak teoresine gore
malzemenin uzama ve egilme katilik katsayilar1 Aj ve Bjj ve egilme-biikiilme
katsayilar1 Dy, Dy¢ sifira esit olmaktadir. Buna gore plak icin aeroelastik diferansiyel
hareket denklemi su sekilde elde edilir:

ow, *w

L+ 0-90 (3.21)

D, ™ as
U, o | % a?

+N
174

2 2
8w0+2_q 8w0+MOO -2
ox? B ox M -1
Bu c¢alismada incelenen farkli tipteki plaklarin aeroelastik analizini yOneten

denklemlerin temeli Denklem (3.21) ¢ e dayanir. Aeroelastisite icermeden bir plagin

serbest titresimini veren klasik diferansiyel denklem ise asagidaki gibidir:

92w

at2

DViw+p—=0 (3.22)

D egilme katilig1 olup asagidaki gibi tanimlanir:

Eh3

= Taon (3.23)

Burada E Elastisite modiilii, # plak kalinligi, v Poisson orani, p plagin birim alan

basina kiitle yogunlugu, ¢ zamani ifade eder. Ayrica V? Laplacian operatdriidiir.

17






4. PLAKLARIN DINAMIK VE AEROELASTIK UYGULAMALARI

Plak yapilar havacilikta ¢ok genis uygulama alanina sahiptir. Ugaklarin kanatlari,
kontrol ve kumanda ylizeyleri plak olarak modellenebilir. Bu plak yiizeyleri
lizerlerine gelen hava akimi nedeniyle dinamik ve aeroelastik yiiklere maruz kalirlar
ve bunun sonucunda gelen yiikiin biiyiikliigliyle alakali olarak bir takim dinamik
veya aeroelastik problemlerle karst karsiya kalirlar. Bu problemlere serbest titresim,
diverjans veya flutter Ornek olarak verilebilir. Bu konuyla ilgili bir¢ok c¢alisma
literatiirde  mevcuttur.  Kompozit malzemelerin  yam1  sira  fonksiyonel
derecelendirilmis malzemelerden olusan plak yapilarin flutter davramslar da

incelenmistir (Melek ve Kaya, 2009).

Bu ¢alismada farkli sekillerde modellenen plaklarin dinamik ve aeroelastik analizleri
arastirilmistir. Bunlarda ilk olarak incelenen Winkler diye tabir edilen elastik zemine
oturan dikdortgen bir plak modelidir. Winkler elastik zeminine oturan bir dikdortgen
plagm flutter frekansi arastirilmistir. Ikinci boliimde incelen plak modeli kalinlig
degisen yani sivrilen bir plagin serbest titresim analizidir. Son olarak ise

delaminasyona ugramis kompozit plaklarin flutter karakteristigi incelenmistir.

4.1 Dikdortgen Plaklar ve Analitik Modellenmesi

4.1.1 Normal dikdortgen plaklar

Sivrilen plaklarin serbest titresim analizinden Once sivrilme olmayan normal bir
dikdortgen plak igin serbest titresimi analizi yapildi ve basit mesnet-ankastre-basit
mesnet-ankastre [SS-C-SS-C] sinir sartlar1 altindaki plagin deformasyona ugradigi
frekanslar1 elde edilerek literatiirle karsilagtirilmigtir. Plagin geometrisi Sekil 4.1° da

verilmistir.

Dikdortgen bir plagin genel olarak diferansiyel hareket denklemi asagidaki gibidir.

tw tw tw 92w
D (ﬁ r25 0+ a—y‘}) +ph S =0 @.1)
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b
> X
“—>
a
Sekil 4.1 : Plak geometrisi.
Plagin basit harmonik hareket yaptig1 kabul edilmistir.
w(xy,t) = W(xy)el®t
— - . (mmy
W(xy) = W(x) sin (T) 4.2)

Basit harmonik hareket kabulii denklem (4.1) ¢ de yerine yazildiginda elde edilen

denklem:
o*w nm\2 92w nm\ 4 w?| ~
=2 (5) SR () - e =0 4.3

Ik olarak denklem (4.3) asagidaki boyutsuz koordinat ve yer degistirme ifadeleri

kullanilarak boyutsuzlastirilmistir:

=29 (@.4)

_W  aw 1 d?*W
" h

Elde edilen boyutsuz hareket denklemi:
1 d*w nm\% 1 d®W nm\* w?|
waer—2(5) wat [(7) —ph 7] w=0 @5

Gerekli diizenlemeler yapildiktan sonra elde edilen hareket denklemi asagidaki

gibidir:

T 2my? SET 4 [t & - phat| W =0 (4.6)

d§4 b2 d&?

o = a/ b plagin agiklik oranini verirken;
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2
A% = ph%a4 olarak tanimlanir ve A boyutsuz frekansi ifade eder. Buna gore

62w

w= 67 =0 at y=0, b basit mesnet sinir sartlar1 altinda denklem (4.7)’ de son hali
verilen plak hareket denkleminin titresim frekanslarini elde etmek amaciyla
Diferansiyel Dontlisiim Yontemi (DDY) se¢ilmistir kod yazilarak frekans degerleri
elde edilmistir ve literatiirle Kkarsilastirilmistir. Metot hareket denklemine
uygulanirken asagida verilen DDY temel teoremleri ve smir sartlart icin kisim
4.1.1.1° de verilen cizelgeler kullanilmistir.

a*w
a&4

azw

— 2(nm)? o? d; + [(nm)*o* —22]W =0 4.7)

4.1.1.1 Diferansiyel doniisiim Yontemi ¢oziimii

Diferansiyel formda elde edilen boyutsuzlastirilmis hareket denklemlerinin ¢oziime
uygun hale getirildikten sonra ¢oziilmek i¢in Diferansiyel Doniisiim Ydntemi (DDY)
secilmigtir ve etkilesim modlar1 hesaplanmistir. Bu nedenle 6ncelikle kullanilan

yontem tanitilacaktir.
Diferansiyel Doniisiim Yontemi

[k olarak Zhou tarafindan elektrik devreleri analizi i¢in lineer ve nonlineer baslangic
deger problemlerinde kullanilan diferansiyel donlisim yontemi, hem adi hem de
diferansiyel kismi diferansiyel denklemlere uygulanabildiginden daha sonraki
yillarda 6z-deger problemlerinin ¢oziimiine kadar yaygin bir alanda kullanilmaya
baslanmustir. Onceki ¢alismalar, diferansiyel doniisiim yonteminin nonlineer veya
degisken parametreli problemlerin ¢oziimiinde etkin oldugunu gosterdiginden son

yillarda pek ¢ok ¢alismada DDY kullanilmaktadir (Kaya ve Ozdemir, 2007).

Diferaniyel Doniisiim Yontemi, Taylor seri a¢ilimina dayanan ve diferansiyel

denklemlerin analitik ¢6ziimlerini elde etmek i¢in kullanilan bir dontistim teknigidir.

Bu yontemde, bir probleme ait diferansiyel denklemlere ve sinir kosullarina belirli

doniisiim kurallar1 uygulanarak denklemler basit analitik ifadelere doniistiiriiliir ve bu

analitik ifadelerin ¢6ziilmesi ile istenilen sonuglar biiyiik bir hassasiyetle elde edilir.
Yontemin Taylor yonteminden farki Taylor seri a¢iliminda oldugu gibi fonksiyonun

tiirevlerinin hesaplanmasina gerek olmamasidir.
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D bolgesinde analitik olan bir f(x) fonksiyonu ve ayni bolgede yer alan x = x,

noktas1 géz Oniine alinirsa, fonksiyon bu noktada bir seri agilimla ifade edilebilir.

o0 — k k
f= § Y (d / (’“)J 4.8)
= X=X,

o k! dx”*

Asil fonksiyon f(x) ve doniistiiriilmiis fonksiyon, F[k] olmak iizere asil fonksiyonun

diferansiyel dontlisiimii agsagidaki gibidir:

k
F[k]:%(d f(x)j 4.9)

dx*
0

Lorem ipsum dolor sit amet, consetetur sadipscing elitr, sed diam nonumy eirmod
tempor invidunt ut labore et dolore magna aliquyam erat, sed diam voluptua. At vero

eos et accusam et justo duo dolores et ea rebum.

Denklemler (4.8) ve (4.9) goz oniline alindiginda asil fonksiyon ile doniistiiriilmiis

fonksiyon arasindaki baglantiya ulasilir:

£(x)= kOZjO(x—xO Waia (4.10)

Asil fonksiyonun seri agiliminda sonlu sayida terim almak genel bir yaklasimdir. Bu
nedenle denklem (4.10)” un st sinir1 sonlu bir q sayisi ile ifade edilebilir. Bu q iist

sinirinin degerini elde edilen sonuglarin yakinsama hizi belirler.

£(x)= é‘,o(x—xo Wi @.11)

Diferansiyel denklemlerin doniistiiriilmesi i¢in kullanilan bazi teoremler asagida

verilmektedir.

Diferansiyel Donilisgim Yonteminin teoremleri ve smir sartlarina uygulanan
kurallarinin denklem (4.7)’ ye uygulanmasiyla denklem (4.7)’ nin DDY formu
asagidaki gibi yazilir.

(k+4)(k+3)(k+2)(k+1) W[k+4] -2 (nm)? 02 (k+2)(k+1) W[k+2] +

[(nm)*o* — 22]W[k] =0 4.12)
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Cizelge 4.1 : DDY’ nin temel teorileri.

Orijinal fonksiyon

DDY

1)=220) F) = (1)
F(x)=x" F(k):é(k—n)Z{? ;Zi:

Cizelge 4.2 : Sinir sartlarina uygulanan DDY kurallari.

x=0 x=1
Asil Doniistiiriilmiis Asil Doniistiiriilmiis
Stnir Sarti Stnir Sarti Stnwr Sarti Stnwr Sarti
f(0)=0 F(0)=0 f(1)=0 YN F(k)=0
k=0
ﬁ(O):O F(1)=0 i(1):0 SkF(k)=0
dx dx k=0
de de ©
- F(2)=0 D= k(k—-1)F(k)=0
x2(0)0 (2) dxz()o E)( VF (k)
3 3 )
4T 0)=0 FG3)=0 L h=0 | SE-Dk=2FK)=0
X X k=0

4.1.1.2 Plaklarin serbest titresim analizi

Denklem (4.12)’ nin Mathematica 6.0 programinda yazilan kod yardimiyla cesitli

aciklik oranlar1 (a/b) i¢in ¢ozdiiriilmiistiir ve dikdortgen bir plagin ilk bes modu igin

frekans

degerleri

cizelgedeki gibi

elde edilmistir.

Asagidaki cizelgede de

goriilebilecegi lizere frekans degerleri literatiirle cok yakin degerler elde edilmistir.
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Aradaki farklardan kaynaklanan bagil hatalar olduk¢a kiigiiktiir. Bunun sonucunda

bulunan degerlerin dogru hesaplandigi sonucuna varabiliriz.

Cizelge 4.3 : Farkli a/b oranlar1 i¢in dikddrtgen bir plagin frekans parametresi

degerleri.
a/b=0.5 1 2 3 4 5
hesaplanan | 54,7431 | 94,5853 | 154,776 | 234,588 {329,991
literatiir 54,8 94,6 154,8 | 2345 333.9
% bagil hata | 0,1038 | 0,0155 | 0,0155 | 0,0375 1,17
a/b=1.0 1 2 3 4 5
hesaplanan | 28,9509 | 69,327 | 129,096 | 208,392 | 307,194
literatiir - - - - -
% bagil hata - - - - -
a/b=1.5 1 2 3 4 5
hesaplanan | 25,0436 | 65,0079 | 124,516 | 203,637 | 302,368
literatiir 25 64,9 124,5 203,7 302,4
% bagil hata | 0,1744 | 0,1662 | 0,0128 | 0,0309 | 0,0105
a/b=2.0 1 2 3 4 5
hesaplanan | 23,8156 | 63,5345 | 122,93 201,982 | 300,676
literatiir 23,8 63,4 123,0 | 202,1 300,7
% bagil hata | 0,0655 | 0,2121 | 0,0569 | 0,0583 | 0,0079

4.1.2 Sivrilen plaklar

Gegmisten bu yana plaklarin serbest titresim karakteristigiyle alakali birgok ¢alisma
yapilmistir. Ancak son zamanlarda, bu tip calismalarin gelisimindeki arastirmalar
yenilenmis ve ¢esitlilik kazanmistir. Bu ¢esitlilik plak kalinliginin degismesi, kayma
deformasyonu, donel atalet etkileri, genel poligonal sinirlar, malzeme anizotropisi
gibi karmasik etkilerin serbest titresim karakteristigi lizerindeki etkilerini kapsar

[Bert ve Malik, 1995].
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Bu caligmada kalinligr x yoniinde degisen bir plagin karsilikli iki kenarinin basit
mesnetli oldugu smir sartlar1 altindaki serbest titresim davranisini belirlemek
amaclanmis ve frekans degerleri elde edilmistir. Daha sonra ise lizeirne aeroelastisite

eklenerek sivrilen geometriye sahip bu plagin flutter sinirlar1 arastirilmistir.

Sekil 4.2’ de uzunluklar1 a ve b olan ve x-dogrultusunda lineer bir sekilde, h =
hy(1+a z) bagintisina gore sivrilen plagin geometrisi goriilmektedir. Serbest titresim

analizi yapilirken plagin karsilikli iki kenarindan basit mesnetli oldugu kabul
edilmistir. Buna gore sekil fonksiyonu, x-yOniinde trigonometrik (siniis veya

kosiniis) bir fonksiyon ile verilir (Bakiniz denklem (4.2)).

Kalinlig1 yalniz x-yoniinde lineer olarak degisen, yalniz y-yoniinde lineer degisen,
her iki yonde lineer veya parabolik olarak sivrilen plaklar gibi gesitli sivrilen plak

modelleri vardir.

Cizelge 4.4° te kalinlig1 degisen dikdortgen plaklar i¢in bazi 6rnekler verilmistir. Bu
calismada sadece x yoOniinde kalinlig1 lineer olarak degisen bir dikdortgen plagin

serbest titresim ve flutter davraniglar1 arastirilmistir.

v
>

A
v

Sekil 4.2 : Sivrilen plak geometrisi.
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Cizelge 4.4 : Kalinlig1 degisen dikdortgen plak drnekleri.

