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INCE CIDARLI SILINDIRIK KOMPOZIT YAPILARIN YANAL BASIC
ALTINDA BURKULMA DAVRANISLARININ ANALITIK VE SONLU
ELEMAN YONTEMLERIYLE iNCELENMESI

OZET

Giliniimiizde karbon fiber malzemelerin 6nemi giderek artmaktadir. Bu malzemeler
yiikksek mukavemet gereken veya diisiik yogunluklari sayesinde hafiflik istenilen
uygulamalarda tercih edilmektedirler.

Karbon fiber malzemelerin bazi avantaj ve dezavantajlari bulunmaktadir. Hafiflik,
yiiksek mukavemet ve rijitlik, ylizey piiriizliiliigliniin az olmas1 avantajlar1 arasinda
sayilabilir. Dezavantajlari ise yiiksek maliyet, liretim zorlugu ve boyut toleranslarinin
tiretim metoduna bagli olmasidir.

Miihendislik tasarimlarinda burkulma iizerinde dikkatle durulmasi gereken
konulardan biridir. Malzemelerin burkulma mukavemetleri; ¢ekme, basma, egilme
veya burulma gibi diger mukavemetlerinden farklidir. Cekme, basma, egilme ve
burulma mukavemetleri igin malzemenin uygulanan kuvvete dayanip
dayanamayacagina bakilir. Bunun igin malzemenin gerilme sekil degistirme
egrisindeki akma mukavemetinin bilinmesi gerekmektedir. Malzemeye etkiyen
kuvvete bagli olarak mukavemet denklemlerinden olusan gerilme degeri
bulunmaktadir. Bu deger akma mukavemetiyle karsilastirilip malzemenin hasar alip
almadig1 bulunur.

Malzemenin burkulma mukavemeti ise iizerinde olusan gerilmeden bagimsizdir.
Kritik burkulma kuvveti, malzeme geometrisine bagl olarak degismektedir. Cekme,
basma, egilme ve burulma mukavemetleri igin limit degeri olan akma mukavemeti
bir malzeme o6zelligidir fakat burkulma mukavemeti i¢in limit degeri olan kritik
burkulma yiikii, burkulma denklemleriyle hesaplanabilmektedir.

Ayrica burkulma i¢in Onemli olan bir diger durum ise burkulma hasarinin
malzemenin gerilme sekil degistirme egrisinde belirtilen elastik bdlge icerisinde
gerceklesmesidir.

Cekme, basma, egilme ve burulma mukavemeti problemlerinde malzeme kirilmasi,
sekil degistirme asamasi tamamlandiktan sonra ger¢eklesmektedir. Bu nedenle
malzeme kirilma belirtileri goriilebilmektedir. ik asamada, uygulanan kuvvet
artttkca malzeme elastik olarak sekil degistirmektedir, yani uygulanan kuvvetin
kaldirilmasi sonucu malzeme ilk haline dénebilmektedir.

Eger uygulanan kuvvet yeteri arttirilmaya devam edilirse, malzeme akma sinirina
ulasacaktir. Bu noktadan sonra malzemenin tizerindeki kuvvet kaldirilsa bile ilk
boyutuna geri donemeyecektir.

Akma smirindan sonra kuvvet arttirilmaya devam edilirse malzeme sekil degistirmesi
de artar ve ¢ekme durumu ic¢in boyun verme durumu goézlenebilir. Bu durum
malzeme kirilmasinin da boyun veren bodlgede olusacagi gostermektedir. Eger

XiX



uygulanan kuvvet arttirilmaya devam edilirse malzeme boyun veren bolgeden kirilip
hasar gorecektir.

Cekme, basma, egilme ve burulma durumlar i¢in kirilma belirtileri goriilebilmesine
ragmen burkulma problemlerinde hasar elastik bolgede olustugu igin bu tarz belirtiler
gorilmemektedir ve kirilma bir anda gerceklesmektedir. Bu yiizden burkulma
problemlerine dnem gosterilmesi gereklidir.

Burkulma ¢esitlerine 6rnek olarak eksenel basma kuvveti, hidrostatik basing, egilme
kuvveti veya burulma momenti altinda burkulma verilebilir. Yani burkulma durumu
sadece basma kuvveti altinda ger¢eklesmemektedir, diger kuvvetler altinda da
gerceklesebilmektedir.

Yapilan bu ¢alisma kompozit silindirik kabuk yapilarin burkulmasiyla ilgilidir.
Kabuk yapilar uygulamada bir¢ok yerde kullanilmaktadirlar. Bu durum kabuk
yapilarin mukavemet analizlerini 6nemli kilmaktadir. Kabuk yapi teorileri, Kkiris
teorilerine kiyasla kullanilan diferansiyel denklemler ve ¢oziimleri bakimindan ¢ok
daha karmasiklardir. Ayrica karbon fiber gibi izotropik olmayan kompozit
malzemelerin teorileri de daha karmasik olmaktadir.

Karbon fiber lamina bir ortotropik malzemedir ve 6x6 rijitlik matrisi i¢erisinde 9 adet
bagimsiz malzeme sabiti bulunmaktadir. Yiizey gerilme yaklasimi yapilarak bu
durum basitlestirilebilir. Bdylece malzeme rijitlik matrisi 3x3 boyutuna
indirgenmektedir. Bu yaklasim lamina kalinli§1 ¢cok az ve kalinlik dogrultusundaki
gerilme degisimi ihmal edilebilecek diizeyde oldugu i¢in uygulanabilmektedir.

Caligmanin amac1 ayni geometrik ve malzeme 6zellikleri i¢in maksimum burkulma
kuvvetini tasiyabilecek en uygun fiber agilarini analitik ve sonlu eleman yontemleri
yardimiyla bulmaktir.

Fiberlerin ag1 diizeni, biitiin kuvvet kosullarinda karbon fiber yapilarin mukavemeti
icin 6nemli bir rol oynamaktadir. Eger kuvvet dogrultusu ve lamina sayisi
biliniyorsa, fiberlerin a¢1 diizeni her lamina i¢in bulunabilmektedir.

Burkulma durumunda, kuvvet kosullar1 6nem kazanmaktadir. Cilinkii fiber agilari
kuvvet dogrultusu ile degismektedirler. Bu durum burkulma modunun ve burkulma
deformasyon seklinin de degismesine yol agmaktadir.

Bu ¢aligmada 6nemli bir diger nokta ise yapmin burkulmaya bagli ya da akmaya
bagli olarak hasar aldiginin belirlenebilmesidir.

Bu amacla 6ncelikle maksimum burkulma kuvvetini tasiyabilen fiber ag¢1 diizeni
hesaplanmistir. Daha sonra Tsai - Hill hasar teorisi kullamilarak yapinin akma
simirma bagl hasar alip almadig arastirilmistir. Bu sekilde yapinin akmaya baglh
hasar almadig1, sadece burkularak hasar aldig1 durumlar belirlenmistir.

Analitik  ¢oziim siireci icin  MATLAB sayisal hesaplama programindan
yararlanilmigtir. Programda kritik burkulma kuvvetinin hesaplanmasi i¢in burkulma
teorisindeki denklemler kullanilmustir.

Fiber a¢1 optimizasyonunu saglamak icin lamina sayisina bagli olarak ve programda
tanimlanan bir hassasiyetle rastgele bir a¢1 matrisi olusturulmustur. Olusturulan bu
acl matrisi hassasiyet oranina bagli olarak 0° ile 90° arasinda biitin ac1
kombinasyonlarmi igermektedir. Ag¢i matrisinin kolon sayist olusturulan ac1
diizenlerinin sayis1 kadar olmaktadir. Bu ag1 diizenlerinin hepsi icin ayr1 olarak
rijitlik matrisi ve burkulma kuvvetleri program tarafindan hesaplanmistir. Daha 6nce
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belirlenmis olan malzeme geometrisi i¢in maksimum burkulma kuvvetini veren ag1
diizeni belirlenmistir. Bu ag1 diizeni malzemenin optimum a¢1 diizeni olmaktadir.

Daha sonra malzemenin Tsai — Hill hasar teorisi kullanilarak akmaya bagli olarak
hasar alip almadig1 kontrol edilmistir. Boylece akmaya bagli hasar alan durumlar
elenmis ve optimum ag¢1 diizeni sadece burkulmaya bagli olan durumlar igin
bulunmustur.

Bundan sonra analitik ¢6ziimii kiyaslamak icin sonlu elemanlar analizi
gerceklestirilmistir. Bu analiz icin ABAQUS sonlu elemanlar analiz programi
kullanilmistir. Malzeme kabuk yapi olarak tanimlanmis ve malzeme Ozellikleri
MATLAB programindaki optimizasyon ¢aligmasindan ¢ikan duruma gore
yazilmigtir. Daha sonra ABAQUS sonlu eleman ¢oziimii ve MATLAB analitik
cozlimleri kiyaslanmistir.