Sivrilme faktori

Uniform olmayan dikdortgen plak tipleri

S t
Uniform plak 0 0
x-yoniinde lineer sivrilen plak 1 0
y-yOniinde lineer sivrilen plak 0 1
Her 1ki yonde lineer sivrilen plak 1 1
x-yoniinde parabolik sivrilen plak 2 0
y-yoniinde parabolik sivrilen plak 0 2
Her iki yonde parabolik sivrilen plak 2 2

4.1.2.1 Temel baginti1 ve hareket denklemlerinin ¢cikarilmasi

Diizlem-i¢i kuvvetlerin olmadigi, x ve y eksenlerinde uzunluklar1 a ve b olan,
kalinlig1 plak boyunca degisen sivrilen plaklarin serbest titresimi icin hareket

denklemi dikdortgen koordinatlarda su sekilde verilebilir (Leissa, 1969):

92D 92w 92D 9%w . 9%D 93w 0%w

2 2 — — —_—
VD V)~ (1) [LR Lo S S ) 0

=0 4.13)

Birim hacim basma kiitle yogunlugu y, p yerine yazilmistir. Plak kalinligi h> in
sadece bir yonde, x yoniinde degistigi varsayimiyla denklem (4.13) asagidaki sekilde

basitlesir.

oD 0 L)) 02w 02w 32w
4 vz v 2 i
DVw+zaxava+ax2( +v )+ 2

Py 377 =0 (4.14)

x yoniinde kalinlig: lineer olarak degisen plak i¢in kalinlik bagintis1 denklem (4.15)’
deki gibi verilebilir. Burada hy ve €, plak uzunlugu a ile boyutsuzlastirilmis ifadeler

olup, a plagin sivrilme (taper) oranidir.

h = hy(1+af) (4.15)

Bu tanimalamara gore, plak kalinligi h, x yoniinde degistiginden plagin egilme

katiligt D sabit olmayip, plak boyunca degisiklik gosterir. Ayrica, plak kalinligi

o

sadece x yoniinde degistiginden egilme katilig1 D’ nin y’ ye gore tiirevleri “0” olur.

p = (4.16)

T 12(1-v2)
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2%w . 0%w
axz dy?

Denklem (4.14) teki V? iki boyutlu Laplace ifadesi olup V2=

seklindedir. V* ise V*= V2 V? gibi tanimlanir. Buna gore plak denklemleri

dordiincii dereceden oldugu icin su sekilde yazilir:

gho 08, 00 ot 4.17
T ox* dx29y2 =~ oy* (4.17)

Bu esitlik, denklem (4.14)’ te yazilirsa daha agik bir ifade elde edilir:

o4 o4 o4 oD 0 (92 0? R R LR
DI +2- e+ +22 2 (S + )+ 2 (S +v o) +

dx* 0x20y?2 ay* dx 0x \ 0x2 dy? dx2 \ 0x?2 dy?2
0%w
yho3 =0 (4.18)

Parantez i¢indeki ifadeleri dagittigimizda elde edilen denklem:

o*w 04w oD 93w oD 93w 0%°D 0%w . 9%D 9%*w
D25 +2 +2 ] +22 2 s V- L
dx* 0x20y?2 dy* dx 0x3 dx 0x0y?2 0x2 0x2 0x2  09y?
0%w
= 4.1
at2 0 4.19)

Dordiincii dereceden sivrilen plak denkleminin ¢oziilebilmesi i¢in dort adet sinir
sartina ihtiyac vardir. Plagin y = 0 ve y = b’ de basit mesnet sinir kosullarina sahip
oldugu ve basit harmonik hareket yaptigi kabuliiyle plagin ¢okme, w ( deflection)
ifadesi denklem (4.20)’ de verildigi gibi yazilmistir.

Sinir kosullar:

82w

w=—5=0 at y=0,b
82 y

w (x,y,t) = W(x)sin (%) glwt (4.20)
2 q2w mm\ % — dp d3w mn\2dW dD = d?D d*W
D[dx4 et (%) W]”a o 2(5) St
2 —
v (T) S2W — yho®W =0 4.21)

Elde edilen (4.21) denklemi sin (?) elot ifadesinin her bir terimden

sadelestirilmis halidir. Simdi bu denklem boyutsuzlastirilip gerekli diizenlemeler

yapilarak ¢oziime uygun hale getirilecektir.
Boyutsuzlastirma

[k olarak;
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e Boyutsuz bir koordinat § = X, h

b
a

h
= ve
a

. o ~ W
e Boyutsuz bir yer degistirme W = N tanimlanmustir.

1 d?W db _1dD d?D _

a‘w
e Ayrica =

d?D
— olarak boyutsuzlastirildi.

2 1
dx? aZ ag ' dx a df ’ dx?  a? dg

Buna gore plak egilme katilig:

_ ER®  E(h3(1+a®)?)
T 12(1-v2) T 12(1-v?)
Eh3

0 = Zaon olarak tanmimlanirsa D = Dy (1 + a §)3 olur.

Bu  donilisimler  kullanilarak  (4.21)’ de  verilen hareket denklemi
boyutsuzlastirilmistir. Boyutsuz haldeki denklemi daha kolay ve anlasilir hale

getirmek ve ¢ozebilmek icin izlenen islem sirast asagidaki gibidir:

Boyutzuzlastirma sonucunda her bir terimde mevcut olan “h” ifadesi
sadelestirilmistir. Denklem D, ile boéliinmiistiir ve daha sonra denklem at ile
carpilarak sivrilen plagin flutter sinirlarin1 bulmak amaciyla gerekli denklemi elde
etmek i¢in yapilan formulasyon prosediirii sivrilen plak icin de benzer sekilde
uygulanmistir. Buna gore asagida verilen boyutsuz parametreler yardimiyla boyutsuz

hareket denklemi asagidaki gibidir.

d4W 2 dZW 4 —
=+ 1+ a )i mm)’ (5) W+

(1+a§* Tz -2(1+a§)? mm)?(5)

b W _ 2 (¢)dD dW | d’D d’W _ 2 (¢) €D gy _
2 d& des3 2 (mm) (b) dé dé + dg? gl v (mm) (b) ag? w
2 44 __
yh“’D:‘ W=0 4.22)

D=Dy(1+a’)?

dbD

P 3Dga (1+ af)?

d?D

d_EZZ 6D06¥2(1+(ZE) ve

2 2
(mm)? (%) =A% [(%) , plagin agiklik orani - aspect ratio]

w? a*

Do

N? =yh . Lineer sivrilen dikdortgen plagin temel frekans parametresi
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Yukaridaki tiirev ifadeleri ve boyutsuz ifadeler denklem (4.22)’ de ilgili yerlere
yazildiginda elde edilen denklem asagida verildigi gibidir.

(+ad® TEH6a(+alP g+ [6et(l+al) —2(1+ab 25z -

dE3

6 o (1 + o E)222 C:%V+[(1+az)3>\4 —6vA2?(1+a)) - P|W=0 @)

Ucgiincii ve ikinci dereceden terimleri ¢arpanlara ayirma Ydntemiyle agtigimizda;
1+a®)=1+3al+3@é)?+ (aé)?

(1+af)?=1+2af+ (af)?

Carpanlara ayrilmis ifadeler denklem (4.23)’ te yerine yazildiginda elde edilen
denklem;

d*W d*W d*W d*W d*W d*W
R 2 3 - 2
e T3 H3@d g + @ +6a +12a° §

d&s dé3
d*W d3W d?W d?W d?W
+6a? 7 + 6a3 & rs +6a3¢ e — 222 e —6akA?

d*W d*W dW dW dW

6a28" 12 — — 2438 12 — 6aA2 —— — 122§ A2 —— — 6a3&° 12—
2

dE d&’ d§ dg

FAW + 3a2* EW + BEIW — 6v 22a?W — 6 v 2a3EW — 0°W = 0 (4.24)
Bolim 4.1.1.1° de detayli olarak acgiklanan Diferansiyel Doniisiim Y onteminin

teoremleri ve kurallarinin uygulanmasiyla denklem (4.24)’ iin DDY formu asagidaki

gibi yazilir.

(kt4) (k+3) (k+2) (k+1) W[k +4 ] +(+3) (k+2) (k1) {3 a(k) + 6 a} W[k+3 ] +
(k+2) (k1) {302 (k) (k—1) +12 a? (k) +6 a® — 2 22} W[k+2] +
(k+1) {a3(k)(k=1)(k=2) + 60 (k) (k—1) + 6 a® (k) — 6 a 12(k) —
6a 2} Wk+1]1+{—6a?2? (k)(k—1)(k—2) — 12 a? 22 (k) + A* — 6 v a?2?
—0% ) W[k]+{—20a342 (k= 1)(k— 2) — 6 a3A2(k — 1) + 3aA* — 6v a®22 }.
W[k-1]+3 a?2*W[k-2]+a®2* W[k-3]=0 4.25)

Yukaridaki denklemden W[k+4]’ i ¢ekersek;
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_ _3al+éa 1 a2 _ 2 2 _
Wik+4] = = 20 Wik#3] — s 30 (k= D) +12 o (0 + 6.
2 _ 1 3 _ _ 3 _
20 Wk + 2] = o { @ () (k= Dk = 2) + 6 P () (k— 1) +
6 a3(K) — 6aA2(K) — 6cA2}W[k + 1] — ! ot -0 -

(k+4)(k+3)(k+2)(k+1)
6 a?A? (K)(k— 1)(k— 2) — 12 oa®A?(k) + —6v a®A? } W[k] —

1

(=232 (k— 1D (k—2) — 6 a322(k — 1) + 3ar* — 6v a3A2}

(k+4)(k+3)(k+2)(k+1)
_ 1 274 ) 344 ~
WIk-1] = s s mmarmaas B @A Whk2] + of A* W[k-3]} (4.26)

Bu ifade Mathematica 6.0 programinda yazilan kod yardimiyla ¢oziilerek, cesitli
aciklik oranlar1 (a/b = 1.0, 1.5, 2.0) ve a degerleri (¢ = 0.1, 0.2, .....0.8) i¢in basit
mesnetli sinir sartlarindaki lineer olarak sivrilen bir dikdortgen plagin serbest titresim
frekans degerleri elde edilmistir ve elde edilen sonuglar literariirdeki benzer

calismalarla karsilastirilmigtir.
4.1.2.2 Sivrilen plaklarin serbest titresim analizi

Kalinlig1 x yoniinde lineer olarak degisen bir plagin degisen aciklik oranlarinda (alfa)
serbest titresim frekanslarinin degisim grafigi Sekil 4.3’ te goriilmektedir. Grafik
plagin cesitli sivrilme oranlarina sahip oldugu durumlar i¢in elde edilmistir. Buna
gore plagin sivrilme oraninin artmasi ile dogal frekansi artmaktadir. Ayrica bu

grafige gore plagin acgikliginin artmasi yani alaninin biiyiimesi de titresim frekansini

arttirir.
5000 T T T T T T
—ab=10
4000} —ab=15 4
ab =20
o« 3000 B
c
o
A
]
= 2000 //
1000 B
| | | | | |
%.1 0.2 03 04 0.5 0.6 0.7 0.8

alfa
Sekil 4.3 : Cesitli sivrilme oranlari i¢in flutter frekansinin alfa ile degisimi.
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Sekil 4.4, 4.5 ve 4.6’ da sivrilme oran1 a/b ¢ nin sirastyla 1.0, 1.5 ve 2.0 oldugu
durumlarda elde edilen frekans degerleri grafiksel olarak gdsterilmistir ve Leissa’ nin
caligmalariyla karsilagtirilmistir. Hesaplanan frekans degerleri Ek 1.A’ da ¢izelge
halinde verilmistir. Bu sayisal verilere gore c¢izilen grafiklerden goriildiigii iizere
sonuglarin benzer oldugu sdyleyebiliriz. Frekans degerleri birebir ayn1 olmamakla

literatiirdeki degerlere yakin olup benzer egilimi gostermektedir.

800.000

700.000 =

f /
¢ 600.000

€ 500.000

3 400.000 frekans

300.000 = LEISSA

n
S 200.000

100.000

0 T T T T T T T 1
0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8
alfa

Sekil 4.4 : Sivrilme oran a/b = 1.0 igin literatiirle karsilastirma.

2000 T T T T

1900+

Leissa
1800+

calisma T

1700
1600

frekans

1500
1400
1300
1200

| | | | | |
110%.1 0.2 0.3 04 0.5 0.6 0.7 0.8
alfa

Sekil 4.5 : Sivrilme orani1 a/b = 1.5 igin literatiirle karsilastirma.
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5000 T T T
Leissa
4500~ calisma
,» 4000 -
c
&
X
p
*= 3500 B
3000+ 4
250 | | 1 1 | 1
%.1 02 03 04 05 06 0.7 08

alfa

Sekil 4.6 : Sivrilme oran1 a/b = 2 i¢in literatiirle karsilagtirma.

4.1.2.3 Sivrilen plaklarin aeroelastik analizi

Sivrilen plaklar igin serbest titresim c¢alismalarina literatiirde rastlamakla birlikte
aeroelastisite calismalarina yeterli 6rnek bulunmamaktadir. Yukarida detaylandirilan
serbest titresim igin ¢ikarilan hareket denklemine ek olarak boliim (3.1)° de anlatilan
sanki-daimi siipersonik piston teorisi kabuliiyle aerodinamik basing P eklenmistir.

Buna gore denklem (4.14) asagidaki hale dontisiir.

6_D i 2 62D a%w %w 2%w _
D Viw + 2 Viw + 52 (SF+voy) +vh S = —P 4.27)

P’ nin agik olarak yazilmasiyla denklem (4.28)’ deki gibi olur.

D[220 4 28] 4o O (T T) D (T gy Ty Tt

dx* 0x20y2 = oy* dx dx \ 0x2 dy? dx2 \ 0x2 dy? ot2
2q ow = MZ-2 1 6W
=0 4.28
B 2ot M2,—1Usy Ot (4.28)

Defleksiyon w denklem (4.20)’ deki gibi kabul edilerek denklem (4.28)’ de yerine

yazilmistir ve asagidaki form elde edilmistir.

2a2w  (mm\* dD d3W mrn\2 dw dD . d?D d®W
D[dx4 =)+ (5 W]”a—dxs‘z(T) o T ae @
d?D — 27 2qaw 2qM%-2 1 —
V(T) AW —yho?W + 2204 (i) 2= W = 0 (4.29)
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q = % pU? dinamik basing ve p = /M2 — 1 Mach sayis1 ile iliskili boyutsuz bir
parametredir. Yine ayni sekilde boyutsuz koordinat, boyutsuz plak kalinligr ve
boyutsuz yer degistirme goz Oniinde tutularak denklem (4.29) boyutsuzlastirilmistir
ve diizenlemeler geregi ilk olarak a’ ile carpilmistir. Buna gdre boyutsuz hareket

denklemi su sekilde elde edilir:

—

+ (14 af)3 (mn)4() W +

1+a8?% o Y2 (1+a®? (mm)? 2 )

ab &*W _ 2 db dW | &*D W _ 2 (2)" 4D g _
Z dé dgs 2 (mm) (b) dae d€+ dg?  gg? v (mm) () W
h—W-I—(l )YUL;W—O (4.30)
0 [e]

Daha sonra denklem w3 ve yh (I,) ile boliiniip carpilarak denklem esitligi

bozulmadan denklemi diizenleme yoluna gidilmistir. Buna gore elde edilen denklem;

¢! +a§)3

+60¢(1+cx§)2

+[6a’(l+ad) —2(1+af)? 2]V

d&4 df3 dEZ

6a(l+ a2 %Jr [(1+a®31* —6v22a?(1+a®) — wk? + ikg]W = 0

4.31)

Bu denklemde kullanilan bazi1 boyutsuz parametreler asagidaki gibi ifade edilebilir.

Buna gore, p boyutsuz frekans ve g soniimleme terimidir.

13) YU n*Dy

= — = V€ Wg =
l‘l [ON) > g IgMoowgo i 0 100.’4

4.32)
Ayrica Z = p? — ipg tammlamasiyla denklem (4.31)’ in son hali asagidaki gibidir.

(1 +a§)3

+60{(1+0{E)2

+ [6a?(1+ak) —2(1+aE)3/12]

PT df3 dzz

2aw

6a(l+ak)?i +[1+ad)sr* —6vA2a?(1+ad) — T ZIW =0 (4.33)

Bolim 4.1.1.1° de detayli olarak acgiklanan Diferansiyel Doniisiim Y onteminin
teoremleri ve kurallarinin uygulanmasiyla denklem (4.33)’ iin DDY formu asagidaki

gibi yazilir.
(k+4)(k+3)(k+2)(k+1) W[k+4] + (k+3)(k+2)(k+1) {3 a(k) + 6 a} W[k+3] +
(k+2)(k+1) {3 a? (k)(k — 1) + 12 a? (k) + 6 a? — 2 12} W[k+2] +

(k+1) { a® (k) (k — D(k—2) + 6 a3(k)(k — 1) + 6 a3(k) — 6aA?(k) —
6aA2JW[k+1] +
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(=6 a?2% (k)(k —1)(k—2) — 12 a?2?(k) + 2* — 6v a?2? — n*Z} W[k] +
{(—2a322 (k—1)(k—2)—6a322(k — 1) + 3al* — 6v a32%} W[k-1] +
3 a22* W[k-2] + @ 2* W[k-3] =0 (4.34)

Yukaridaki denklemde W[k+4]’ i ¢cekersek;

_ 3 a(k)+6 a
(k+4)

2 A23W[k + 2] —

- r 2 _ 2 2 _
Wik+3] — 5o (k+3){3a K(k-1)+12 a®> (k) +6a

1
(k+4)(k+3)(k+2)

Wk+4] =

{C®Ek-DEk-2)+6a3k)(k—

1 4
(k+4)(k+3)(k+2)(k+1) {}\

1) + 6 a3(k) — 6aA%(k) — 60A2IW[k + 1]
7 —6a?2? (K)(k—1)(k—2) — 12 o?A%(k) + 6v a?A? } W[k] —

1

(k+4)(k+3)(k+2)(k+1){ 2000 (k—1D(k—2)—6°A*(k—1) +

1
(k+4)(k+3)(k+2)(k+1)

30A* — 6v a®A2}W[k-1] — {3 a®A*W[k-2]+

o3 At Wk-3]} (4.35)

4.2 Winkler Elastik Zemine Oturan Plaklar (Winkler Elastic Foundation)

4.2.1 Elastik zemin tanimi (Winkler zemini)

Elastik zemine oturan kiris problemini ilk inceleyen ve teorinin esaslarimi ilk
belirleyen kisi Winkler’dir (Winkler, 1867). Winkler modeli, ilk kez demiryolu
raylarinin analizi i¢in gelistirilmistir. Daha sonra Zimmermann, elastik zemine oturan
kirisler teorisini demiryolu iist yapilarinin hesabina uygulamistir (Zimmermann,
1930). Bu caligmalardan sonra probleme gittikge artan Snem verilmesiyle, bu
konuda yapilan arastirmalar artmistir. Bdylece kirislerden sonra elastik zemin
iizerinde bulunan plaklar ve kabuklar da arastirma konusu olmustur. Ozellikle 1960’
I1 yillardan sonra ugak-uzay sanayisindeki hizli gelismeler ve kompozitlerin sektérde
kullanilmastyla farkli tip ve amaglar igin gelistirilen yapilar ile birlikte elastik zemine

oturan yapi tiirlerinde ve bu yapilara olan ihtiyaclarda da bir hayli artig olmugtur.

Elastik zemine oturan plak ve kabuklar havacilik endiistrisi, insaat ve makine
miithendisligi alanlari, gemi ve trenlerin yapimi, otoyollar, cesitli fabrika ve
makinelerin zemine sabitlenmesi, kiy1 ve liman yapilari, sivi ve gazlarin iletim hatlari

gibi pek ¢ok sektdrde kullanilmaktadir (Dumir, 1988; Chopra, 1975; Cheung, 1978).
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Bu tez kapsaminda gbz Oniinde tutulan ise ucak-uzay sanayisindeki uygulama
alanlaridir. Hava-uzay yapilarinda elastik zemine oturan plaklar ile ilgili bir¢cok
uygulama mevcuttur. Dugundji, Dowell ve Perkin subsonik akista lineer elastik
temelli uzun bir plagin flutter analizini Miles teorisini (Miles, 1956) kullanarak
gergeklestirmislerdir (Dugundji, Dowell ve Perkin, 1963). Johns da bu sonuglari
elastik yayli ortotropik plaklarin statik-aeroelastik kararsizliklari {izerinde yaptigi

deneylerle desteklemistir (Johns, 1969).

Elastik zemine oturan yapi elemanlar1 fiize ve roket rampalar1 olarak askeri
alanlarda, ucak hangarlarinda ve 6zellikle agir kargo ve ses iistii ucaklarin inebilecegi
hava meydanlar inis pistlerinde genis uygulama alanina sahiptir. FElastik zemine

oturan kiris ve plak problemlerinde en ¢ok kullanilan Winkler modelidir.

Elastik zemin iizerinde oturan kiris ve plak problemlerinin ¢6ziimiinde kullanilan
bircok zemin modeli vardir: Winkler, Pasternak, Vlaslov, Kerr gibi (Civalek, 2004).

Bu kistmda Winkler zemin iizerine oturan bir plak goz ontinde tutulacaktir. Winkler

zemin lizerinde oturan kiris ve plak problemlerinin ¢6ziimiinde matematiksel

formiilasyonu kolaylastirmak i¢in degisik kabuller yapilmaktadir.

Buna gore, zeminin birbirinden bagimsiz ve birbirine sonsuz yakin seri yaylardan
olustugu diisiiniilmekte ve bu yaylarin dogrudan dogruya ¢okerek tepki gosterdikleri
varsayillarak komsu yaylarin ¢okmesinden etkilenmedikleri kabul edilmektedir
(Hetényi, 1964). Bu kabul Winkler modelinin bu konudaki en énemli eksigini, yani
zeminin lizerine yiik gelen ve gelmeyen kisimlar arasinda goriilen yer degistirme
stireksizligini gostermektedir. Winkler modelindeki bu ger¢ek disi varsayimlara
ragmen uygulamadaki basitligi ve 6zellikle tekil yiik durumlarinda verdigi dogru
sonuglardan otiirli hala tercih sebebidir. Ancak 6zellikle yayili yiik durumlarinda
Winkler modeli zemin karakteristigini tam olarak dogru bir sekilde
yansitamamaktadir ve Sekil 4.7 de goriildiigii iizere yayili yiik altindaki plagin

¢okmesi siireksiz bir davranig sergilemektedir (Teodoru, 2009).

Hem plak tizerindeki ek yiikleri hem de plagin kendi agirligini tagiyan zeminin en
onemli 6zelligi; birim gerilme altinda meydana gelen diisey yer degistirmesidir.
Elastik zemin modiilii veya yay katsayis1 (bazen de yatak katsayisi olarak gecer)

dedigimiz k, zeminin taninmasi i¢in belirleyici bir 6zelliktir ve zeminin elastisite
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Winkler modelinin eksikliklerini ortadan kaldirmak amaciyla ¢esitli iki parametreli
zemin modelleri gelistirilmistir. Bunlardan biri  Pasternak tarafindan 1954’ te
gelistirilmistir ve Pasternak, Winkler zemin modelinde ihmal edilen kayma etkilerini
denklemlere ilave etmistir. Pasternak modelinde kiriste egilme ihmal edilirken,
¢okmenin tamamiyla kirisin kayma formasyona bagli olarak ortaya ciktigi kabul
edilmektedir (Pasternak, 1954). Pasternak modeli, iki boyutlu modeller arasinda en

yaygin olarak kullanilanlardan biridir (Sekil 4.8).

A '&\:’;? /\%ﬁ,\_i\ﬂ,
CA R A AR

a b

Sekil 4.7 : Yayih yiik altinda elastik zeminin ¢cokmesi — a: Winkler zemini; b:
pratik toprak zemin.

Vlasov, 1960’ ta basitlestirilmis-siireklilik yaklagimini benimsemis ve iki parametreli
zemin modelini tiiretmistir (Sekil 4.9). Vlasov modelinde zemin elastik bir tabaka
gibi davranis gostermekte ve kisitlar uygun mod sekline sahip zemindeki ¢okmeler
tarafindan sikistirilmaktadir. Bu modelde, keyfi bir parametre olan y’ nin hesaba
katilmasiyla kayma etkileri ithmal edilir. y deformasyonun diisey dagilimini tanimlar

(Teodoru, 2009).

Esnel elemanlar, membranlar,
kayma tabalcas

Sekil 4.8 : iki parametreli Pasternak zemini iizerine oturan kiris modeli.
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kati-gabit temel

S o(H)=0

Sekil 4.9 : iki parametreli Vlasov zemini iizerine oturan kiris modeli.

4.2.2 Elastik zemin iizerine oturan plagin analitik modellenmesi

Uzunlugu a ve eni b, kalinlig1 h ve zemin modiilii k olan bir elastik zemin {izerine
oturan ince, dikdortgen ve izotrop bir plak probleminin geometrisi ve kartezyen

koordinat sistemi asagidaki gibi verilmistir (Sekil 4.10).

Koordinat sistemine gore, x ekseni plagin uzunlugu, y ekseni eni ve z ekseni kalinlik
dogrultusunda yonelmektedir. Winkler teorisi kabullerine gore plak sonsuz sayida,
birbirine yakin ve seri yaylardan olusan zemin {izerine oturmaktadir. Winkler
modelinde yiiklii alanin altindaki yer degistirme, zeminin sonsuz rijit yiike veya

diizgilin esnek yiike maruz kalmas1 durumunda sabit olacaktir (Selvadurai, 1979).

M
* < a - #
___r __________ S i B s ——- __h
- EEEXEEE: Ko T
r r ¢ T 1 T 1 X)

Sekil 4.10 : Elastik zemine oturan dikdortgen plak
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4.2.3 Temel baginti1 ve hareket denklemlerinin ¢ckarilmasi

Winkler tarafindan Onerilen ideallestirilmis zemin ortami1 modelinde, R zemin
etkilerinin, w plak ¢okmeleriyle orantili oldugu ve zemine etkiyen kuvvetlerin yalniz
etkidigi noktada sekil degistirdigi kabul edilir (Selvadurai, 1979). Buna gore,
Winkler hipotezi asagidaki baginti ile ifade edilmektedir:

R = k(x)w(x,t) (4.36)

R zeminin tepki kuvvetini, k(x) Winkler elastik zemin katsayisin1 ve w(x,t) plagin

¢Okmesini belirtir.

Denklem (3.21)’ de elde edilen plagin aeroelastik analizinin temelini olusturan
diferansiyel denklem ile Denklem (4.36)’ da verilen Winkler hipotezi birlestirilir.
Buna gore, Winkler elastik zemini {izerinde bulunan homojen bir plagin aeroelastik

diferansiyel denklemi asagidaki sekilde verilebilir:

4
0 W

D
ot

+N

2
0* 0 2_ 0 o*w
V§0+2—‘1 W0+M°°2 2 LM\ Lt k(X)w(x,1) =0
ox Bl ox M, -1U, ot ot

4.37)

Burada Dy, = E h® / 12 (1-v%) plagin egilme rijitligidir. N toplam diizlem-i¢i ¢ekme
yiiklerini, I ise plagin atalet katsayilarini ifade eder.
Bu c¢alismada Winkler elastik zemin katsayisi k(x) ‘nin panel uzunlugu boyunca

sabit, dogrusal(lineer) ve parabolik olarak degistigi kabul edilmistir. Bu kabuller

sabit, lineer ve parabolik durumlar i¢in sirastyla asagidaki gibi verilebilir:

Sabit o k() =k

Lineer o k(x)=ko(l-o0x), 0<a<l (4.38)
Parabolik : k(x)=ko(1-px?), 0<B<1

Plak i¢in hareket denklemi elde edildikten sonra “Basit Harmonik Hareket” kabulii

yapilarak flutter icin elde edilecek frekanslar cinsinden denklem yazilmaistir.

Verilen bir yapinin flutter hizi, o yapiy1 basit harmonik harekete maruz birakan en
diisiik hizdir. Basit harmonik hareket durumunda aerodinamik yiiklenmelerin
iot -

matematiksel analizi kolay oldugundan, teorik analizlerde degiskenlerin e ile

orantili oldugu kabul edilir.
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Burada wreeldir ve @ ve U kombinasyonlari bulunmalidir. Bu ise kompleks veya
cift 6z deger problemi olup; hiz ve frekans aranan iki karakteristik degerdir.
Incelenen plak kapsaminda aranilan flutter hiz sinir1 ve frekanslar olduguna gore ve
bu flutter hizinin, plagi basit harmonik harekete maruz birakan en diisiikk hiz

olmasindan o6tiirti, plak i¢in elde edilen hareket denklemi harmoniklestirilir.

Basit harmonik hareket kabuliine gore;
Wy = Wye' (4.39)

Bu ifade en son olarak bulunan plak hareket denklemine uygulanir. Denklem (4.37)’

iwt

deki wo yerine w.e yazilarak denklem harmonik formda elde edilir. Basit

harmonik hareket kabuliinden sonra bu diferansiyel denklemi ¢oziime uygun hale

getirebilmek i¢in boyutsuzlastirma yapilmastir.