Sonug olarak ince cidarli silindirik kompozit yapilarin tasariminda kullanilabilecek
bir optimizasyon yontemi elde edilmistir.
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INVESTIGATION OF BUCKLING BEHAIVOR OF CYLINDRICAL
COMPOSITE SHELL STRUCTURES UNDER LATERAL PRESSURE BY
ANALYTICAL AND FINITE ELEMENT METHOD

SUMMARY

Nowadays, carbon fiber materials are increasingly important. These materials are
used not only for strength applications but also for low density, which means that
low mass applications.

Carbon fiber materials have some advantages and some disadvantages. The
advantages can be listed as; low mass, high strength, which means that high
strength/weight ratio, high stiffness, good surface finish and so on. The
disadvantages can be listed as; high cost, difficult to manufacture, the dimensional
tolerances are dependent to the manufacturing method.

Buckling strength of a material is different when compared with other kinds of
strength properties suck as axial loading, bending and torsion. As known, every
material has a stress strain curve.

For axial loading, bending and torsion strength, the applied force is known and the
problem is to find whether or not the material resist that force. To do that, the yield
strength of the material is known from the stress strain curve of that specific material.
First of all, the stress occurred because of the force exerted on the material, is
calculated from the strength equations. Then, the calculated stress value is compared
with the yield strength of the material to see if the material is strong enough.

The buckling strength of the material is independent from the stress occurred on the
material. The yield strength of the material is compared with the stress occurred on
the material whereas in buckling point of view the critical buckling load is different
from one geometry to the other geometry and it cannot be generalized.

The important thing in buckling is the limit value (the critical buckling load) is
calculated by using the buckling equations but for axial loading, bending and torsion;
the limit value (yield strength) is known and it is a material property.

Another difficult and critical thing for buckling is the buckling failure is seen in the
elastic region of the material’s stress strain curve.

As it is known, for the axial loading, bending and torsional strength problems, the
material fractures after the permanent deformation occurs. For that reason, the
material gives signals for fracture. In the first stage, by increasing the applied force,
the material elongates elastically which means that if the force is reduced, the
material saves its original shape.

After that, again by increasing the force, the material reaches its yield point. Beyond
that point, the original dimensions of the material has changed permanently even if
the applied force is reduced to zero.
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By increasing the force after the yield point, the material deforms more and the
necking situation is seen. This situation gives a brief signal for the fracture region
because the necking situations occurs where the fracture occurs. If the force is
increased more the material fractures from the necking point.

For the compression, bending and torsional strength problems, as it is seen the
fracture region is seen before the fracture.

However; for buckling problems, since the buckling occurs in the elastic region,
there is no sign when or where the fracture occurs. This makes the buckling problem
is very important.

There are also some types of buckling such as, buckling under compression load,
buckling due to the hydrostatic pressure, buckling due to bending and buckling due
to torsion. This means that buckling not only occurs because of compression but also
occurs because of torsion or bending.

Fraction due to buckling is an immediate fracture that is because it occurs in the
elastic region. This shows the importance of buckling problem.

The other thing that this thesis studies is shell theories. Many structures are made of
shells. Therefore, the strength analysis of shells is important.

The shell theories are much more complex when they are compared to the beam
theories. The differential equations become more complex.

This study is about the buckling of composite shells. The purpose of this study is to
find the optimum fiber angles that carry the maximum buckling load in different
loading conditions for the same geometrical propertied by analytically and Finite
Element Method.

The fiber angle orientation plays a very crucial role for strength of the carbon fiber
structures in every loading condition.

If the loading direction and sequence is known, the fiber angle orientation can be
calculated for plies.

For buckling point of view, the loading conditions are important because, the fiber
angle orientation differs from the load direction. This also makes the buckling modes
different. The shape that occurs from buckling deformation differs due to loading
condition and the fiber angle orientation.

Another crucial thing in this study is to see if the part is fractured due to yield or
buckling.

To see that first, the optimum fiber angles that carries the maximum load is
calculated iteratively. Then, Tsai — Hill failure theory is applied to the structure to
see if the structure is yielded or buckled. If the structure is yielded, the maximum
load that makes the structure was not to yield but buckled is found out.

In this study, MATLAB is used for the analytical solution procedure. The buckling
equations for composite shell structures are used for calculating the critical buckling
load.

As mentioned before, the shell theories are harder than other strength equations. In
addition, the composite equations are complex because the carbon fiber material is
not isotropic material.
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A carbon fiber lamina is an orthotropic material, which means that, it must have 9
independent material constants and the stiffness matrix is 6x6. A simplification can
be performed by using plane stress assumption. This reduces the material’s stiffness
matrix from 6x6 to 3x3. This assumption can be performed because the stress
distribution along the layer thickness axis is negligible when compared the
longitudinal and lateral axes. Sine a shell type of material is very thin this assumption
does not make a big change.

Moreover, as mentioned before, the crucial thing in this thesis is to make angle
optimization. This is also performed by MATLAB.

To do that, an angle matrix is created randomly depending on the precision of the
program, and the layer amount. The precision of the MATLAB program can be
defined in the MATLAB code. This is the angle increments from 0° to 90° such as,
0-30-60-90 or 0-15-30-45-..-90 or 0-1-2-3-...-90.

This angle matrix consists of all angle configurations. The column number of this
matrix gives the angle configurations. The stiffness matrix must be computed for all
angle configurations and at the end of the program, the buckling load must be
calculated for all angle configurations. The angle configuration that gives the
maximum buckling load for the specified geometry (diameter, length, and layer
thicknesses) is the optimum angle configuration for that geometry.

In addition, one more thing must be checked. That is the yielding or buckling. To
check that Tsai — Hill failure theory is used. If the structure is yielded before it is
buckled, the load that makes the structure is buckled but not yielded is found.

After all, a finite element analysis is performed to verify the analytical solution. To
do that, ABAQUS CAE is used. The structure is defined as shell and all of the
properties are written from the results of MATLAB analytical solution. At the end,
the results are compared for MATLAB analytical solution and ABAQUS finite
element solution.
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1. GIRIS

Denizcilik, otomotiv, uzay ve havacilik sanayinde ince cidarli elemanlar yaygin bir
sekilde kullanilmaktadir. Ozellikle hafiflik istenilen uygulamalarda kompozit
malzemeler tercih edilmektedir. Kullanilan bu elemanlarin kalinlig1 boya oranla ¢ok
kiigiiktiir. Kuvvet etkisi altinda kaldiginda ¢ekme gerilmesi olusan ince cidarli
yapilar mukavemet sinirina kadar dayanabilmektedirler. Fakat kuvvetler eger bir
basma gerilmesi olusturuyorsa karsimiza burkulma problemi ¢ikmaktadir. Bu yiizden
basma gerilmelerine maruz ince cidarli yapilarin analizinin dikkatli bir sekilde

yapilmasi gerekir.

Burkulma olaylarina bir¢ok sistemde rastlamak miimkiindiir. Yanal olarak takviye
edilmemis dar kirisler uygulanan eksenel basma kuvvetleri altinda yana dogru
biikiilerek kirilabilirler. Cekme kuvvetine karsi oldukca dayanikli olan ince levhalar,
basma kuvvetleri altinda oldukca dayaniksizdirlar. Denizalt1 veya vakum tanklar1 da
uygun sekilde tasarlanmadiklari takdirde dis basing altinda burkulur ve kullanilmaz
hale gelirler. Fiizelerin ince kaplamalar1 da ateslemenin bazi kademelerinde yiiksek
basing kuvvetlerine maruz kaldiklarindan burkulabilirler. Ayrica gii¢ ileten saftlarda

burulma kuvveti etkisinde burkulma problemi ile karsilasilabilir.

Bu ve benzer problemler miihendislik tasarimlarinda tizerinde titizlikle durulmasi
gereken konulardir. Bu ylizden yapilarin burkulma davraniglarn  dikkatle

incelenmelidir.

1.1. Tezin Amaci

Bu ¢alismada kompozit ince cidarli yapilarin yanal basing altinda meydana gelen
burkulma davranislart arastirilmistir. Bu amagla lamina fiber acilarinin, tabaka
sayisinin ve cidar kalinliginin burkulma yiikiine etkisi incelenmistir. Analitik
¢ozlimler kullanilarak olusturulan optimizasyon ¢alismasi ile tabaka sayist ve

kalinlig1 belli olan bir yapi i¢in en uygun fiber agilari tespit edilmeye ¢aligilmistir.



Ayrica problemin sayisal ¢oziimii sonlu elemanlar metodu ile gergeklestirilmistir ve

optimizasyon sonucu elde edilen verilerle karsilagtirilmistir.

1.2.  Literatiir Arastirmasi

Bisagni ve Cordisco (2003), ince cidarli kompozit karbon fiber silindirik yapilarin,
eksenel ve burulma yiiklerine ayri ayri ve birlikte maruz kalmasit durumundaki,
burkulma ve burkulma sonrasi davranislarini1 deneysel olarak incelemislerdir. Tabaka

yerlesimi ve fiber acilarinin yapi iizerindeki etkisini tespit etmislerdir.