I1k olarak;

e Boyutsuz bir koordinat ¢ = % ve

w
e Boyutsuz bir yer degistirme W = 70 tanimlanmistir.

Bu dontistimler kullanilarak hareket denklemi boyutsuzlastirilmistir. Boyutsuz
haldeki denklemi daha kolay ve anlasilir hale getirmek ve ¢dzebilmek i¢in izlenen

islem siras1 asagidaki gibidir:

Boyutsuzlastirma sonucunda her bir terimde mevcut olan “h” ifadesi
sadelestirilmistir. Daha sonra denklem L* ile carpilarak Denklem (4.40) elde

edilmistir.

4 2 42 3 4 2
I 241 qlt [ M 2-2 1 I
dW N AW 29U dW | 2q { ® —.(ia)).W}_a)zﬁ—O w

et D d§2+,8D d¢  pD,| M, >-1'U
11 11 11 0 o) 11 (4.40)
M)y
Dll
L4
K©O=k© 5~ (4.41)
11

L ve dinamik basing ¢ Kisim 3.2’ de aciklanmistir. Buna gére  , q ve Denklem
(3.4)’ teki yaklagim kullanilarak (4.40) denklemi su sekli alir:
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4 2 U2 UL 2 _
da'w o & PY, aw., P M22-2 1 (o)

agt T dg® p m -1 dE N 2_1p, M 1 U, 42

I
—? LW+ K(EW =0
Dll

Burada Ry Denklem (4.43)’ te ifade edildigi gibi olup, diizlem i¢i mekanik
yiiklemeler sonucunda malzemede olusan burkulma ile ilgili terimdir. Flutter i¢in
aeroelastik kararlilik sinirin1 belirlerken Ry terimi i¢in degerler verilecektir. Verilen
Ry degeri i¢in boyutsuz aerodinamik basing sinirlar1 vasitasiyla plagin dinamik

olarak kararlilik sinir1 yani flutter sinir1 elde edilecektir.
R, =— (4.43)

Denklem (4.42)’ deki bazi ifadeler tek bir terim cinsinden yazilacak ve denklem
biraz daha sadeleserek ¢Oziim i¢in aranilan parametreler cinsinden ifade edilecektir.
Buna gore;

U
A =—7=—— = Boyutsuz aerodinamik basing parametresi 4.44)

DM ~1

Daha sonra denklem dogal frekans e ile boliiniip denklemin matematiksel olarak

ifadesinin degismemesi igin tekrar @] ile garpilmistir. Bu islem sonucunda boyutsuz

frekans parametresi k ortaya ¢ikmistir. Buna gore denklem;

4 2 4
d W+Rxd W AW pUL

I
7 (k).op W—IPai L' =2 W+ K(EW =0 (4.45)

+
dE? dé  M,D 0, D,

L= w/ wy boyutsuz frekans parametresi ve w, plagin dogal frekansidir. Ayrica
Denklem (4.46)’ da verilen g soniim parametresi ifadesi ic¢in hareket denklemi

boyutsuz parametreler cinsinden Denklem (4.47)’ deki hale gelir.

g == (4.46)

IgMsowo

a*w
df‘l' + Rx dEZ

+/1—+LugL4 lo §W—u2 2L4 lo W+K(E)W— 0

(4.47)

Dogal frekans da su sekilde ifade edilir:
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— -2 D11
wo = 1° |5n (4.48)

Bu islemlerden sonra boyutsuz parametreler cinsinden yazilan hareket denkleminin

en son hali asagidaki gibi elde edilir.

d*w dw dw
act + R, 2z +AE

—n*ZW+K@EOW =0 (4.49)

u? —iug =7 (4.50)
Denklem (4.49) bir 6zdeger problemi olup zemin yay katsayis1 K’ nin sabit, lineer ve
parabolik degistigi durumlar i¢in Diferansiyel Doniisim Yontemi ile ¢oziim
aranacaktir. Boyutsuz frekans parametresi @’ niin reel ve sanal kisimlarinin bir arada
toplanmasiyla ifade edilen Z terimi iki 6z degerin cakistig1 flutter frekansi olarak

agiklanabilir.

Karakteristik denklem (4.49) sonucunda 6z deger Z elde edildikten sonra plagin
frekans1 agsagidaki gibi hesaplanabilir:

w/wy, =ig /2 +—(g/2)*+Z 4.51)

Dinamik basing A’ nin diisiik degerleri i¢in 6z deger Z reeldir ancak A’ nin belirli bir
deger tlizerindeyse 6z deger Z karmasik (kompleks) olur. Z’ nin kompleks olmasi
durumunda, eger Denklem (4.52)’ de kokiin i¢indeki sanal ifadenin mutlak degeri

g/2’ den biiyiikse kararsiz durum olusur. Sanal kisim asagidaki gibi elde edilir:

Im = i%\/\/(—gz/l} +Z)2+ZF+ g% /4 - Z, (4.52)

Boylece karasizlik durumu g / 2 = |Im| sartinda meydana gelir ve aerodinamik

basincin kritik degerinde A = A, flutter sart1 olusur.

Zi /7 =g (4.53)

Aerodinamik soniimlemenin ihmal edildigi g = 0 durumunda, iki soniimlenmeyen
dogal frekansin cakismasi sonrasinda flutter bagslar. Soniimlemenin sifirdan biiyiik
oldugu g > 0 durumunda ise dinamik basing A’ nin kismen yiiksek bir degerinde

flutter meydana gelir.
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Flutter analizi i¢in Denklem (4.49)’ da verilen hareket denkleminin zemin yay
katsayisinin farkli oldugu durumlardaki ifadeleri Denklem (4.38)’ de verilen tanimlar

g6z oniinde bulundurularak asagidaki gibi yazilmistir.

Sabit degisen zemin yay katsayist durumu:

d*w
a4 t R" déz

+/1—+ WI[K,—n*Z]=0 (4.54)
Lineer degisen zemin yay katsayis1 durumu:

d*w
df‘l' + Rx dEZ

+/1—+ WIKy —n*Z] — aKyéW = 0 (4.55)
Parabolik degisen zemin yay katsayis1 durumu:

4
W LR

agr Mg +’1_+ WKy —m*Z ] — BKo§*W = 0 (4.56)

4.2.4 Winkler elastik zeminine oturan plaklarin ses iistii flutter analizi

Hareket denklemleri dordiincii dereceden oldugu i¢in plagin her bir kenarinda iki
tane sinir sartt olmak {iizere toplam dort tane sinir sartina ihtiya¢ vardir. Bu
caligmada, elastik zemin tizerinde bulunan plagin her iki ucundan da basit mesnetli
oldugu kabul edilmistir. Basit mesnet sinir sart1 asagidaki gibidir.

a2

w
Wzaxizzo at x=0,/ (4.57)

Denklem (4.57)’ de verilen sinir sartlar1 Denklem (4.54), (4.55) ve (4.56)° ya
uygulanarak problemin ¢oziimii aragtirllmistir. Bu hareket denklemlerinin ¢oziimii
icin Kisim 4.1.1.1° de verilen Diferansiyel Donilisim Yontemi (DDY) temel

teoremleri ve sinir sartlar1 uygulanmastir.
Diferansiyel Doniisiim Yontemi’ nin hareket denklemlerine uygulanmasi

Bolim 4.1.1.1° de detayli bir sekilde agiklanan diferansiyel doniisiim yontemi,
denklem (4.54), (4.55) ve (4.56)’ da verilen boyutsuz hareket denklemlerine

uygulanarak doniistliriilmiis ifadeye ulagilir.

Zemin yay katsayismin farkli oldugu durumlar icin, DDY kurallarinin
uygulanmasiyla denklem (4.54-56)’da verilen ifadelerin DDY formlar1 sirasiyla
asagida verildigi gibidir:

42



Sabit olarak degisen yay katsayisi durumu:

(7Z4Z - KO Wr]=A(r +DWr +1]- R0 F+2)(r+DWr+2]
Wir+4]= (4.58)
(r+4)(r+3)(r+2)(r+1)

Lineer olarak degisen yay katsayisi durumu:

_ (7z4Z —KWrl+aKWir-11-A2(r + DW[r+1]1=R (r + 2)(r + DW[r + 2]
(r+4)(r+3)(r+2)r+1)

Wr+4]

(4.59)
Parabolik olarak degisen yay katsayis1 durumu:

(7z4Z — KW rl+ pEWr=21-A(r + DWr +11= R, (r + 2)(r + DW[r + 2]
(r+4)(r+3)(r+2)r+1)

Wir+4]=

(4.60)

4.2.5 Winkler elastik zeminine oturan plaklar i¢cin sonuclar

Bu kisimda, cesitli yay katsayisina sahip Winkler zeminine oturan dikdoértgen bir
plak i¢in basit mesnet sinir sartlarinda aeroelastik kararlilik davranisi ve flutter
frekanslar1 arastirilmistir.  Diizlem-i¢i basma yiiklerinin flutter sinirlarina etkileri
incelenerek elde edilen sonuglar literatiirdeki ¢esitli ¢alismalarla karsilagtiriimistir.
Diizlem-igi yiiklerin olmadigi (Rx = 0) sabit Winkler zemini {izerindeki plak i¢in
aerodinamik basing parametresi (Ay) ve flutter frekansi parametresi (Zy,) Cizelge 4.5’
te verilmistir. Frekanslar elastik zemin yay kaysayis1 K’ nin 10’ dan 2000’ e kadar
degisen c¢esitli degerleri i¢in arastirilmistir ve literatiirdeki iki benzer ¢alismayla
karsilagtirildiginda sonuglarin oldukga tutarl oldugu goriilmistiir. Yay katysayisinin
sabit oldugu durumlarda K sabitinin degerinin degismesi plagin flutter sinirlarinda
pek bir farklilik yaratmadigi sonucu cikarilabilir. Benzer sekilde sabit, lineer ve
parabolik yay modiiliine sahip zemine oturan basit mesnetli plak i¢in elde edilen

sonuclar Cizelge 4.6° daki gibidir.

Cizelge 4.5 ve 4.6’da verilen dinamik basing ve flutter frekansi sonuglart Winkler
elastik zemin katsayisinin sabit, lineer ve parabolik oldugu durumlar icin grafiksel

olarak incelenmistir.
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Cizelge 4.5 : Sabit yay modiilii K ve R,=0 durumundaki basit mesnetli plak i¢in Acr
ve Zcr degerleri.

Calisma Mervyn Olson Rao
K
)‘-kr Zkr ;\-kr Zkr )\'kr Zkr
10 343,3564221 | 1051,81 | 343,3564 | 1051,797 342 1057

50 343,3564228 | 1101,71 - - - -

100 | 343,3564234 | 1147,81 - - 342 1147

200 | 343,3564246 | 1251,71 - - - -

500 | 343,3564263 | 1551,81 - - - -

1000 | 343,3564263 | 2051,81 - - 342 2047

1500 | 343,3564263 | 2551,81 - - - -

2000 | 343,3564262 | 3051,81 - - - -

Cizelge 4.6 : Sabit R,=n* durumunda sabit, lineer ve parabolik yay modiiliine sahip
plak i¢in Acr ve Zcr degerleri.

Sabit Lineer Parabolik

K
;\'kr y/m. ;vkr Ve )vkr Ly

10 | 264,9081625 | 738,22 | 264,9082069 | 737,22 | 264,8533762 | 735,75

50 | 264,9081625 | 778,22 | 264,9092747 | 773,22 | 264,6484951 | 765,88

100 | 264,9081625 | 828,22 | 264,9126113 | 818,22 | 264,4246283 | 803,57

200 | 264,9081625 | 928,22 | 264,9259574 | 908,23 | 264,0851851 | 879,04

500 | 264,9081625 | 1228,22 | 265,0193609 |1178,31 | 263,9465609 | 1106,14

1000 | 264,9081625 | 1728,22 | 265,3526691 |1628,58| 266,7018927 | 1487,02

1500 | 264,9081625 | 2228,22 | 265,9072285 |2079,02 | 273,1916812 | 1871,05

2000 | 264,9081625 | 2728,22 | 266,6816203 |2529,64 | 283,2846863 | 2258,42

Sekil 4.11, 4.12 ve 4.13 sirasiyla elastik zemin katsayisinin sabit, lineer ve parabolik
degistigi durumlar icin elde edilmistir. Bu grafikler ¢izdirilirken diizlem-i¢i basma

yiiklerinin etkileri de gbz 6niinde bulundurulmustur.
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Sekil 4.11 : Sabit yay katsayisi i¢in Ay, ve Zy, degisimi.

Yay katsayisinin sabit, lineer ve parabolik oldugu her {i¢ durumda da plagin
diizlem-i¢i basma yliklerine maruz kalmasi fluttera maruz kalinan aerodinamik
basinct diisiirdiigii yani plagin fluttera daha erken girmesine neden oldugu
gozlemlenmistir. Bunun tam tersi olarak plagin diizlem-i¢i ¢ekme yiiklerine maruz

kalmasinin ise flutter1 geciktirdigi yorumu yapilabilir.
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Sekil 4.12 : Lineer yay katsayisi i¢in Ay, ve Zy, degisimi.
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Sekil 4.13 : Parabolik yay katsayisi i¢in Ay, ve Zy, degisimi.

Ayrica Sekil 4.14° te zemin yay katsayis1 K’ nin lineer oldugu durumda keyfi secilen
iki alfa (o) degeri i¢in dinamik basing ve flutter frekansinin degisimi incelenmistir.
Bu keyfi K degerleri 1000 ve 2000 olarak biiyiik degerlerden se¢ilmistir. Ciinkii
onceki cizelgelerden de anlasildigi kadariyla K’ nin kiigiik degerlerinin frekans
iizerinde dnemli 6l¢iide bir degisikligi yoktur. Ozellikle yay sabitinin biiyiik degerleri
flutter frekansi lizerinde daha etkilidir. Lineer yay sabiti formiilasyonundaki alfa
degerinin artmasi plagin daha biiyiikk bir dinamik basingta fluttera girmesini
saglamaktadir. Ayrica K degerinin artmasininda ayni tarzda bir degisiklik yaptigi

sOylenebilir.

300 . . . . .
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280

, ik

270

260 —K0=2000
-=--K0=1000

258.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1
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Sekil 4.14 : o ile Ay ve Zy, degisimi

Son olarak da; diizlem-i¢i yiiklerin dinamik basing iizerindeki etkisi, se¢ilen K yay
katsayisi degeri (K = 10) i¢in arastirilmistir (Sekil 4.15). Sekle gore Rx degerinin +1
oldugu yani diizlem ig¢i yiiklerin basma yiikleri oldugu durumda plak ¢ok daha erken
bir basingta kararsizlik moduna gecer. Rx’ in -1 oldugu yani diizlem ig¢i yiiklerin
¢cekme yikleri oldugu durumda ise durum tam tersidir ve plak daha ileriki

zamanlarda fluttera maruz kalir.

450 . . .

25[-]1 -0.5 0 0.5 1

Rx

Sekil 4.15 : Ry’ in Ay, ile degigimi.
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4.3 Delaminasyona Ugramis Kompozit Plaklar

4.3.1 Kompozit malzeme tamimi ve avantajlari--dezavantajlar

Gelisen teknolojiyle birlikte, giinlimiizde hafif ve yiiksek mukavemetli yapilarin
kullanilmas1 biiyiikk 6nem tasimaktadir. Bu baglamda kompozit malzeme kavrami
ortaya ¢ikmistir ve kompozit malzeme kullanimi 1960’ lardan beri siirekli gelismis
ve artmistir. Kompozit malzeme, istenen ama¢ dogrultusunda iki veya daha fazla
malzemenin belirli sartlar ve oranlarda fiziksel olarak, makro yapida bir araya
getirilmesiyle elde edilen malzemedir. Genel olarak bu malzemelerde hacimsel
olarak %350°nin tlizerinde fiber bulunur. Cogu havacilik firmas: tretimlerinde fiber
takviyeli kompozit malzemeleri kullanmaktadir. Kompozit malzemelerin bilinen en
eski ve en genis kullanim alani insaat sektoriidiir. Saman ile liflendirilmis ¢amurdan
yapilan duvarlar ilk kompozit malzeme oOrneklerindendir. Giinlimiizde kompozit
malzemelerin kullanim alami ¢ok genis boyutlara ulasmistir. Ozellikle, kompozit
malzemeler, geleneksel miihendislik malzemelerine nazaran, bir¢ok avantajindan
dolay1r havacilik, otomotiv, imalat sanayi ve ingaat-tarim sektorii gibi alanlarda

kullanilmaktadir.

Kompozit malzemelerde c¢ekirdek olarak, fiber takviye bir malzeme ve bu
malzemenin cevresinde hacimsel olarak ¢ogunlugu olusturan bir matris malzeme
bulunmaktadir. Yaygin kullanilan takviye malzemeleri; cam, fiber karbon, aramit,
boran, allimina’dir. Matris malzemesi ise genel itibariyle polimer esashdir.
Polimerler ise termoset ve termoplastik regineler olarak iki boliimde incelenir. En
cok kullanilan termoset recineler epoksi, polyester ve vinilyester dir. En ¢ok
kullanilan termoplastikler ise naylon ve poli eter keton (PEEK)’dur. Cizelge 4.7° de
matris, takviye elemani ve bunlarin olusturdugu kompozit malzeme yapi tipleri

verilmistir.

Kompozitlerde polimer esasli matrislerin yanisira metal, seramik tiirevi malzemeler
de matris olarak kullanilmaktadir. Diger matrislerin kullanilmasina ragmen kompozit
malzemelerin %90°1 polimer esasli matrislerle iiretilmektedir. Matris malzemelerinin
genellikle plastik esasli olmasindan dolayr kompozit malzemeler de genellikle
takviye edilmis plastikler olarak adlandirilirlar. Metal matrisler biiyiik c¢aph

uygulamalarda kullanilmak i¢in ¢ok pahali ve ¢alisilmalari ¢ok zordur.
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Cizelge 4.7 : Matris, takviye ve kompozit yap1 malzeme tipleri.

Matris Malzemeleri | Takviye Elemanlari | Kompozit Yapinin Sekli

Polimerler Fiberler Tabakalar
Metaller Granduller Kaplamalar
Seramikler Sureksiz Fiberler Film-Folya

Seramik matrisler ise yiiksek oranda kirilgan olmalarindan dolayr yeterli
dayanikliliga sahip olmamalar1 nedeniyle kullanim alanlar1 yiiksek 1s1 ile kullanilan

yerlerle sinirlanmaktadir.

Matris ve lifin bir araya getirilmesi sonucu tek yonde bir tabaka olusur. Lif yonleri
farkli alinarak da tabakali kompozit plaklar elde edilebilir. Takviye edici liflere gore
ise parcacikli, kirpilmis fibere sahip, siirekli fibere sahip ve Orgii tipi kompozitler

olarak smiflandirilir.

Kompozit malzemenin mukavemet ve yiik tasima oOzelligini fiber malzeme
saglamaktadir. Matris malzeme ise, plastik deformasyona gegiste olusabilecek catlak
ilerlemelerini onler ve kompozit malzemenin kopmasini1 geciktirir. Ayrica, matris
olarak kullanilan malzeme fiber malzemeleri yilik altinda bir arada tutabilmeyi ve
yiikii lifler arasinda homojen olarak dagitmayi saglar. Boylelikle fiber malzemelerde
plastik deformasyon gerceklestiginde ortaya ¢ikacak catlak ilerlemesi olayinin oniine

gecilmis olunur.

Kompozit malzemelerin, parga biitiinliigii, hafiflik, yiiksek mukavemet, darbe
dayanimi ve uzun kullanim 6mrii gibi Ozellikleri, genis kullanim alanlarinda
avantajlar saglamaktadir. Ornek olarak cam elyafi verilebilir. Cam elyafi elastik bir
malzemedir ve yiik altinda diizgiin olarak kopma noktasina kadar uzamasina ragmen,
¢ekme yiikiiniin kalkmasi sonucunda herhangi bir akma ozelligi gostermeden
baslangi¢c sekline doner. Diger metallerde ve organik liflerde bulunmayan bu
elastiklik ve yiiksek mukavemet Ozellikleri; cam elyafina biiylik miktarda enerjiyi,
kayipsiz olarak depolama ve birakma olanagi saglamaktadir. Bu 6zelliginden otiirii

dinamik yorulma dayanimi, aginmaya karsi korunmasi kosulu ile
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otomobil, kamyon amortisor yaylar1 ve mobilya yaylar1 gibi iriinlerin cam elyafi
takviyeli plastik malzemeden yapilabilmektedir. Cam elyafi takviyeli plastiklerde,
cam elyafi takviyesinin yonii onemli bir etkendir ve bu, cam elyafinin regine ile
kaplanabilirligini de etkiler. Dolayisiyla takviye miktariin artigi ile birlikte cam

elyafinin mukavemeti de artar.

Bunlara ek olarak kompozit malzemelerin metal malzemelere gore hafiflik, korozyon
direnci, isleme kolayligi, yorulmaya karsi yiiksek direng, montaj ve baglayici
sayisinin azaltilmasi gibi bircok avantaji vardir. Ek olarak kompozit malzemelerin
¢cekme ve egilme mukavemetleri, birgok metalik malzemeye gore ¢ok daha yiiksektir.
Ayrica kaplama ozelliklerinden dolayi, kompozitlere istenilen yonde ve istenilen
bolgede gerekli sertlik ve kuvvetlik verilebilir. Boylelikle malzemeden tasarruf
yapilarak, daha hafif ve ucuz iiriinler elde edilebilir. Son olarak da kompozit
malzemelerin avantajlarina titresim sontimleme 6zelligi 6rnek verilebilir. Kompozit
malzemeler siinek yapisi sayesinde, dogal bir titresim sontimleyicidir ve ayrica sok
yutabilme 06zelligi vardir. Malzemenin bu Ozellikleri catlak yiirimesi olayini1 da

onleyici ozelliklerdir [Url-1].

Ancak, bu iistiin 6zelliklerine ragmen, kompozit malzemelerin bazi dezavantajlari da
vardir. Oncelikle izotropik olmadiklarindan dolayr her dogrultuda ayni ozellik
gostermezler. Ikinci bir dezavantaji ise zamanla kompozit malzemelerin yiik tasima
kabiliyetlerinin azalmasidir. Bunun sonucunda malzemede olabilecek ani kirilmalari
Onlemek icin uygun bir emniyet faktorii goz Oniinde bulundurularak tasarim
yapilmasi gerekir. Bunun disinda kompozit malzemeler metallere goére daha pahali ve

darbe dayanimi zayiftir.

4.3.2 Kompozit malzemelerin havaciliktaki uygulamalari

Havacilik sektoriinde kompozitler, giin gectikce daha genis bir uygulama alanina
sahip olmaktadir. Kompozit malzemeler daha hafif malzemeyle atmosfer sartlarina
dayanim ve yiiksek mukavemet sagladigindan ugak gévde ve i¢ dekorasyonu, planor
govdesi, helikopter parcalari ve uzay araclarinda basariyla kullanilmaktadir.
Kompozit malzemelerin imalata uygunlugu, bakim maliyetinin diisiik ve mekanik
ozelliklerinin iyi olmasi ugak tasariminda biiyilik avantaj saglar. Ucaklar, roketler ve
fiizeler kompozit malzemeler sayesinde daha hizli ve daha yiikseklere

ucabilmislerdir.
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Yiiksek performanslarindan otiirii en ¢ok karbon fiber kompozitler hava-uzay
sektorlinde kullanilmaktadir. Ancak havacilik sektdriinde kompozit malzeme tercih

edilmesinin en temel sebebi agrilig1 azaltmaktir.
Ugaklarda kompozit malzeme kullanimini detaylandiracak olursak;

- Askeri ucaklarda:

o yatay ve dikey kuyrular, ¢esitli kontrol yiizeyleri (irtifa diimeni, diisey
ve yatay diimen), kanat yiizeyleri, govde dis yiizeyleri, hiz frenleri ve
on govde

- Ticari ugaklarda:

o Kuyruk boliimii (hiicum ve firar kenar1 panelleri ile irtifa ve diisey
diimeni), kanatgiklar, flaplar, spoylerler, motor kapaklari, burun inis
takimi, kanat-gévde baglanti kaplamasi gibi kisimlarda kompozit

malzeme kullanilir.

Kompozit  malzemelerin  ugaklardaki  kullanom  alanlarmi su  sekilde

orneklendirebiliriz:

a. F-14 ucaklarinda yatay dengeleyiciler, F-15" lerde ise yatay ve dikey
dengeleyiciler, bor-epoksi kompozit malzemesinden yapilmistir (Sekil 4.16.a)
b. F/A-18 ugaklarinda kanat ylizeyleri, dikey ve yatay dengeleyiciler ile kontrol

yiizeyleri ve hiz frenlerinde kompozit malzeme kullanilmistir (Sekil 4.16.b).

a. b.
Sekil 4.16 : F-14 ve F/A-18 ucaklarinda kompozit malzeme kullanim alanlari.
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c. En biiyiik ugak sirketlerinden biri olan Airbus, A380 yolcu ucagi kanat
panelleri ve flaplar, burun bolimii ve dikey stabilizorlerinde kompozit

teknolojisini kullantyor.

d. Bir diger biiyiik ucak sirketi Boeing ise yeni nesil ucaklarinda kompozit
malzeme teknolojisinden yararlaniyor. Boeing-787° nin kompozit parcalari
asagidaki sekilde gosterilmistir. Boeing” in kendi sitesinden alinan bilgi
dogrultusunda Boeing-787 ucaklarinin 50% ¢ si kompozit malzemelerden

olusmaktadir.

B Karhon Laminat
Karbon Sandvig
] Diger Kompozitler
2 Titanyum

Sekil 4.17 : Boeing-787’ nin kompozit pargalarinin gésterimi [Url-2].

4.3.3 Tabakah kompozit malzemelerde hasar karakteristigi

Tabakali kompozitler bilinen en eski kompozit malzeme seklidir. En az iki degisik
levha malzemenin tabakalar halinde dizilerek olusturdugu malzemelere tabakali
kompozit malzemeler denir. Ayrica, tabakalar halinde bulunmasi her tabakanin ayri
bir kompozit olmasina izin vermektedir. Tabakali kompozitlerin tasarim, iiretim,

standartlastirma ve kontroli diger kompozitlerden daha kolay olmaktadir.

Fiber takviyeli kompozit malzemeler yiiksek 0zgiil dayanimlar1 ve hafiflikleri
sayesinde giderek artan uygulama alanlarina ve kullanim miktarina sahip olmaktadir.
Ancak karmagik bir hasar mekanizmasina sahip olmalari, tabakali kompozit

malzemelerin yaygin kullanimini sinirlar.

Kompozit yapilarda meydana gelen hasar tiirleri genel itibariyle lokal gerilme
yigilmalar1 nedeniyle meydana gelirler. Bu hasarlar malzemenin yiiklere karsi

dayanim sinirlarini etkileyerek yapinin rijitligini dolayisiyla Omriinii azaltir.
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Tabakali kompozitlerde meydana gelen hasarlarin nedeni serbest ug etkileri, yapisal
siireksizlikler, imalat sirasinda herhangi bir nesnenin diismesi sonucu goriilen darbe
etkisi, caligma sartlarinda nem ve sicaklik degisimi, imalat esnasindaki delme

islemleri veya matris kirilmas1 gibi i¢sel hasarlar olabilir.

Bu kisimda, darbe etkisi sonucunda olusan hasar tiirleri detaylandirilacaktir. Tabakali
bir kompozit malzemenin maruz kalabilecegi darbe ii¢ tiirde siniflandirilabilir.
Enerjisi diistik veya diisiik hizl1 darbe, enerjisi yiiksek veya yiiksek hizli darbe ve son
olarak enerjisi diger iki darbe tiirline gore daha yiiksek olan ¢ok yliksek hizli
darbedir. Bu ylizden, tabakali kompozit malzemelerin hasar tiirlerinin ve sonuglarinin
anlasilmasinda darbe enerjisi 6nemli bir parametredir. Eger darbe esnasinda darbe

enerjisi malzemenin elastik sinirlari i¢cinde kalirsa hasar gézlenmez.