Meyer-Piening, Farshad, Geier ve Zimmermann (2001), ince cidarli kompozit karbon
fiber silindirik yapilarin, deneysel, analitik ve sonlu eleman yontemleriyle burkulma
davranigini incelemislerdir. Bu amagla eksenel ve burulma yiikleri birlikte

uygulanmustir.

Bisagni (2000), ince cidarli kompozit karbon fiber silindirik yapilarin eksenel basing
altindaki burkulma ve burkulma sonrasi davraniglarini incelemistir. Bu problemi
incelemek i¢in sonlu elemanlar yontemini kullanmistir, eigenvalue, nonlinear Riks ve
dynamic analiz metotlariyla karsilastirmistir. Yapidaki geometrik kusurlarin kritik

burkulma ytikii iizerindeki etkisinden bahsedilmistir.

Smerdov (2000), c¢ok tabakali ince cidarli kompozit silindirlerin eksenel basing
altinda burkulma problemi ve optimizasyonu ile ilgilenmistir. Farkli tabaka sayilar
ve agilart i¢cin formiilasyonlar karsilastirilmistir. Cogu durumda tabaka sayisinin
4’den ve formiilasyondaki degisken sayisinin 2’den fazla olmasmin bir kazang

saglamayacagi belirtilmistir.

Smerdov (2000), dis basing altindaki burkulma davranis1 gosteren ¢ok tabakali ince
cidarli kompozit silindirlerin optimizasyonu ile ilgilenmistir. Cogu durumda tabaka
sayisinin  3’den fazla olmasi burkulma yiikiiniin artmasinda onemli bir etki

gostermemistir.

Moon, Kim, Choi, Kweon ve Choi (2009), ince cidarli sargili karbon fiber epoksi
kompozit silindirleri, dis basing altinda incelemislerdir. Sarim agis1 30-45-60
seklinde olan 3 farkli model i¢in sonlu eleman ve deneysel yontem karsilagtirilmistir.

Silindirlerin burkulma davranisinda bu ac¢ilarin 6nemli etken oldugu belirtilmistir.



Lopatin ve Morozov (2011), tiniform dis yan basing altindaki, tek tarafi ankastre
silindirik kompozit ince cidarli yapmin burkulma problemini incelemistir. Galerkin
yontemini kullanarak kritik basincit bulmaya c¢alisilmistir ve ¢ikan sonuglar sonlu
elemanlar yontemi ile karsilastirtlmistir. Kullanilan analitik yontemin tutarli oldugu

ve kompozit yapilarin dizayninda kullanilabilecegi belirtilmistir.

S. E. Kimve C. S. Kim (2001), eksenel basing kuvveti altindaki silindirik ince cidarl
yapilarin burkulma dayanimii arastirmislardir. iki tarafi agik ve tek tarafi kapali
modeller, geometrik olarak kusursuz ve kusurlu olmasi durumu igin ayri1 ayri
incelenmistir. Burkulma dayaniminin c¢ap-kalinlik orani arttikga Onemli Olcilide
azaldigr ve boy-cap oranmi arttikca az miktarda azaldigi kaydedilmistir. Ayrica

geometrik kusurlarin burkulma dayanimini 6nemli dl¢lide azalttig1 belirtilmistir.

Gal, Levy, Abramovich ve Pavsner (2006), gelistirdikleri sonlu eleman modelininin
gecerliligini  aragtirmiglardir. Yapilan deney ve literatiirdeki sonuglarin tekrar
denenmesiyle, kullanilan sonlu elemanin, kompozit panellerin eksenel basing yiikii

altinda 1yi sonuglar verdigi belirtilmistir.

Chen, Yang, Cao ve Guo (2012), eksenel dogrultuda degisken kalinlik faktorii
bulunan silindirik ince cidarli yapinin, eksenel basing altinda burkulmasin
incelemislerdir. Kalinlik arasindaki fark arttikca burkulma dayaniminin azaldig:

gorilmiistiir.

Kirkpatrick ve Holmes (1989), ince cidarli silindirik yapinin eksenel yiik altinda
burkulma ve burkulma sonrasi1 davranislarini deneysel ve sonlu eleman yontemiyle
incelemistir. Sonlu eleman yonteminde geometrik ve kuvvet dagilimi kusurlar1 goz
Oniine alinmistir. Bu durumlarin burkulma ve burkulma sonrasini igeren sonuglarda

biiyiik 6nem tasidig1 goriilmiistiir.

Goldfeld, Arbocz ve Rothwell (2005), ince cidarli konik kompozit karbon fiber
yapilar i¢in optimum tabaka diizenini bulmaya ¢alismislardir. Bu amagla kalinlik ve
tabaka agilar1 degisimi incelenmistir. Bu iki degiskeninin burkulma dayanimi ve

agirlik kazanci lizerinde biiyiik etkileri oldugu belirtilmistir.

Tafreshi (2004), izotropik ve kompozit ince cidarli silindirik yapilarin iginde
olusabilecek delaminasyonlarin burkulma dayanimi iizerindeki etkisini aragtirmistir.
Sonlu elemanlar yontemini kullanilarak, eksenel yiik altinda, malzeme o6zellikleri,

delaminasyon boyutlar1 ve yerlesimi degistirilerek yapilan deneyler sonucu,
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delaminasyonun boyutu ve ylizeye yakinligi arttikca dayanimin olduk¢a diistiigii

vurgulanmigtir.

Bert ve Kim(1994), burulma yiiklerine maruz kalan ince cidarl silindirik yapilarin
burkulma dayanimlarim1 arastirmislardir. Tabaka agilari, smir sartlar1 ve boyut
degisimleri ile balanstan meydana gelebilecek egilmelerin burkulma ytikii tizerindeki

etkileri incelenmistir.

Shokrieh, Hasani ve Lessard (2004), gilic ileten ince cidarli kompozit yapilarin
burulma ile olusan burkulma davranislarini incelemislerdir. Sonlu elemanlar
yontemini kullanarak bulunan sonuglar daha 6nceki ¢alismalarin analitik ve deneysel
sonuclari ile karsilastirillmigtir. Ayrica fiber agilari, tabaka diizeni ve sinir sartlarinin

etkileri incelenmistir.

Lennon, Das (2000), burulma sekil degisimine ve burkulmaya maruz bir silindir i¢in
sonlu elemanlar modeli olusturmuslardir ve destek yapisi bulunmayan silindir
kullanarak bu yontemin gegerliligini ispatlamaya g¢alismiglardir. Enine kirisler ve
cemberlerle desteklenmis yapi lizerinde bu destek yapilarin etkisi arastirilmstir.
Ayrica elastik siir icinde dis basing ve eksenel yiike maruz silindiri hasar bolgesine
kadar burulmaya maruz birakilip, bu etkilerin burulma burkulmasi dayanimi iizerinde

etkileri arastirilmistir.

Hassani, Darvizeh ve Haftchenari (1997), farkli sinir sartlar1 altinda ince cidarh
kompozit silindirlerin teorik olarak burkulma davraniglarin1 incelemislerdir.
Olusturulan teorik yontemin daha dnceki yontemlerle ve deneylerle karsilastirilmasi

yapilmis, farkli ylikleme ve sinir sartlari altinda kullanilabilecegi belirtilmistir.

Bisagni ve Cordisco (2006), ince cidarli destekli kompozit silindirik yapilarin
burkulma ve burkulma sonrast dayanimlarini deneysel yolla arastirmislardir. Eksenel
yiik altinda ve burulma momenti altinda yapilan testler sonucu burkulma ytikleri ve

hasar olusumu incelenmistir.

Messager, Pyrz, Gineste ve Chauchot (2002), ince cidarli lamine edilmis kompozit
silindirik yapilarin hidrostatik basing altinda maksimum dayanimi i¢in optimizasyon
caligmas1 yapmislardir. Fiber agilar1 ve tabaka sayisini, genetik algoritma ile yapilan
optimizasyon, sonlu eleman yontemi ve deneyler yardimiyla cam fiber ve karbon
fiber kompozit yapilar i¢in denenmistir. Dizayn asamasinda yapilan optimizasyon

calismasinin burkulma dayanimini artirmada oldukga 6nemli oldugu vurgulanmistir.
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Tafreshi (2006), farkli malzeme, tabaka dizilimi ve delaminasyon boyutlarina sahip
ince cidarli kompozit silindirlerin eksenel yiik, dis basing ve bu kuvvetlerin beraber
etkidigi durumlarda, burkulma ve burkulma sonrasi davranislarini incelemistir. Sonlu
elemanlar yontemiyle yapilan c¢alisma, tabaka diziliminin burkulma yiikii ve hasar

olusumunda 6nemli etkileri oldugunu ortaya koymustur.






2. KOMPOZIT MALZEMELER TEORISi

2.1. Kompozit Malzemeler

Kompozit malzemeler, iki ya da daha fazla farkli malzemenin bir araya gelmesiyle
olusurlar. Bir araya getirilen bu malzemeler, birbiri igerisinde ¢oziinmeden,
makroskobik seviyede birlesirler. Kompozit malzemelerde genellikle yapinin bir
arada durmasini saglayan matris malzemesi ve yapiya dayaniklilik katan takviye

malzemesi bulunmaktadir.

Kompozit malzemelerde genellikle matris yapisini polimer, seramik veya metal
malzemeler, takviye yapisimi ise partikiil, whiskers ya da fiber malzemeler

olusturmaktadir.

Kompozitler, icerdikleri malzemelerin yapisal dzelliklerine de sahip olurlar. Ornek
olarak karbon fiber destekli kompozit yapi, igerdigi karbon fiberin ve polimer regine
olan epoksinin ozelliklerini bulundurmaktadir. Karbon fiber yiiksek mukavemetli
fakat gevrek bir malzemedir. Epoksi ise elastik bir malzeme olmasina karsin ¢ok
yiksek mukavemete sahip degildir. Bu iki farkli Ozellige sahip malzeme
birlestirilince hem elastikligi hem de dayaniklilig1 yiiksek bir malzeme olan karbon

fiber kompozit yap1 elde edilir.

Cizelge 2.1°de baz1 kompozit ve metal malzemelerin 6zellikleri gosterilmistir.

2.1.1. Kompozit Malzemelerin Avantajlari

e Tasarimda hafiflik saglarlar.

e Yiiksek dayanikliliga sahiptirler.

e Yiizey piirtizlilugii azdir.

e Yorulma dayanimi metallerden yiiksektir.

e Titresim sonlimleme 6zelligi metallere gore ¢ok daha yiiksektir.

e Korozyon dayanimi ¢ok yiiksektir.

e Farkl yiikleme kosullar1 i¢in malzeme optimizasyonu yapabilmektedir.

e Ozel uygulamalar i¢in uygundurlar.



Cizelge 2.1 :

Bazi metal ve kompozit malzemelerin 6zellikleri

Young’s  Ultimate Specific Specific
Material Specific modulus strength modulus strength
Units gravity (GPa) (MPa) (GPa-m¥kg) (MPa-m%kg)

System of Units: SI
Graphite fiber 1.8 230.00 2067 0.1278 1.148
Aramid fiber 14 124.00 1379 0.08857 0.9850
Glass fiber 25 85.00 1550 0.0340 0.6200
Unidirectional graphite/epoxy 1.6 181.00 1500 0.1131 0.9377
Unidirectional glass/epoxy 1.8 38.60 1062 0.02144 0.5900
Cross-ply graphite/epoxy 1.6 95.98 373.0 0.06000 0.2331
Cross-ply glass/epoxy 1.8 23.58 88.25 0.01310 0.0490
Quasi-isotropic graphite/epoxy 1.6 69.64 276.48 0.04353 0.1728
Quasi-isotropic glass/epoxy 1.8 18.96 73.08 0.01053 0.0406
Steel 78 206.84 648.1 0.02652 0.08309
Aluminum 2.6 68.95 275.8 0.02652 0.1061
2.1.2. Kompozit Malzemelerin Dezavantajlari

Yapinin kalitesi v

2.2.

Lamina yaklagik olarak

Metal malzemelere gore daha pahalidirlar.
Seri iiretim i¢in ¢ok uygun degillerdir.

Metal malzemelere kiyasla iiretimi zordur.

e boyut toleranslari tiretim metoduna baglidir.

Gevrek olduklarindan kolay hasar alabilirler.

Lamina ve Laminate

0.125 mm kalinliga sahip kompozit malzeme katmanidir.

Laminate ise bu katmanlarin aym1 ya da farkli agilarla birlestirilmis halidir. Bu

katmanlar kullanilarak farkli kuvvet kombinasyonlarini tasiyabilen siispansiyon,

boru, basing tiipii gibi bir

cok eleman imal edilebilmektedirler.

Bir lamina igerisinde fiber ve matris kesit diizlemleri bulunmaktadir. Fiber kesiti

yiiksek dayanimli ve g
dayaniklidir. Kompozit
baglidir.

evrek olmakla beraber matris kesiti elastik ve daha az

malzemenin rijitligi bu iki yapinin mekanik 6zelliklerine

Sekil 2.1°de farkli fiber acilarma sahip 3 laminadan olusan laminate yap1

gosterilmistir.
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Sekil 2.1 : 3 laminadan olusan laminate yap1

Izotropik bir malzemede t kalinligina, w en ve boyuna sahip bir eleman iizerindeki

kuvvetler Sekil 2.2°de gosterilmistir.

S
ol

'A A Case B

—

T w

Undeformed state Undeformed state
) w+8,,
W+ bzA Fﬁ
J‘—ﬁ Tp
— p
. w8,
w+blA
Deformed state

lp

Deformed state

Sekil 2.2 : Izotropik malzemede kare bir elemanin deformasyonu



A durumunda 1 dogrultusundaki normal yiik altinda d1a ve d2a deformasyonlari
olusmustur. B durumunda ise 2 dogrultusunda normal yiikk altinda d18 ve 28

deformasyonlar1 olugsmustur. Olusan bu deformasyonlar asagidaki gibi baglantilidir.
814 = 628
824 = 018 (2.1)

Burada belirtildigi gibi deformasyon miktarlar1 yiik dogrultusundan bagimsizdir.

w w
Undeformed state Undeformed state
w+ 5%\ W+ 523

P p
+ » |W+'Sl:\
w+d

Deformed state

vp

Deformed state
Sekil 2.3 : Kompozit malzemede kare bir elemanin deformasyonu

Sekil 2.3’de A durumu igin fiber dogrultusunda ve B durumu igin fibere dik
dogrultuda yiikk altinda bulunan kompozit malzeme goriilmektedir. Burada
deformasyon miktarlari, yiik dogrultusundan bagimsiz degillerdir. Bunun sebebi

kompozit malzemenin mekanik 6zelliklerin fiber dogrultusuna bagimli olmasidir.
814 # 61

824 # 023 (2.2)
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2.2.1. Kompozit malzemelerde lamina diizeni

Kompozit malzemelerde genellikle tek lamina yerine, bu laminalarin
birlestirilmesinden olusan laminate yapilar kullanilmaktadir. Bu durum Sekil 2.4’te

gosterilmistir.

laminalar T

Sekil 2.4 : Lamina ve laminate yap1
Laminate yapilar,

- tek dogrultulu fiberlerden olusan,

- farkli agilarda oriilmiis kumas seklinde olan,

- fakli fiber malzemeleri iceren,

- ortasinda bal petegi yapist veya kopiik gibi ¢ekirdek yap1 bulunan,

- kesik fiberlerden olusan ya da metal tozlar1 igeren
lamina yapilarindan meydana gelebilir.

Bu calismada kullanilmis olan tek dogrultulu fiberlerin olusturdugu kompozit
yapilarda, lamina diizenine bagli olarak, laminatenin mekanik 6zellikleri degisim

gosterebilmektedir.

Laminatenin ag¢1 diizenini gostermek ic¢in, her laminanin fiberlerinin x ekseni ile
yaptig1 ac1 belirlenmelidir. Bundan sonra farkli agilara sahip laminalar i¢in aralarina /
isareti, ayn1 acilara sahip olanlar i¢in sayisal indis konularak art arda koseli parantez
icinde yazilirlar. Bu durum Sekil 2.5’te gosterilmistir. Buradaki a¢1 diizeni [30/90,/
45/0/45] seklinde yazilmaktadir.

11



laminate:

30° 90° 90° 45° 0° 450

450 [ l l l } z

0° ;

— \ \M ‘/ Y \ -::::{E':: .

90°
90°
30°

lamina diizeni[30/90,/45/0/45]

Sekil 2.5 : Lamina a¢1 diizeni

Eger lamina a¢1 negatif yonde ise “— konularak yazilmaktadir. Bu durum Sekil

2.6’da gosterilmigtir.

30°
—60°
T —60° (45/0/ —605/30]
0
45°

Sekil 2.6 : Negatif yondeki lamina

Negatif ve pozitif yonde ayni ac1 degerine sahip laminalar yan yana bulunuyorsa “+”

ve “—“ isaretleri kullanilmaktadir. Sekil 2.7°de bu durum gosterilmistir.

&
30°
300 [+£45/ F30/0]
e
45°

Sekil 2.7 : Negatif ve pozitif yondeki laminalar

Laminate orta diizlemde simetrik bir diizene sahip ise Sekil 2.8 deki gibi laminatenin

iist ylizeyinden baslayarak orta diizleme kadar yaris1 yazilip, parantezin sonuna “s

isareti konulabilmektedir.
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90°
45°
45°

[90/452/0]s

45°
45°
90°

Sekil 2.8 : Simetrik laminate

Simetrik bir laminatede tek sayida lamina bulunuyorsa ve farkli olan lamina orta

(113

diizlemde ise Sekil 2.9’daki gibi lizerinde isareti ile gosterilebilmektedir.