Darbe sonucunda tabakali kompozit malzemelerde matris kirilmasi, fiber kirilmasi,
fiber-matris ayrilmasi ve delaminasyon gibi hasar tiirleri olusabilir. Kompozit
malzemelerde meydana gelen bu hasar tiirlerinin herhangi birisi veya birkag¢i darbe
enerjisine bagli olarak baskin olabilir. Bu hasar tiirlerini agiklamadan once bu hasar

tiplerini etkileyen parametreler detaylandirilmistir.
e Plaka ozellikleri:

Kompozit plakanin sahip oldugu mekanik 6zellikler (E;, E,, vi» ve Gj) yapmin
rijitligini degistireceginden darbe esnasindaki temas kuvvetinin zamana gore
degisimini de etkileyecektir. Lif yoniindeki elastisite modiilii (E;) egilme rijitligini
etkilerken fibere dik yondeki elastisite modiilii (E;) temas kuvvetine daha ¢ok etki
eder. E;ve E; elastisite modiilleri arasindaki farkin artigi, kompozit plakanin her bir
tabakaciginin egilme rijitligini degistirecek ve sonugta delaminasyon miktarinin
artmasina neden olacaktir. Takviye elemaninin elastisite modiilii genel itibariyle
baglayici elemanin elastisite modiilinden daha yiiksektir. Bu nedenle, takviye

elemani matris kirilmasi ve delaminasyonun baslamasina neden olmaz.

......

esnasinda olusan maksimum temas kuvvetini degistirir. Diisiik hizlarda, plaka genel
itibariyle egilmeye calisir. Bu durumda, plakanin alt tabakasinda en biiylik ¢ekme
gerilmeleri ve dolayisiyla alt tabakadan baslamak iizere matris kirilmalar1t meydana

gelir. Daha sonra en alt ara yiizeyde delaminasyon bu matris kirilmasi neticesi olusur
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Delaminasyon farkli lif yonlenme acilarina sahip tabakaciklarin kalinliginin artmasi
ile artar (ABRATE, 1998). Tabakaciklarin lif yonlenme acgilar1 darbe hasarina tabaka
kalinligindan daha fazla etki eder. Ayn1 yonde liflere sahip bir tabakali kompozitte lif
yonlenme acis1 her bir tabakada degismediginden delaminasyon meydana gelmez.
Eger birbirine komsu iki tabakacigin lif yonlenme agilar1 farkli olursa bu iki
tabakacigin  ara yiizeyinde tabakaciklarin egilme rijitlikleri farkindan dolayr

delaminasyon meydana gelir (LIU, 1988).
e Vurucu nesnenin ozellikleri

Vurucu nesnenin elastisite 6zelliginin yiiksek olmasi daha yliksek temas kuvvetinin
ortaya ¢ikmasi ve vurucu nesne ile hedef arasindaki temas alaninin azalmasi
anlamina gelir. Bunlarin neticesinde daha fazla hasar meydana gelir. Vurucu
nesnenin kiitlesinin degisimi enerji miktarini degistirdiginden darbe hasar1 miktarini
da degistirecektir. Daha yiiksek kiitleye sahip vurucunun neden oldugu temas kuvveti
ve temas siiresi daha fazla olacaktir. Kinetik enerjileri ayn1 olmasina ragmen, kii¢iik
kiitleli yiiksek hizli vurucu ile yiiksek kiitleli diisiik hizlt vurucunun neden olacagi

hasar ayn1 olmayacaktir.

4.3.3.1 Kompozit malzemelerin darbe davranisi

Miihendislik uygulamalarinda, o6zellikle de mekanik uygulamalarda, disaridan
gelecek herhangi bir darbeye beklenmedik sonuglarin ortaya g¢ikmamasi igin,
malzemenin gerekli en uygun cevabi veya davranist verebilmesi istenir. Uygulama
yerine ve kullanim amacina gére malzemenin maruz kalabilecegi darbeler ¢ok farkli
sekillerde olabilir. Buna karsin darbeye karsi olan cevap da malzemenin kendisi
tarafindan belirlenir. Soyle ki, metal ve metal alagimlar1 durumunda darbeye karsi
malzemenin cevabi; elastik uzama ve plastik sekil degistirme seklinde meydana gelir
ve darbe hasari, cogunlukla, carpma yiizeyinde basladigi anda kolay bir sekilde tespit
edilebilir. Darbe hasari, metal malzemelerde genellikle bir tehlike isareti olarak kabul
edilmez, ¢iinkii metaller plastik sekil degistirebilme kabiliyetlerinden dolay1 biiyiik
miktarda enerjiyi absorbe edebilirler. Metaller sabit bir gerilme durumunda yapi
sertlesmeden Once ¢ok biiylik uzamalarda akabilme yetenegine sahiptir, bu nedenle

olusacak kopmalar ani ve beklenmedik olmaz.
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Kompozit malzemelerde bir darbe sonucunda olusan hasar, ¢carpmanin tiirtine gore
darbeye maruz kalmayan yiizeyde meydana gelebilir, icyapida olusan
delaminasyonlar (tabakalar arasinda ayrilma) seklinde baslayabilir. Yukarida da
bahsedildigi gibi metallerde darbe cevabi, plastik sekil degistirme sonucunda bir
kopma seklinde olmasina ragmen, kompozitler ¢ok degisik modlarda hasara
ugrayabilirler ve bu hasar modlarinda parganin yapisal biitiinliigiinde ciddi bir
degisiklik meydana gelmez. Genellikle gozle goriilmeyen veya ¢ok zayif bir sekilde
goriilebilen hasarlar meydana gelir. Plastik matrisli kompozit malzemelerin hemen
hemen tamami kirillgandir, bu nedenle enerjiyi sadece elastik deformasyon ve bazi
hasar mekanizmalar1 (matris kirilmasi, delaminasyon, fiber kopmasi v.b) sayesinde
absorbe edebilirler, diger bir degisle enerjiyi sogurmada plastik deformasyonun

katkis1 hemen hemen hig yoktur.

Tabakali kompozit malzemede, eger kalinlik boyunca bir takviye s6z konusu degil
ise, en biiyilk darbe hasar1 enine dogrultuda olusacaktir. Bunun en Onemli
nedenlerinden birisi, enine dogrultudaki malzeme elastik 6zelliginin diisiik olmasidir.
Bu nedenle bir kompozit malzemenin enine hasar direnci nisbeten zayiftir. Tabakalar
aras1 gerilmeler (kesme ve normal) tabakalar arast mukavemetin diisiik olmasindan
dolay1 ilk kopmalara sebep olan gerilmelerdir. Darbe esnasinda kompozit malzemeye
aktarilacak enerjinin miktar;, malzemenin bu enerjiyi sOniimleyebilmesi igin
olusacak hasar modlarimi belirleyecektir. Bu nedenle tabakali bir kompozit
malzemede darbenin olusturacagi hasar1 tahmin etmek i¢in darbe hizinin belirlenmesi

cok biiyiik bir 6neme sahiptir.

Fiber takviyeli kompozit plakalar, anizotropik ve heterojen yapilarindan dolayr dort

farkli 6nemli hasar moduyla karsilasabilirler:
Matris Kirilmasi

Matris kirilmasi hasar1 tabakali kompozit plaklarda en ¢ok goriilen hasar tipidir.
Matris kirilmasi daha ¢ok epoksi gibi gevrek olan malzemelerde goriiliir. Matris
elyaftan daha az sekil degisimine sahip oldugundan darbeli kirilma matriste
baslayacaktir. Matris kg1 tabaka lif yonlenme agilarina baghdir ve hasarlh
tabakadaki lif yoOnlenme agisina paralel olarak  yayilir. Literatiirde ¢ekme
gerilmelerinin ve kayma gerilmelerinin neden oldugu iki tip matris kirigr Sekil 4.18’

de gosterilmistir.
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Sekil 4.18 : (a) Kayma gerilmelerinin, (b) egilme gerilmelerinin neden oldugu
matris kirilmasi (Abrate, 1998).
Matris kirilmasinin olusumu kompozit plakanin rijitligini azaltir. Ince kompozitlerde
plakanin egilmesi nedeniyle matris kirilmasi en alt tabakacikta olusur (Sekil 4.19-a).
Bu durumda hasar agacin dallar1 seklindedir. Fakat hasar ilerlemesi alt tabakaciktan
ist tabakaciga dogru olur. Kalin kompozitlerde ise yiiksek ve lokal temas
gerilmelerinden dolayr matris kirilmasi darbe meydana geldigi ilk tabakacikta
meydana gelir. Bu durumda, hasar yine aga¢ dallar1 seklinde olup bu kez tabakanin

list tabakacigindan alt tabakacigina dogru ilerler (Sekil 4.19-b). (ABRATE, 1998).

Fi
I — r
% T I r Y
R R

(a) (b)

Sekil 4.19 : (a) Ince ve (b) kalin plaklar icin matris kir1g1 hasari ilerlemesi
(Abrate, 1998).

Fiber Kirilmasi

Fiber kirilmasi kompozit tabakanin igerisinde bulunan lifin kirilmasidir. Genellikle
matris kiritlmasi ve delaminasyondan sonra meydana gelir. Fiber kirilmasi plakanin
egilmesi neticesi en alt tabakanin yiizeyinde (yliksek ¢cekme gerilmeleri nedeniyle)
gozle goriilebilecegi gibi matris kirilmasini (lokal kayma gerilmeleri nedeniyle)
takiben plakanin i¢ kisminda da goriilebilir. Fiber kirilmasi basladiginda plakanin
yiik tagima kapasitesi tamamen bitmemistir. Ciinkii plakanin diger tabakaciklarinda
yiikii tastyabilecek fiberler hala vardir. Yiik tasima kapasitesinin tamamen bitmesi

plakanin tiim fiberlerinin hasara ugramast ile olur.
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Fiber-Matris Ayrilmasi

Fibere dik yonde meydana gelebilecek ¢ekme gerilmeleri fiberle matrisi ara
yilizeylerinden ayirmaya calisir. Fiber yoniinde basma yiiklerinin etkisiyle meydana
gelecek kayma gerilmeleri fiber/matris ara yiizeyinde mikro yapida burkulmalara
neden olur ve fiber matris ayrilmasi genel itibariyle bu kayma gerilmelerinden dolay1
olusur. Kompozit bir yapida fiberin yiikii matrise aktaramamasi fiber/matris

ayrilmasinin tamamen olmus oldugunu gosterir.
Delaminasyon

Delaminasyon, tabakali kompozit malzemeyi meydana getiren her bir katmanin
ayrilmasi olarak tanimlanir. Tabakali kompozit malzemede olusan hasar tiirleri

arasinda delaminasyon, genellikle en ¢ok karsilasilan ve 6nemli bir hasar tiirii olarak

kabul edilir.

Bu tez kapsaminda delaminasyona ugramis bir plagin flutter analizi

arastirilacagindan delaminasyon hasar tiirii daha kapsamli anlatilacaktir.

4.3.4 Delaminasyon (Tabakalar arasi ayrilma)

Delaminasyon hasar1 birbirine komsu olan iki tabakacigin birbirlerinden ayrilmasi
olarak tanimlanir. Kompozit yapilarda en yaygin ve ciddi hasar modu tabakalar
arasindaki delaminasyondur (Wang ve digerleri,1995). Delaminasyonlar katmanlarin
ara ylizeylerinde ve matris kirilmalariin birbiriyle kesistigi yerlerde olusurlar.
Katman ara yiizeyine dogru ilerleyen bir matris kiritlmasi ¢ogu zaman kritik matris
kirilmast olarak tanimlanir (Choi ve digerleri, 1991b). Genellikle en alt katmanda
meydana gelen bu matris kirilmalarinin  birlesmesi delaminasyon olusumunu
hizlandirir ve delaminasyon biiylimesi bu katman igerisindeki matris kirilmasinin
katman ara yiizeyine ulagsmasi olarak kabul edilir. Delaminasyon bolgesi genellikle
darbenin meydana geldigi bolgenin yakinlarinda ve hemen altindadir ve darbe

merkezinden uzaklasacak sekilde hareket eder.

......

kompozit plakta her bir tabakanin lif yonlenme agis1 farklidir. Lif yonlenme acisinin
farklt olmasi her bir tabakanin egilme rijitliginin farkli olmasi demektir. Bu da
darbeli yiiklemede tabakada diizensiz bir gerilme dagilimina neden olur. Yani

plakanin kalinlig1 da darbe esnasinda olusan maksimum temas kuvvetini degistirir.
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Eger birbirine komsu iki tabakacigin lif yonlenme acilari farkli olursa bu iki
tabakacigin ara yilizeyinde tabakaciklarin egilme rijitlikler1 farkindan dolay1
delaminasyon meydana gelir ve Liu (LIU, 1988) delaminasyonun bu farkli egilme
rijitliklerinden kaynaklandigini ifade etmistir. Bir baska deyisle, uygulanan yiikiin
durumuna gore plaka konkav sekilde egilebilir. Bu durumda; eger, hasarli tabaka
grubunun alt ara yilizeyinin hareketi kisitlanmamis ise ve egilme fiberin
dogrultusunda ise, kirilmalar tabaka gruplarinin farkli egilme rijitliklerinden dolay1
farkl1 egilmeye caligmalarindan kaynaklanir. Tabakalardaki bu egilme
uyumsuzlugunun artmasi delaminasyonu arttirir. Dolayisiyla delaminasyon sekli ve
blytikliigli tabakalar aras1 egilme uyumsuzluguna baglidir ve egilme uyumsuzlugu
matematiksel olarak asagidaki gibi ifade edilir:

Dij (Bait)—Dij (Bust)
D;j (0°)—D;; (907

Egilme uyumsuzlugu = (4.61)

0,4+ ve Oyt birbirine komsu iki tabakacigin alttaki ve iistteki lif ydnlenme
acilaridir. Sekil 4.20°de verilen uzayan bir elips tipinde delaminasyon en yaygin
sekilde karsilasilan delaminasyondur. Delaminasyonun uzayan kismi ara yiizeyin
altinda kalan katmandaki lif dogrultusundadir (Lu ve Liu, 1991). En biiyiik
delaminasyon en alt katmanda meydana gelirken iist ara katmanlara gidildikce
delaminasyon kiiciiliir. Delaminasyondaki bu izotropik olmayan ilerleme komsu

katmanlardaki egilme rijitliklerinin farkli olmasindan kaynaklanmaktadir.

Delaminasyon boyu

Alt tabakacigin
fiber yoni

Delaminasyon genislidi

Sekil 4.20 : Tipik delaminasyon bi¢imi (Abrate, 1998).
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Matris kirilmasi boliimiinde anlatildigr lizere kayma gerilmelerinin ve egilme
gerilmelerinin neden oldugu iki tip matris kirilmast vardir. Delaminasyon
baslamasina matris kirilmasi neden olduguna gore delaminasyon da kaymanin neden
oldugu delaminasyon ve egilmenin neden oldugu delaminasyon olarak

siniflandirilabilir. Kayma delaminasyonunda; delaminasyon alt ara yiizeydeki kayma
gerilmesi Oxz ve iist ara yilizeydeki kayma gerilmesi 6yz nedeni ile olusur. Egilme
delaminasyonunda ise delaminasyon alt ara yiizeydeki kayma gerilmesi Oxz ve

egilmeye neden olan normal gerilme Gyy tarafindan meydana getirilir. Bu tip

delaminasyonlar sematik olarak Sekil 4.21°de verilmistir.