90°

45°

45°  [90/452/0]s
>

45°

45°

90°

Sekil 2.9 : Tek sayida laminaya sahip simetrik laminate

Tekrar eden lamina diizenlerine sahip laminate yapida Sekil 2.10°daki gibi tekrar

ettigi miktar alt indis ile gosterilebilmektedir.

0 0°
450 as°
90° 90°

0° 0
50 45°
i [(0/45/90)21s %0 |

= [(30/60)3 (90 /45 /0)2]

90° 60°
—— [0/45/900s -

0° 60°
90° T
45° 60°

0° 30°

Sekil 2.10 : Tekrar eden diizene sahip laminate

13



2.3.  Genellestirilmis Hooke Yasasi

Gerilme-sekil degistirme iliskisi Hooke Yasasi ile belirtilmektedir. Lineer elastik ve

izotropik olmayan bir malzeme i¢in bu iliski asagida gosterilmistir.

01 Ci1 G Ciz3 Cip Cis Giglr &

03 Cy1 Cyy Cyz Cap Cas Cyel] €2

_ OR| 03| |C3;3 C3p C33 (34 C35 Csl €3
lo] = [Cllel = To3| |Ca1 Cap Cy3 Caq Cus  CagllVes (2.3)

131 Cs1 Csy; Cs3 Csy Css CsellV31

112 Co1 Coz Coz3 Cou Cos CoellV12

Burada,

[c6]: Gerilme vektor

[€]: Sekil degistirme vektori
[C]: Rijitlik matrisidir.

Bu esitlik indis gdsterimi ile asagidaki gibi yazilabilir.

6
o; = Z Ciij, i = 1,2, ,6 (24)
i=1

Bu esitlikte gerilme vektord, rijitlik matrisi ve sekil degistirme vektoriiniin ¢arpilmasi
ile bulunabilir. Sekil degistirme vektoriiniin bulunabilmesi i¢in gerilme vektori ile
rijitlik matrisinin tersinin ¢arpilmasi gerekmektedir. Rijitlik matrisinin tersi olan [S]

esneklik matrisi kullanilarak esitlik asagidaki gibi yazilabilir.

&1 S11 S12 S13 S1a S1s S16][ 01
& Sa1 S22 S23 Sz Sz Sa6|| 02
OR| &3 S31 S32 S33 S3a S35 S36]| 03
= = 2_
[E] [S][a]—) Y23 Ss1 Saz Saz Saa Sas Sucl||T23 ( 5)
V31 Ss1 Ssz Ssz3 Ssa Sss Ssef|T31
Y12 Se1 Se2 Sez Sea Ses Seed'T1z

Rijitlik ve esneklik matrisleri 6x6 boyutundadirlar ve 36 elemana sahiplerdir. Bu

matrisler simetrik olduklari i¢in eleman sayilar1 21’e diisecektir.

Sij = S]l ve Cl] = Cji (26)
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2.4.  Farkh Tiir Malzemeler icin Hooke Yasasi

Bazi malzemeler farkli dogrultudaki ytliklemeler altinda farkli 6zellikler gosterirler.
Bir baska deyisle, bu malzemelerde 6zellikler bir nokta i¢in her dogrultuda farklidir
ve malzeme Ozellikleri simetrik degildir. Bu 6zellige anizotropi denmektedir. Bazi
malzemelerde ise bir nokta i¢in bazi dogrultularda simetriklik 6zelligi olabilir. Bu
ozellik sayesinde rijitlik ve esneklik matrisindeki birbirinden bagimsiz elemanlar

arasinda baglant1 kurulabilmektedir.

Malzemeler birbirinden bagimsiz eleman sayilarina gore anizotropikten izotropige

gore asagidaki gibi siralanabilirler.

e Anizotropik malzeme

e Monoklinik malzeme

e Ortotropik malzeme

e Enine izotropik malzeme

e Izotropik malzeme

2.4.1. Anizotropik Malzeme

Anizotropik malzemeler 21 bagimsiz elastik sabite sahiptir. Higbir dogrultuda
simetriklik géstermezler. Anizotropik malzemelerde malzeme tizerindeki bir noktada
gerilme ve sekil degistirme arasinda iliski kurulmasmna yarayan rijitlik matrisi

asagidaki gibi yazilabilmektedir.

[C]= (2.7)

2.4.2. Monoklinik malzeme

Malzeme {izerinde tek bir diizlemde simetri olursa, bu malzemeler monoklinik
malzeme olarak adlandirilir. Bu simetriklik diizlemine gore malzeme ozellikleri

birbirinin aynis1 olmaktadir.

Sekil 2.11°de bu simetri diizlemi gdsterilmistir.

15



2,2

/
/ 1:1’

—t————t—————

3!

Sekil 2.11 : Monoklinik bir malzemede simetri diizlemi

Bu simetri diizlemine dik olan 3 dogrultusu asal dogrultu diye adlandirilmaktadir.
Monoklinik malzemelerin rijitlik ve esneklik matrislerinde 13 tane bagimsiz elastik

sabit bulunmaktadir.

C11 Ciz Ci3 0 0 Cie
Ciz Cp Gz O 0 Cy
[C] = Ciz Cz3 C33 O 0 Gz (2.8)

0 0 0 Cy Cu O
0 0 0 Cu Css O
116 C26 C36 O 0 Cee

Hooke Yasasi’na goére monoklinik malzemede sekil degistirmeler asagidaki bigimde

yazilabilir.
€ = 51303
€2 = 52303
€3 = 53303
Y23 =0
Y31 =0
Y12 = S3603 (2.9)

Sekil 2.12°de monoklinik malzemelerin deformasyon karakteristigi gosterilmistir.
1-2 yiizeyi olarak belirtilen BEHA ve CFGD yiizeyleri asal olan 3 dogrultusuna dik
bulunmaktadirlar. Bu ylizeyler normal yiik altinda ¢arpilmaya maruz kalirken diger

yiizeylerde kayma sekil degisimi olmamaktadir.
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D

\ : B’
A

Sekil 2.12 : Monoklinik malzemenin deformasyonu

2.4.3. Ortotropik Malzeme

Ortoropik malzemelerde 3 adet birbirine dik malzeme simetri diizlemi

bulunmaktadir. Malzeme 6zellikleri bu 3 dogrultuda da birbirinden farklidir.

Bu malzemelere 6rnek olarak ahsap malzeme verilebilir. Ayrica tek dogrultuda
hizalanmis ve dikdortgen diizendeki fiberlere sahip kompozitler de ortotropik

malzemeler i¢in 6rnek verilebilir.

00 O

3 2
Z.l

O
O
o

00O

00O

Sekil 2.13 : Dikdortgen diizendeki fiberlere sahip tek dogrultulu lamina

Ortotropik malzemelerde rijitlik ve esneklik matrislerinin bagimsiz elastik sabit

sayis1 9 adettir.
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Cy Ca Cz 0 0 07
Ciy Cpp Cy3 0 0 0O

=[G Ca G 0 0 0
0 0 0 Cy, 0 0
0 0 0 0 Cs5 O
0 0 0 0 0 Cgl
Sy Siz Sz 0 0 07
Stz Sa3 S;3 0 0 0
Siz S;3 Ss3 0 0 0

SI=10 0 0 s. o o (2.10)
0 0 0 0 Sss O
0 0 0 0 0 S

Sekil 2.14’te ortotropik bir malzemenin deformasyonu gosterilmistir. Kiip seklindeki
bir yapiya 3 dogrultusunda normal bir yiik uygulandigi zaman ortaya ¢ikan sekil
degistirmeler asagidaki gibi yazilabilir.

& = 51303
& = 52303
€3 = 53303
Y23 =0
Y31 =10
Y12 =0 (2.11)

Yapinin {lizerinde normal dogrultularda sekil de§isimi olmasina ragmen, herhangi bir

diizlemde kayma sekil degistirmesi olmadig1 goriilmektedir.

O3
G G’

Sekil 2.14 : Ortoropik malzemenin deformasyonu
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2.4.4. Enine Izotropik Malzeme

Ortotropik yapi igerisinde herhangi bir diizlemde malzeme simetri ekseni bulundugu
durumda, 1 dogrultusu bu izotropi diizlemine (2-3) dik olursa malzeme enine

izotropik diye adlandirilir.

Enine izotropik malzemelerde rijitlik ve esneklik matrisleri 5 adet bagimsiz elastik

sabite sahiptirler.

C11 Cip Crp 0 0 0 1
Ciy Cyy Cos 0 0 0
Ciz Cy3 Cyp 0 0 0
cl = C,, — C 2.12
L] 0 0 0 222 B0 0 (2.12)
0 0 0 0 Cex O
0 0 o0 0 0 Cecl

Elastik sabitler arasindaki iliski asagidaki gibi gosterilmistir.

o (2 =C33
o (1=0C3
* (55 =Ces
o (= S

Kare diizende ve tek dogrultuda fiberlere sahip lamina, enine izotropik malzemelere

ornek verilebilir.

Sekil 2.15 : Kare diizendeki fiberlere sahip tek dogrultulu lamina
2.4.5. izotropik Malzeme

Ortotropik malzemedeki Ozellikler biitiin simetri diizlemleri i¢in ayni1 olursa,

malzeme izotropik malzeme olarak adlandirilir.

19



Izotropik malzemelere 6rnek olarak, demir, aliiminyum gibi metaller verilebilir.

Izotropik malzemede bagimsiz elastik sabit sayis1 2°dir. Buna bagl olarak rijitlik ve

esneklik matrisleri asagidaki gibi gosterilmistir.

_Cll ClZ ClZ 0 0 0
C, Cy Coy 0 0 0
C, Cip Cig 0 0 0
C11 ClZ
0 0 0 0
[C] = 2
Ci —C
0 0 0 0 “2 12 0
Ci —C
0 0 0 0 0 1z
2
511 S12 S12 0 0 0
S12 S11 Si3 0 0 0
_[S2 Sz Su 0 0 0
ST=10 0o o0 205,-5u 0 0 (2.13)
0 0 0 0 2(S;1 — S13) 0
0 0 o0 0 0 2(S;1 — S1).

Burada C11,C12 ve (C11-C12)/2 sabitleri, mithendislik katsayilari olan Elastiklik

modiilii (E) ve Poisson orani (v) ile yazilabilmektedir.

C = E(1-v)
BT a-2v)A+v)

. = vE
27 a-2v)1+v)

Ci1—Cp, 1 E(1-v) vE
— =z - ] = =G (2.14)
2 2l(1-2v)Q+v) A-2v)A+v)I 2(1+v)
Bunun sonucunda rijitlik ve esneklik matrisleri asagidaki gibi yazilabilir.
E(1-v) vE vE O-
A-2v)A+v) A1-2v)(1+v) (1-2v)(1+v)
vE E(1-v) vE 0 0
A-2v)A+v) A1-2v)(1+v) (1-2v)(1+v)
[C]= VE VE E(1-v) 0 0 o
A-2v)A+v) 1-2v)(1+v) (1-2v)(1+v)
0 0 0 G 0 O
0 0 0 0 G O
0 0 0 0 0 G-
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r 1 % % 0 0 0
E E E
v 1 v 0 0 0
E E E
v v 1 0 0 0
o= £ F E (2.15)
0 0 0O = 0 0
G
0 0 0 0 ! 0
G
0 0 0 0 0 !
G

2.4.6. Ozet
Farkli malzeme tiirleri i¢in bagimsiz elastik sabit sayilar1 asagida gosterilmistir.

e Anizotropik: 21

e Monoklinik: 13

e Ortotropik: 9

e Enine izotropik: 5

e lzotropik: 2

Burada da goriildiigl iizere en karmasik malzeme tiirii anizotropik, en basiti ise
izotropik malzemedir. Gerilme ve sekil degistirme iliskisinin belirlenebilmesi igin
Hooke Yasasi kullanilmaktadir. izotropik malzemede sabit sayis1 2 oldugundan
ortaya ¢ikan esitlikler basit olacaktir. Fakat anizotropik malzemelerde 21 adet sabit
yiiziinden bu esitligin ¢6ziimii oldukg¢a zorlasacaktir. Bu tezin konusu olan karbon
fiber kompozit malzemesi ise ortotropik bir malzemedir ve 9 adet bagimsiz elastik
sabiti bulunmaktadir. Bu sabitler deneysel olarak hesaplanmaktadir ve fiber tipine
gore cok farkli degerler almaktadir. Ayrica fiber acis1 ve malzeme kalinliginin da
malzeme Ozellikleri {izerinde biiyiik onemi vardir. Bu durumlar daha sonraki

boliimlerde arastirilacaktir.

2.5.  Ortotropik Malzeme i¢in Rijitlik Matrisinin Miihendislik Katsayilari ile

Yazilmasi

2.5.1. Temel Denklemler

Miihendislik katsayilar; elastiklik modiilii E, kayma modiilii G ve Poisson orani v

olarak gosterilen, deneyler yolu ile elde edilen sabitlerdir.
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1 yoniindeki elastiklik modiilii, Eg,

01 1

L = -
& Sun

ve benzer sekilde 2 ve 3 yoniindeki elastiklik modiilleri,

_ oy 1
2 & S
g=2o 2.16
seklinde yazilabilir.
1-2 diizlemindeki Poisson oranlari, vi2 Ve v21 asagidaki gibi tanimlanmistir.
& &
Vip = . ve Vy = 5
Diger diizlemlerdeki oranlar da asagidaki gibi yazilabilir.
€3 &1
Viz = e ve V31 = &
=2 =22 2.17
V23 = e ve V3 = e (2.17)
2-3 diizlemindeki kayma modiilii ise
123
Gz = G3p = —
23 2 =3 .
seklinde yazilabilir.
Benzer sekilde 3-1 ve 1-2 diizlemlerindeki kayma modiilleri,
131
G31 = Gy3 = —
31 3=
T12
GlZ = 621 = (2 18)
12

yazilabilir.

2.5.2. Rijitlik ve Esneklik Matrisinin Miihendislik Katsayilar1 le Gosterimi

Miihendislik sabitleri tek eksenli gerilme ve kayma testleri gibi deneylerle
bulunabilir. Boylece rijitlik ve esneklik matrislerindeki elemanlar fiziksel anlam

tasityan miithendislik katsayilari ile ifade edilebilirler.
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Sekil 2.16’da ortotropik bir malzemenin ¢ekme ve kayma yiikleri altindaki durumu

gosterilmistir.
Buradaki ylikleme durumlarinda olusan gerilmeler asagidaki gibi yazilabilir.

e Sekil 2.16a’da 61 # 0 iken 62 =03 = 123 =131 =112 = 0
e Sekil 2.16b’de o2 # 0 iken 61 =63 = 123 =131 =112 = 0
e Sekil 2.16¢’de 63 # 0 iken 61 =62 = 123 =131 =112 = 0
e Sekil 2.16d’de 123 # 0 iken 61 = 62 =03 =131 =112 = 0
e Sekil 2.16e’de 131 # 0 iken 61 = 062 =63 =123 =112 = 0

o Sekil 2.16f°de 112 # 0 iken 61 = 62 =03 = 123 =131= 0

Sekil 2.16 : Ortoropik bir malzemenin yiik altindaki durumu

Ortotropik bir malzeme i¢in genellestirilmis Hooke Yasasi ve rijitlik ile esneklik

matrisleri asagida gosterilmistir.
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01 Cll ClZ 613 0 0 07r &1

_ veya| O3 _ 613 623 C33 0 0 0 &3

[O-] - [C][S] — Tys - 0 0 0 C4,4 0 0 Va3

T31 0 0 0 0 Cs5 0 V31

T12 L 0 0 0 0 0 CeellV12

&1 S11 Sz Sz O 0 0 1ro1

&2 S12 S22 Sz O 0 0 | o2

_ veya| &3 _ 513 523 533 0 0 0 O3
e] = [S]lo] — vasl=10 0 0 S 0 0|t (2.19)

Y31 0 0 0 0 555 0 T31

vl Lo 0 0 0 0 Sl

Sekil 2.16°da gosterilen yiikleme durumlari ayr1 ayr1 incelenecektir.

2.5.2.1. Sekil 2.16a’daki durum

Sekil 2.16a’daki yiik altinda olusan sekil degistirmeler Hooke Yasast kullanilarak
asagidaki gibi yazilabilir.

€1=51101

€2=51201

€3=51301

Y23 =0

Y31 =0

Y12 =0 (2.20)
Ustteki esitliklerden,

S; =2 (2.21)

01

elde edilir.

Elde edilen bu esitlik elastiklik modiilii kullanilarak asagidaki gibi yeniden

yazilabilir.

E1=_=__)511=_ (222)
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Sekil degistirmeler arasindaki iligkiler kullanilarak,

€1=51101 _)& _&a
€=51201 S, &

£=S1;01 S11_ &
1991101 _ P11 _ &

21 2.23
€3=51301 S;3 & ( )
elde edilebilir. Buradan Poisson orani esitlikleri kullanilarak

Vipg = — 2 Vip = —&
12 ) 12 S,
€3 S13

Vi3 = —— Vi3 = —— (2.24)
13 £ 13 Siy

yazilabilir.

2.5.2.2. Sekil 2.16b’deki durum

Sekil 2.16b’deki yiik altinda olusan sekil degistirmeler Hooke Yasasi kullanilarak
asagidaki gibi yazilabilir.

€1=51202
€2=5220,
€3=5230,
Y23 =0
Y31 =0
Y12 =0 (2.25)
Ustteki esitliklerden,
Sy, =2 (2.26)
)
yazilabilir.

Elde edilen bu esitlik elastiklik modiilii kullanilarak asagidaki gibi yeniden

yazilabilir.
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Sekil degistirmeler arasindaki esitliklerden,

€2,=52,07
€1=5120;

£,=5,,0
2792202

€3=5230,

Sz &
Si12 &
S22 &
Sy3 &

elde edilebilir. Burada Poisson oranlari kullanilarak,

&1 yields

Var = - Va1 = T
&3 yields

Vo3 = =~ Va3 = T

yazilabilir.