Kayma kingi

Delaminasyon

Egdilme king

Delaminasyon

(b)

Sekil 4.21 : (a) Kayma gerilmesi ve (b) egilme gerilmesi nedeniyle olusan
delaminasyon (Choi, 1990).
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Oxz, Oyz ve Oyy sirastyla tabakalarin ara yiizeydeki boylamasina ortalama kayma

gerilmesini, tabakalarin ortalama ara yiizey kayma gerilmesini ve fibere dik yondeki

ortalama egilme gerilmesini ifade eder.

Delaminasyona neden olan en yaygin nedenler malzeme ve yapisal siireksizlikler
olup bunlar interlaminar (tabaka i¢i) gerilmelerin artisina neden olur. Temel olarak
delaminasyon baglangicinin nedenlerini  Sekil 4.22’de oldugu kabaca gibi

siniflandirabiliriz.

Delaminasyonun baslangic kaynagi ne olursa olsun basma, yorulma, egilme ve
birlesme yerlerindeki ¢ekme gerilmeleri gibi yiiklerin uygulanmasi delaminasyonun
bliylimesini indiikleyebilir. Hatta basma yiikleri ve yorulma delaminasyon biiylimesi

icin en kritik yiikleme kosuludur denilebilir.

Delaminasyon
imalat Cevresel Makine ile Geometri Mekanik
etkiler isleme yiikleme
Artik gerilim Delme Darbe
destekli (drilling)
delaminasyonlar
Hidroterm Termal
| (Residual ' : —
I stress-induced 1 Yiizeydeki boyuna Serbest u¢ Sivrilen Baglant1 ve
| delaminations) ' kirislerin interlaminar yapilar ekleme
e m - . [ gerilmesi yerleri
fm—=boo__
I (Skin- ) .
1 stringf:r ' : (Free-edge |
: debonding) 1 : interlaminar
| I ] | stress) '

Sekil 4.22 : Temel delaminasyon baslangicinin nedenlerinin siniflandirilmasi.

Kompozit malzemelerde delaminasyon meydana geldigi durumda ti¢ farkli kirilma

modu ortaya ¢ikar.Bunlardan Mod I dedigimiz birinci mod interlaminar ¢ekmelerden
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dolay1, Mod II dedigimiz ikinci mod interlaminar kayma tipi kesmelerden dolay1 ve
Mod III, ii¢iinci mod makaslama tipi kesmelerden dolayr olusan hasar modlaridir

(Sekil 4.23) (Krueger, 2004).

~

/L& — |~

Mod I Mod I Mod Il

Sekil 4.23 : Delaminasyon kirilma modlari

Delaminasyon degisik yiikleme kosullarina bagli olarak olusur ve ilerleyebilir. Sekil
4.24’ te delaminasyon biiyiimesine neden olan yiikleme sartlar1 verilmistir. Buna
gore basma ylikleri ve yorulma delaminasyon i¢in en kritik ylikleme sartlar1 olarak

tanimlanir (Sridharan, 2008).

Delaminasyon biiylimesi

Basma Yorulma

Sekil 4.24 : Delaminasyon kirilma modlari.

Basma yiikli altinda meydana gelen delaminasyon biiyiimesi ani olarak kompozit
plagin yiik tasima kabiliyeti kaybina neden olabilir. Delaminasyona ugramis

kompozit panellerde basma yiikii davranis1 Sekil 4.25° de sematik olarak goriilebilir.

Kompozitler, ¢ekme-¢cekme yiikleme sartlarinda metallere gére daha iyi yorulma
davranig1 gosterirler, ancak ¢ekme-basma veya c¢ok eksenli yiikleme sartlarinda
yorulma davraniglart matrisin birbirini izleyen ayrismasi ve kirilma toklugu
ozelliklerinden (Mod I, Mod II, Mod III) 6tiirii metallere gore zayif kalir. Yorulma
yiikleri sonucunda indiiklenen delaminasyon biiyiimesi Sekil 4.26° da verildigi gibi

olup catlak biiyiimesi yorulmanin sikligina baglidir. Buna gore ilk faz plakta

62



herhangi bir basma yiikii yani burkulma olmadigi durumdur. Daha sonra plagin
basma ytikiine maruz kalmasiyla lokal burkulma goriiliir. Bu basma yiikleri yukarida
da bahsedildigi tlizere delaminasyon biiyiimesine neden olan en kritik yliklemelerdir
ve delaminasyon biiyiimesini takiben en son faz da global burkulma dedigimiz plagin

yapisal olarak ¢oktiigli durumdur.

— — ta)
Burkulma yok
- “\\
/_// b
A g
- - - | (b}
Lokal burkulma
= S
l-l - - --— fc)
1

Burkulma sonrasi
delaminasyon biylimesi

..I R T T __- o A -.._ {d!
Global burkulma/Yapisal gikme

Sekil 4.25 : Delaminasyona ugrayan kompozit bir plagin basma yiikii davranisi
(Sridharan, 2008).

||

_—— delaminasyon baslangig
| = bélgesi

Delaminasyon
ilerlemesi

I TT]

Sekil 4.26 : Yorulma sonucu delaminasyona biiylimesi (Sridharan, 2008).

4.3.5 Temel bagint1 ve hareket denklemlerinin ¢ikarilmasi

Bu calismada, basit mesnetlenmis kompozit bir plagin ses iistii hava akimindaki
flutter karakteristigi iizerinde delaminasyon etkileri arastirilmistir. Kirchhoff plak
teorisine gore plagin deformasyonunun c¢ok kii¢iik oldugu ve sanki-daimi ses iistii

aerodinamik yiiklemeye maruz kaldig1 kabul edilmistir.
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Ele alinan alinan simetrik, dort parcaya ayrilmig tabakali plak geometrisi Sekil 4.27°

de gosterilmistir ve her bir kisim yuvarlak i¢ine alinmis rakamlarla ifade edilmistir.

Plak uzunlugu a, kalinhigi # ve birim hacim basmna kiitle yogunlugu p, ile

verilmistir. Plagin d boyunda delaminasyon genisligine sahip oldugu kabul
edilmistir. Delaminasyonun orta noktast plagin sol kenarindan ¢ mesafesi kadar
uzaktadir. U akis hizina sahip ses iistii hava akimimnin ve AP aerodinamik basincinin
plagin {ist yiizeyinden x-yonii boyunca gectigi varsayilmistir. Kompozit plak i¢in
secilen malzeme Hercules AS4/3501-6 olup malzeme ozellikleri soyledir: E;; =
14200000, E;; = 1300000, G, = 7000600, vi, = 0.27 ve v,; = 0.02” dir. Bu
malzeme Ozellikleri kullanilarak delaminasyonlu plagin ayr1 ayri inceledigimiz

kisimlarinin her biri i¢in gerekli olan egilme katiligi D hesaplanmistir.

kAL

-~
F 3
@
. ¥
e h @-- @ @ » X1
U
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Sekil 4.27 : Plak kesiti.

Her bir boliim i¢in hareket denklemleri plagin deformasyonunun ¢ok kiiciik oldugu

kabuliiyle asagidaki gibi yazilmistir.

D, % +p,h a;vl +Ap=0 (4.622)
D, 6;? - B, (Z? P a;? +p h a;:? +Ap+F =0 (4.62b)
D, 6;? ~ B, a;’; -P, a;? +p, b, a(;% ~F=0 (4.62¢)
D, a;? +p b, 8;;2”4 +Ap=0 (4.62d)
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. Ou, o’w,
= TP (4.62)
ou o’w
P, = A3a_x3_ 33?23 (4.62g)

w plagin yer degistirmesi, F 2 ile 3 kisimlar1 arasindaki etki-tepki kuvveti, P, (n=2,
3) delaminasyon nedeniyle indiiklenen diizlem i¢i kuvvet ve u, (n=2, 3) plagin

diizgiin diizlem-i¢i yer degistirmesidir.

A B . 1 (n=1,3,4)
A, = kZ:;(Q“)k (z, —z,) i= {] 11 (n=2) (4.63a)
_l N (A 22 _ N (1’121,2,4)
B, = > ;(Qll)k(zk Z,) m= {] (n=3) (4.63b)
1< A 33
D, =§Z(Q11)k(zk —-Z;,) (4.63¢)

Burada A, B, D, parametreleri sirasiyla katmanli plagin uzama katiligini, baglasim

(egilme ve biikiilme) katiligimi ve egilme katiligini gostermektedir. (Ql)k ise k.
tabakanin x-yoniindeki indirgenmis katiligimni gdsterir. (Q.j)burada iki boyutlu

formiilasyonlarda (i,j = 2, 3 ) degerleri i¢in ihmal edilmistir. Ayrica m, katmanl
yapidaki katman sayisidir ve zx ve 7z k. katmanin ara yiizlinlin yerleridir. Denklem
1’ de verilen esitlikler 2 ile 3. kisim arasindaki baglantidan &tiirii lineer olmayan
esitliklerdir. Basitlestirilmis analitik bir yaklasimla tabakalar halinde dizili bu iki
tabakanin aralarindaki temastan dolay birlikte titresmeye zorlandig1 kabul edilmistir
[2]. Bu kabul ve P, + P; =0 sart1 géz oniinde bulundurularak Denklem (1) asagidaki
gibi sadelestirilebilir.

o'w, o*w,

D, Ly L+Ap=0 4.64a
1 6)(?4 pmhl 6t2 p ( )

B} B! \0'w o*w.

D,+D,—22-=3 |C % 4 5 (h o+ h) 2 4 Ap =0 4.64b

[ 2 3 A2 A3j 8X4 pm( 2 3) atz p ( )
o'w o*w,

D 4 h 4 +An=0 4.64c
4 ax4 m' "4 812 p ( )
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oy _p 0wy
2

P =4
: ® ox ox*

(4.64d)

Aerodinamik basing yiikklemesi AP, Mach sayisinin yiiksek oldugu durumlar igin,
Denklem (3.1)’ deki sanki-daimi ses iistii piston teorisi kabul edilerek hesaba

katilmistir.

Plagin verilen ylikleme durumunda basit harmonik hareket yaptigi kabul edilmistir.
Basit harmonik hareket kabulii Denklem (4.14)’ te verilmistir. Daha sonra denklem

boyutsuzlagtirilmistir. Bunun igin;

[1k olarak;

e Boyutsuz bir koordinat § = z ve

. . . w
e Boyutsuz bir yer degistirme W, = Tn tanimlanmastir.

d
, d =— olarak boyutsuzlastirilmigtir
a

e Ayrica.c=

Q|0

Bu doniisimler  kullanilarak  (4.64)° te verilen hareket denklemleri
boyutsuzlastirilmistir. Boyutsuz haldeki denklemi daha kolay ve anlasilir hale

getirmek ve ¢ozebilmek icin izlenen igslem siras1 agagidaki gibidir

Boyutsuzlagtirma sonucunda her bir terimde mevcut olan “h” ifadesi
sadelestirilmistir. Daha sonra denklem L* ile garpilarak delaminasyona ugramis
plagin flutter sinirlarini bulmak amaciyla gerekli denklemi elde etmek icin yapilan
formulasyon prosediirii delaminasyona ugramis plak icin de benzer sekilde
uygulanmistir. Buna gore asagida verilen boyutsuz parametreler yardimiyla boyutsuz
hareket denklemleri Denklem (4.65)’ deki gibidir.

pU’a’ pU , | D w

g=—"— ®, =7

A=—"F ’ 9
DJyM? -1 M p, ho, p,ha @,

SI=— s SH=— 51:% ’ D= - - D :%

Hareket denklemleri;

iy +7'ZW, =0 (4.652)
¢

ol

1854 +A
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4

D 5@?:2 + /18—1? +7'ZW, =0 (4.65b)
4

D, ‘Z—Z“+ Aaa—V?+ 7' ZW, =0 (4.65¢)

Burada A4 boyutsuz aerodinamik basing parametresi, D plagin egilme katiligi ve p
boyutsuz frekansi ifade ederken Z de p ve g (soniimle ilgili parametre) ile ilgili bir

tanim olup su sekilde verilir:
Z =, —iug (4.66)

Denklem (4.65), 12 tane bilinmeyen sabit igermektedir. Bu nedenle denklemi
¢Ozebilmek i¢in basit mesnetlenmis plak icin 12 adet sinir ve siireklilik sartina

ithtiyac vardir. Enlemesine basit mesnet sinir sartlar1 (Shiau, 1992):

o*w (0

x=0"da "©= 8;2( L= (4.67a)
0u,(a

X = aa da W4 (a) = a;g ) = O (4.67b)

a) Kinematik siireklilik sartlar1:

ow,(a,) _ ow,(a,)

x=a;’ de wy (a)) =wz (a1), ox ox (4.67¢)
x=ay de wy (@) =ws (a), (%) _Owi(ay) (4.67d)
ox ox
b) Egilme momenti ve kesme kuvveti siireklilik sartlart:
x=a;’ de Vi (a;) =V (ar) + V3 (a1)
Mi(a;) = Ma(ar) + Ms(ay) (4.67¢)
x=a," de Vi (a2) = V3 (a2) + Vi (az)
My(az) = Ma(az) + M3(az) (4.671)

Burada Vi, V,, V3 ve V4 kesme kuvveti,
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B} o’w,
V.= [__ijﬁ (i=12.3.4) (4.68a)

M, My, M3 ve My egilme momentidir.

BiPi Bi2 azwi
LB S el e (68

1 1

Smir sartlart yazildiktan sonra bu 12 denklem diferansiyel doniisim yontemi
kullanilarak Denklem (4.69)’ da verildigi lizere DDY formatinda elde edilmistir.
Daha sonra gelistirilen kod yardimiyla DDY formatindaki hareket denklemleri
¢Ozililmiistiir. Girilen A degerleri icin elde edilen alt ve iist sinir degerlerinin

cakismas1 yontemiyle flutter frekansi tespit edilmistir.