2.5.2.3. Sekil 2.16¢’deki durum

(2.28)

(2.29)

Sekil 2.16c’deki yiik altinda olusan sekil degistirmeler Hooke Yasast kullanilarak

asagidaki gibi yazilabilir.

€1=51303
€,=52303
€3=53303
Y23 =0
Y31 =0
Y12 =0
Ustteki esitliklerden,
€
S33 = U_z
elde edilir.

(2.30)

(2.31)

Elde edilen bu esitlik elastiklik modiilii kullanilarak asagidaki gibi yeniden

yazilabilir.
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Sekil degistirmeler arasindaki esitliklerden,

€3=S3303 5 533 _ 83
€1=51303 S35 &

£3=53303 533 _ & (2.33)
€2=52303 S,3 &, '

elde edilebilir. Burada Poisson oranlari kullanilarak,

Var = €1 s = S13
31 = T 31 = T o
&3 S33
& S23

V3o == "7V = — (2.34)
&3 S33

yazilabilir.

2.5.2.4. Sekil 2.16d’deki durum

Sekil 2.16d’deki yiik altinda olusan sekil degistirmeler Hooke Yasast kullanilarak
asagidaki gibi yazilabilir.

8120
32:0
33:0

Y23 = S4aT23

Y31 =0
Y12 =0 (2.35)
Ustteki esitliklerden,
S,, =128 (2.36)
T23
elde edilir.

Burada kayma modiilii kullanilarak esitlik tekrar yazilabilir.

Ty3 1 1

Gn=—"=—>8,=— 2.37
23 V23 Saa o Gas ( )
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2.5.2.5. Sekil 2.16e’deki durum

Sekil 2.16e’deki yiik altinda olusan sekil degistirmeler Hooke Yasast kullanilarak
asagidaki gibi yazilabilir.

&g =0
& =0
& =0
Y23 =0

Y31 = Ss5T31

Y12 =0 (2.38)
Ustteki esitliklerden,
Ses = 132 (2.39)
T31

elde edilir. Burada kayma modiilii kullanilarak esitlik tekrar yazilabilir.

Gt g ot (2.40)
= = — .
3 Y31 Sss 5 G3q

2.5.2.6. Sekil 2.16f’deki durum

Sekil 2.16f’deki yiik altinda olusan sekil degistirmeler Hooke Yasast kullanilarak
asagidaki gibi yazilabilir.

& =0
& =0
&5 =0
Y23 =0
Y31 =0
Y12 = SeeT12 (2.41)
Ustteki esitliklerden,
See = L2 (2.42)
T12
elde edilir.
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Burada kayma modiilii kullanilarak esitlik tekrar yazilabilir.

T12 1 1
— — 566 - G_
12

= =—> 2.43
12 Y1z See ( )

2.5.2.7. Boliim Ozeti

Onceki boliimlerde goriildiigii iizere esneklik matrisi elemanlar1 (Sjj) miihendislik

katsayilari ile iligkilidirler.

Toplamda, 3 adet elastiklik modiilii E1, E> ve E3; 6 adet Poisson orani vi2, vi3, vo1,
V23, va1, v32 Ve 3 adet kayma modiilii G2z, Ga1, G12 esneklik matrisi elemanlar (Sj) ile

asagidaki gibi iliskilendirilmistir.

1 1 1
S11 E—1522 E—2533—E—3
Yy Sz, S S
12 S 13 511 21 522
oS3 Si3_ Sa
23 522 31 533 32 533
1 1 1 1 1 1

Goz Gs " Ga1 Giz 0 Gip G
Bdylece Sii sabitleri, bilinen miithendislik katsayilari ile iligkilendirilmistir.

Ayrica elastiklik modiilleri arasindaki iligskilerden faydalanilarak Poisson oranlari

arasinda baglanti kurulabilmektedir.
Bunun i¢in Poisson oranlarini S cinsinden yazarsak,

512 512

le = _S_ ve V21 = - (24’5)
11

Asagida gosterildigi iizere S ve E’ler arasindaki bagintilar kullanilarak,

1 1 1 1
511 == E_ - = El ve 522 = E_ - = E2 (24’6)

1 511 2 522

Poisson oranlar1 bu katsayilar cinsinden yazilabilir.

Vip = =S12E1 ve vy = —=SpE, (2.47)
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Bu denklemlerde S1» ortak degeri kullanilarak Poisson oranlari,

V12
S, ==
YUOE Ve _Va
Va1 " E, E
S, == 1 2
12 E,
yazilabilir. Benzer sekilde,
Vis _ Va1
E; Ej
V23 V32
— 2.48
Buradan esneklik matrisi elemanlari,
V12 V21
Sy = = ——
V13 V31
S == _ 31
V23 V32
Syg=——=—— 2.49
n=—p =g (2.49)

yazilabilir.

Goriildiigii tizere S12, S13 Ve Sz3 sabitleri vij ve vji simetrikleri kullanilarak yazilmistir.

Buradan esneklik matrisi Poisson oranlar1 kullanilarak yazilirsa,

1 V12 V13

— - —— 0 0 0

E; E; E;

V12 1 Va3

- = —— 0 0 0

E; E E;

v v 1

S = 1 2 3 1 (2.50)
0 0 0 — 0 0
Gy3
0 0 0 0 1 0
G13

0 0 0 0 0 1

G12_

Rijitlik matrisi C esneklik matrisi S’in tersi bigimde yazilabilir. Asagida ortotropik

bir malzeme i¢in rijitlik matrisi yazilmistir.
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[ 1 —Va3V3y Vo1 +Va3V31 Vag +V1Vp3 0 0 0
E,EA E,E5A E,E5A
Va1 + Vo3V 1 — Vi3V Va3 +VipVsg 0 0
E,E,A EE,A E,EsA
C=|v31 +Va1Va3 Vo3 +Viov31 1 —viovp 0 0 0 (2.51)
E,E5A E EA ELE,A
0 0 0 Gy 0 O
0 0 0 0 Gy 0
0 0 0 0 0 Gyl

Burada,

A= 1 —v15Vp1 — Va3V3p — Vi3V3g — 2V21V3pV1;
E,E3E;

Goriildugu tizere, rijitlik matrisi C’nin hesaplanmasi esneklik matrisi S’den daha
zordur. Bu yiizden oncelikle esneklik matrisinin hesaplanip, tersinin alinmasiyla

rijitlik matrisinin elde edilmesi daha kolay olacaktir.

2.6.  Iki Boyutlu Tek Dogrultulu Lamina icin Hooke Yasasi

2.6.1. Diizlemsel gerilme yaklasimi

Genel olarak laminalar, kalinliklar1 az olduklari i¢in, levha yapilar olarak kabul
edilebilir. Levhanin alt ve ist yiizeylerinde yiikk olmadigi zaman gerilme durumu
03 = 73 = 73 = 0 olmaktadir. Levha ¢ok ince oldugu i¢in bu gerilme durumlari
levha igerisinde de ¢ok az farklilik gostermekte ve 0 olarak kabul edilebilmektedir.
Sekil 2.17°deki gibi levha yapilarda diizlem dis1 yiikkleme durumu olmadiginda
diizlem gerilme yaklasimi kullanilabilmektedir. Bu yaklasim kullanilarak 3 boyutlu
gerilme - sekil degistirme denklemleri 2 boyutta yazilabilmektedir.

4~ -
2 2

Sekil 2.17 : Ince plaka igin diizlemsel gerilme durumlari
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2.6.2. Hooke Yasasi’min iki boyut icin yazilmasi

Tek dogrultulu laminalar ortotropik malzemeler grubuna girmektedir. Eger lamina
ince ise ve dizlem dis1 bir yik tasimiyorsa diizlemsel gerilme kabuli

yapilabilmektedir. 2.5 ve 2.10 denklemleri kullanilarak ve o3 = 73 = 73 = 0 alinarak
€3 = 51301 + 5230,

Y23 =V31 =0 (2.52)

elde edilir. Burada &3 bagimsiz degildir, &; ve &, bir fonksiyondur. Bu yiizden &3
2.10 denkleminden ¢ikarilabilir. Ayrica y,3 Ve y3; 0 oldugu i¢in 2.10 denkleminden

c¢ikarilabilir ve ortotropik malzemelerde diizlem gerilme durumu
€1 S11 512 07101
€ |=1|512 S22 O ] [UZI (2.53)
Y12 0 0  SeellT12

seklinde yazilabilir. Burada bagimsiz 4 adet esneklik matris terimi S;; bulunmaktadir.

2.53 denklemi gerilme sekil degistirme durumu i¢in ters bicimde yazilirsa
01 Q1 Q12 0 Jr&
O2|=|Q1z Q22 0 ||& (2.54)
T12 0 0  Qgel V12

elde edilir. Burada Q;;’ler indirgenmis rijitlik sabitleridir ve asagidaki gibi esneklik

sabitlerine bagimli yazilmaktadirlar.