Diferansiyel doniisiim yontemi uygulandiktan sonra hareket denklemleri:

Birinci kisim igin;

Wik +4)= —(AW [k +1]+ 7z ZW1[k]) / (DI(k +4)(k +3)(k +2)(k +1)) (4.69a)
Ikinci-Ugiincii kisim igin;

W2k +41=—(AW 20k +11+ 7" ZW2[k]) | (D(k + 4)(k + 3)(k +2)(k +1)) (4.69b)
Dordiincii kisim igin;

WAk +4] = —(AW Ak +1]+ 7 ZWA[k]) | (DA(k + 4)(k +3)(k +2)(k +1)) (4.69¢)

4.3.6 Delaminasyona ugramis kompozit plaklar icin sonuglar

Tabakali kompozit yapilarin oryantasyon agilar1 i¢in farkli dizilim yontemleri vardir.
Bunlar tabakalar simetrik, anti-simetrik ve ag¢ili oryantasyona sahip olabilirler. Dort
tabakaya sahip bir plagin geometrisi Sekil 4.28” de verilmistir. Buna gore her bir
katmanin fiber oryantasyonu simetrik , anti-simetrik ve ¢apraz-tabakali (cross-ply)

veya agili-tabakali (angle-ply) bir sekilde olabilir.

Capraz-tabakali dizilimine sahip tabakali kompozitlerde fiber oryantasyonu bir
katmandan digerine 0° ve 90  yoniinde degisir. Capraz-tabakali laminalarda

katmanlarin dizilim siras1 orta diizleme gore simetrik veya antisimetrik olabilir.
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Sekil 4.28 : Tabakali kompozit plak geometrisi

Tabakalarin ¢apraz-kat denilen dizilimi simetrik oryantason ig¢in [0°/ 90" / 90" /0]
olup, antisimetrik oryantasyon ig¢in [0"/ 90"/ 0" /90°] seklindedir. Simetrik ve anti-

simetrik dizilim gosterim sekli de asagidaki gibidir.

z z

A A
0 0
0 0

> X >
0 0
0 0
(a) (b)

Sekil 4.29 : Tipik 4 tabakali kompozit plaklarin (a) simetrik ve (b) antisimetrik
dizilimi

Cesitli alanlarda kullanilan bu malzemelerin titresim davranislarinin incelenmesi de

bir zorunluluk haline gelmistir. Singh ve Abdelnaser (Singh ve Abdelnaser, 1992)

basta olmak iizere bir¢ok aragtirmaci keyfi sinir sartlarinda sahip simetrik capraz-

tabakali kompozit kiriglerin serbest ve zorlamali titresimlerini arastirmislardir.
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Literatiirdeki bu ve benzeri calismalar sonucunda kayma deformasyonu, malzeme
anizotropisi ve smir sartlarinin kompozit kiriglerin dogal frekanslarina etkilerini
gostermislerdir. Matsunaga (Matsunaga, 2001) acili-tabakali kompozit plaklarin
dogal frekanslarin1 ve burkulma gerilmelerini, kayma gerilmesi, kalinlik degisimi ve
donme ataleti etkilerini dikkate alarak analiz etmistir. Buna ek olarak Shiau (Shiau,
1992) da hem ¢apraz-tabakali hem de acili-tabakali dizilime sahip ve delaminasyona
ugramis kompozit plaklarin flutter karakteristigini incelemistir ve capraz-tabakali
dizilime sahip laminalarda, plagin delaminasyona ugrayan kisminin egilme katilig

delaminasyonu nedeniyle 6nemli 6lgiide azaldigini géstermistir.

Buna gore delaminasyonun flutter sinirlar1 itizerinde biiylik bir etkisi oldugu
sonucuna varmistir. Ayni sekilde agili-tabakali kompozit plaklar i¢in de fiber agisinin
x-yoniinde degismesi plagin rijitliginin x-yoniinde azalmasina neden olur. Flutter
sinir1 fiber acisina ters oranda bir davranis gosterirken, flutter sinirinin delaminasyon
uzunluguna goére degisimi tiim fiber oryantasyonlar: i¢in benzerdir. Sekil 4.30° da

tipik bir agili-tabakli lamina ve farkli tiplerde kesitleri verilmistir.

(a) Tipik agili-tabakali lamina

+60 +0 +0
-0 -0 -0
+6 +0 -0
-0 +0
(b)
Simetrik Diizensiz
(©) (d)
Anti-simetrik Diizenli Simetrik Diizenli

Sekil 4.30 : Farkli tiplerde agili-tabakali laminalarin kesit goriiniisleri
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Cogunlukla delaminasyon durumlarda plagin ilk iki modunda frekans c¢akigmasi
olur. Ciinkii delaminasyon nedeniyle dogal frekanslardaki azalmalar delaminasyon
uzunlugu ile artar ve mod ikinin frekansin1t mod birin frekansina gore 6nemli Olgiide

azaltir ve bir noktada her iki frekansi ¢akistirir.

Bu calisma caligma kapsaminda capraz-tabakali laminalardan olusan kompozitler
i¢in frekans modlariin ¢akismasi durumu arastirilmistir ve grafiklerle gosterilmistir.
Bu grafikler ¢esitli delaminasyon uzunluklari géz Oniinde bulundurularak elde

edilmistir.

Ik olarak h, / h = 0.5 tam orta diizlemde delaminasyon (mid-plane delamination) ve
h, / h = 0.25 daha ince-inceltici delaminasyon (thinner delamination) durumlarinin
capraz—tabakali [0°/ 90"/ 0° /90°] dizilime sahip bir plagin flutter karakteristigine

etkileri arastirilmistir.

Elde edilen grafige gore (Sekil 4.31) her iki durumda da delaminasyon uzunlugu d =
0 oldugu zaman plagin flutter ile karsilastig1 dinamik basing degeri degismez. Clinkii
delaminasyon olmadigi durumda plak her iki h orani i¢in ayni davranis1 gosterir.
Delaminasyon uzunlugunun arttigr durumlarda grafikten de goriilecegi lizere orta-
diizlem delaminasyon varliginda plak daha ince delaminasyona gore daha erken

fluttera girer.

350 T T T T T
300t —
— A
e
2 250) . A i
3 . h2h=05
8 ool . s+ h2h=025 i
(33
=
[%)
5 150} 8 —
x
£ * rs
S 400l —
'_E L ]
501 a . _
4
0 1 1 1 | | 1 1
0 01 02 03 04 05 06 07 08

Boyutsuz delaminasyon uzunlugu (d)

Sekil 4.31 : Flutter sinir1 vs. delaminasyon uzunlugu
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5. DEGERLENDIRME

Bu tez kapsaminda, ince plaklarin gesitli egilme problemleri ele alinmistir. Oncelikle
plak denklemleri ve teorileri incelenerek, plak denklemleri hakkinda bilgi sahibi
olunmustur. Daha sonra lineer elastisite teorisi dahilinde yapilan kabuller, virtiiel is
prensibi ve minimum potansiyel enerji prensibi kullanilarak hareket denklemleri elde
edilmistir. Incelenen plaklar bir ucak kanadi veya kontrol/kumanda yiizeyi olarak
gergekei yaklasimla modellendiginden havacilik sanayiinde en ¢ok kullanilan
malzeme olan kompozit malzeme seg¢ilmistir. Ugak-uzay alaninda malzemelerin

homojen dagilimiyla olusan kompozit malzemeler en sik kullanilan malzeme tipidir.

Calisma ii¢ ana boliimden olusmakta oldugundan plak hareket denklemleri bu fi¢
farkli kisimda incelenen plaklar i¢in ayr1 ayr1 elde edilerek ¢oziime uygun hale
getirilmistir. Cozlim i¢in, Taylor seri agilimina dayanan ve diferansiyel denklemlerin
analitik ¢oziimlerini elde etmek i¢in kullanilan bir doniisiim teknigi olan Diferansiyel
Dontlisiim Yontemi segilmistir.  Her bir boliimde elde edilen hareket denklemleri,
Diferansiyel Doniisiim YoOntemi’® nun teorileri ve smir sartlarina uygulanan
kurallarina goére doniistiiriilmiistiir. Son olarak da bu doniistiiriilen denklemler
Mathematica 6.0 programinda yazilan kodlar yardimiyla ¢oziilerek dogal ve flutter

frekanslar1 elde edilmistir. Elde edilen sonuglar1 6zetlemek gerekirse:

5.1 Normal ve Sivrilen Dikdortgen Plaklar icin Sonuc¢lar

Birinci boliimde normal, sabit kalinlikta ve dikdortgen bir plagin basit mesnet sinir
sartlar1 altinda serbest titresim analizi yapilmistir. Bunun sonucunda ¢esitli agiklik
oranlari i¢in dogal frekans degerleri (bes mod i¢in) elde edilmistir. Bulunan degerler
literatiirle kiyaslanarak bagil hatalar hesaplanmistir ve sonuglarin birbirine ¢ok yakin

oldugu goriilmiistiir.
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Daha sonra plak modeli biraz daha gelistirilmistir ve sadece x yoniinde kalinlig
lineer olarak degisen bir dikdortgen plak ele alinmistir. Bu sivrilen plagin dnce
serbest titresim daha sonra da flutter karakteristigi arastirilmistir. Plaklarin
aeroelastik analizlerinde sanki-daimi piston kabulii yapilarak aerodinamik basin
eklenmistir. Sonug olarak ¢esitli aciklik oranlarinda ve farkli sivrilme oranlari i¢in
basit mesnet sinir sartlari altindaki lineer olarak sivrilen bir dikdortgen plagin serbest
titresim ve flutter frekans degerleri elde edilmistir ve dogal freakans icin elde edilen
sonuglar literariirdeki benzer calismalarla karsilastirilmistir. Sonuglar birbirleriyle
birebir ortiismemekle beraber ¢ok da uzak degildir. Benzer karakterde degisen bir
sonug grafigi elde edilmistir. Aradaki farkliligin numerik nedenlerden kaynaklandigi
disiiniilmektedir. Sivrilen plaklar i¢in serbest titresim ¢alismalarina literatiirde yeterli
Olclide  rastlamakla  birlikte  aeroelastisite  caligmalarina  yeterli — 6rnek

bulunmamaktadir.

5.2 Winkler Elastik Zeminine Oturan Plaklar icin Sonuclar

Ikinci boliimde cesitli yay katsayisina sahip Winkler zeminine oturan dikdédrtgen bir
plak icin basit mesnet sinir sartlarinda aeroelastik kararlilik davranisi ve flutter
frekanslart aragtirllmigtir. Diizlem-i¢i basma yiiklerinin flutter sinirlarina etkileri
incelenerek elde edilen sonuglar literatiirdeki c¢esitli ¢alismalarla karsilagtiriimistir.
Diizlem-i¢i yiiklerin olmadigi (Rx = 0) sabit Winkler zemini {lizerindeki plak igin
aerodinamik basing parametresi (A) ve flutter frekansi parametresi (Zy)
hesaplanmistir.  Elde edilen degerler grafikler ¢izdirilerek gorsel olarak da
gosterilmistir. Bu iglem sabit, lineer ve parabolik yay modiiliine sahip Winkler
elastik zeminine oturan basit mesnetli plaklar i¢in tekrarlanmis ve literatiirdeki farkl
caligmalarla karsilastirilmistir.  Sonuglarin  dogrulugu hesaplanan frekanslarin
benzerliginden goriilmektedir. Bu grafikler ¢izdirilirken diizlem-i¢i basma ytiklerinin
etkileri de géz Oniinde bulundurulmustur. Ayrica K’ nin lineer oldugu durumda
secilen iki alfa (a) degeri i¢in dinamik basing ve flutter frekansinin degisimi
incelenmistir. Son olarak da, diizlem-i¢i yiiklerin dinamik basing {izerindei etkisi

secilen bir K yay katsayis1 degeri i¢in arastirilmistir.
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5.3 Delaminasyona Ugrayan Kompozit Plaklar icin Sonuclar

Ugiincii ve son boliimde ise kompozit malzemeler, havaciliktaki uygulama alanlari,
avantaj ve dezavantajlar1 hakkinda genel bir bilgi verilerek giris yapilmistir.
Sonrasinda cesitli elyaf yonlenme agilarina sahip tabakali laminalardan olusan
dikdortgen bir plagin flutter davranisi incelenmistir. Boylece ¢apraz-tabakali
laminalardan olusan kompozitler i¢in frekans modlarimin cakismasi durumu
arastirillmistir ve grafiklerle gosterilmistir. Bu grafikler ¢esitli delaminasyon
uzunluklar1 géz oniinde bulundurularak ve delaminasyonun lokasyonuna gore elde
edilmistir. Bu lokasyonlar, delaminasyonun plak kalinliginin tam ortasinda oldugu
durum (hy / h=0.5) ve plak iist yiizeyine daha yakin tabakada oldugu durumdur (h, /
h = 0.25). Capraz-tabakali laminalardan olusan kompozitin flutter grafigine goére her
iki delaminasyon lokasyonu durumunda delaminasyon uzunlugu d = 0 i¢in plagin
flutter ile karsilastig1 dinamik basing degeri degismez. Ciinkii delaminasyon olmadigi
durumda plak her iki h orani i¢in ayn1 davranist gdsterir. Delaminasyon uzunlugunun
artt1igr  durumlarda grafikten de goriilecegi iizere orta-diizlem delaminasyon

varhiginda plak daha ince delaminasyona gore daha erken fluttera girer.
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EKLER

EK A.1 : Sivrilen plaklar i¢in elde edilen dogal frekans degerleri
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EK A.1

Sivrilen plaklarin farkli aciklik oranlari (a/b) icin hesaplanan dogal frekanslar1 ve
Leissa’ nin benzer durumdaki sonuglar1 asagidaki ¢izelgede verilmistir. Frekanslar

sivrilme orani (alfa)’ nin 0.1” den 0.8’ ¢ kadar olan degerleri i¢in elde edilmistir.

Cizelge A.1 : Sivrilen plaklarin hesaplanan frekans degerleri ve literatiirle

karsilastirilmasi.
a/b alfa frekans Leissa
1.0 0.1 424.597 | 429.344
0.2 454.222 | 470.539
0.3 504.382 | 513.154
0.4 540.677 | 557.195
0.5 604.575 | 603.011
0.6 639.821 | 650.051
0.7 674.789 | 698.483
0.8 734.262 | 748.214
1.5 0.1 1121.96 |1133.504
0.2 1235.22 | 1240.789
0.3 1342.85 |1352.131
0.4 1453.19 |1466.703
0.5 1577.34 |1584.917
0.6 1693.76 | 1705.645
0.7 1820.78 |1829.210
0.8 1937.82 | 1958.095
2.0 0.1 2502.96 |2682.541
0.2 2894.14 |2933.149
0.3 3227.13 |3190.419
0.4 3448.34 |3452.582
0.5 3671.574 |3718.769
0.6 3971.482 |3996.104
0.7 4262.26 |4275.126
0.8 4520.659 |4556.204
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