522
Q11 Y
S11822 — S12°

512
Q12 Y
S11822 — S12°

511
sz -
511822 — S12°

1

Q66 = S_ (2- 55)
66

2.6.3. Iki boyutlu acih lamina i¢cin Hooke Yasasi

Genellikle kompozit malzemelerde enine dogrultuda rijitlik ve mukavemeti az
oldugu i¢in tek dogrultulu laminalar tercih edilmemektedir. Bu yilizden laminalar

acili olarak yerlestirilmektedir.
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Acili lamina i¢in koordinat sistemleri Sekil 2.18’de gosterilmistir. 1-2 koordinat

sitemindeki eksenler, lokal eksen veya malzeme ekseni olarak adlandirilabilir. 1

dogrultusu fiberlere paralel, 2 dogrultusu ise fiberlere dik dogrultudadir. Bazi

kaynaklarda fiber dogrultusu L ve dik dogrultu T olarak da gdsterilmektedir. x-y

koordinat sistemindeki eksenler ise global eksen takimi olarak adlandirilmaktadir. Bu

2 eksen takimi arasindaki a¢1 6 ile gosterilmektedir. 1-2 eksen takimi i¢in gerilme-

sekil degistirme denklemleri daha 6nceki boliimlerde elde edilmistir ve x-y eksen

takimi i¢in bu boliimde elde edileceklerdir.

_>

¥

77074

27

Sekil 2.18 : Acili lamina i¢in lokal ve global eksen takimlari

v

Global ve lokal eksen takimlarindaki gerilmeler birbirine 8 agisi ile agagidaki gibi

iligkilidir.

Ux

Txy

01
= [T]_l [Uz]

T12

Burada [T] transformasyon matrisidir ve

c? s? —2sc
1 _
[T]™F =|s% ¢? 2sc
sc —sc c?—s?

s?2  ¢?  =2sc

—sc sc c?—s?

c® s? 2sc
[T] = ]

seklinde yazilabilir. Burada
¢ = Cos(0)

s = Sin(0)
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2.54’teki gerilme-sekil degistirme bagintis1 ve 2.56 denklemi kullanilarak, lokal ve
global gerilme-sekil degistirme arasindaki iliski

Ux

Txy

&1
= [T]7'[Q] [52 ] (2.59)
V12

seklinde yazilabilir.

Ayrica global ve lokal eksen takimlarindaki sekil degistirmeler transformasyon

matrisi ile iligkili olarak agagidaki gibi yazilabilir.

81 8x
[ & | =1T] [ &y ] (2.60)
Y12/2 ny/z
Bu esitlik,
81 gx
& | = [R][T][R]_l[ &y ] (2.61)
Y12/2 ny/z
formuna doniistiiriilebilir. Burada,
1 0 0
[Rl=f0 1 0 (2.62)
0 0 2
olmaktadir.
2.61 denklemini 2.59’da yerine koyarsak,
Gx Ex
[Uy = [T]*[QI[R][T][R]™* Sy] (2.63)
Txy Yy
elde edilir. Bu esitligi
Oy Q11 Q12 Q16 Ex
[ay] =[Q @z Q6 [Sy] (2.64)
Txy = = = )£
Qe @26 Qs xy

seklinde yazabiliriz. Burada ai ; doniistiiriilmiis indirgenmis rijitlik matrisidir ve

511 = Q11C4 + Q2254 + 2(Q12 + 2Q66)52C2

612 = (Q11 + Q22 — 4Qe6)s%c® + Q12(c* + 52)
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622 = Q115" + Qz2¢* + 2(Q12 + 2Q46)s7c?
Qi = (Q11 — Q12 — 2Q¢6)C>s — (Q22 — Q12 — 2Qe6)s>C
526 = (Q11 — Q12 — 2Q66)5°c — (Q22 — Q12 — 2Qg6)C>s

¢ = Q11+ Q22 — Q12 — 2Qe6)5%c? + Qo6(s* + c*) (2.65)

seklinde gosterilmektedir. Bu elemanlar Q41, Q12, Q22, Qg Ve lamina agis1 8 ’nin bir

fonksiyonudur.
2.64 esitliginin tersi alinirsa
Isn S12 §16 Ox
] = [S12 §22 §26 lay] (2.66)
Vxy Txy
esitligi elde edilir. Burada S;; donustiirilmiis indirgenmis esneklik matrisi
elemanlardir ve
Si1 = S11¢* + S558* + (2Q1; + Qe6)s%c?
S12 = (S11 + S22 — See)s?c? + Spa(s* + ¢*)
Saz = S118* 4 Spac* 4 (2815 + See)s2c?
§16 = (2811 — 2512 — Sge)c®s — (255, — 251, — Sge)sc
316 = (2511 — 2815 — Sg6)s>c — (2825 — 2515 — See)C>s
Ses = 2(2511 + 2555 — 4515 — S66)52¢? + See(s* + ¢*) (2.67)

seklinde gosterilmektedir. Bu elemanlar S;1, S15, S22, See Ve lamina agis1 8’nin bir

fonksiyonudur.

2.53 ve 2.54 denklemlerinde gosterilen, malzeme dogrultusunda yiiklenmis tek
dogrultulu laminada gerilme ve sekil degistirmeler i¢in normal ve kayma terimleri
arasinda baglanti olusmamaktadir. Fakat 2.64 ve 2.66 esitliklerinde agili laminada
normal ve kayma terimlerinde baglanti olusmaktadir. Agil1 bir laminaya sadece
normal gerilmeler etkidiginde kayma sekil degistirmeleri olugsmaktadir. Ayrica bu
laminaya sadece kayma gerilmeleri etkiyince normal sekil degistirmeler meydana
gelmektedir. Bu yiizden 2.64 ve 2.66 denklemleri genel ortotropik laminalar igin

gerilme ve sekil degistirme bagintilar1 olarak adlandirilmaktadir.
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3. ACILI LAMINALARDA HASAR TEORILERI

Tasarimlarin bagarili olabilmesi i¢in malzemelerin en az ve en etkili sekilde
kullanilmas1 gereklidir. Bu yiizden yap1 {lizerindeki gerilmelerin hasar olusturma

etkileri teorik ve deneysel olarak incelenmelidir.

Tabakali bir yap1 olan laminatelerin mukavemeti her laminanin mukavemeti ile
iligkilidir.,  Bu  durum  laminatenin = mukavemetini  bulmayr  oldukga
kolaylastirmaktadir. Tek dogrultulu laminalarin kayma ve normal gerilme
dayanimlarim1 temel alarak acili laminalarin hasar dayanimlarini incelemek

miumkindiir.

Izotropik bir malzeme olan celikleri incelerken genel olarak normal ve kayma
dayanimlar1 6nemlidir. Ayrica dokme demir veya beton gibi bazi malzemelerde
normal gerilme, ¢cekme ve basma altinda farkli olabilmektedir. Bu durumlar géze
alindiginda izotropik bir malzemede hasar teorisi, asal normal gerilme ve maksimum
kayma gerilmesine bagli olmaktadir. Yapi iizerinde olusan maksimum gerilme bu

degerlerden biiyilikse hasar meydana gelecektir.

3.1. Emniyet Katsayisi

Hasar teorilerinde laminanin hasar alip almadigini bulabiliriz. Fakat bu tek basina
yeterli olmayabilir. Eger lamina hasar almadiysa daha ne kadar yiik tasiyabildigi ya
da hasar aldiysa ne kadar yiik diisiiriilmesi gerektigini de bilmek 6nemlidir. Bu

amagla emniyet katsayisi

SR — Uygulanabilecek maksimum yiik

1
Uygulanan yik R

seklinde tanimlanabilir.

Bu katsayi biitiin hasar teorilerinde uygulanabilmektedir. Eger SR > 1 ise uygulanan
yiik giivenlidir ve emniyet katsayisi oraninda artirilabilir. Eger SR < 1 ise uygulanan
yiik fazladir ve emniyet katsayisi oraninda azaltilmasi gereklidir. SR = 1 durumunda

uygulanan yiik hasarin olusacag: yiiktiir.
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3.2. Maksimum Gerilme Hasar Teorisi

Maksimum gerilme hasar teorisi, izotropik malzemelerde kullanilan Rankine
maksimum normal gerilme ve Tresca maksimum kayma gerilmesi teorilerine
benzerdir. Lamina {izerine etkiyen gerilmeler, lokal eksenlerdeki normal ve kayma
gerilmelerine indirgenmektedir. Laminanin lokal eksenlerindeki bu gerilmeler, tek
dogrultulu bir laminanin mukavemet degerleriyle kiyaslanmaktadir. Bu degerlere esit

veya fazla olmasi durumunda hasar meydana gelecektir.
Laminanin global eksenleri iizerindeki gerilme veya sekil degistirmeleri, 2.56 esitligi
kullanilarak lokal eksenlere doniistiiriilebilir. Lokal eksenlerdeki bu gerilmeler
~(0)ue < 01 < (0] e
~ (0w < 02 < (6w
—(T12)uwe < 12 < (T12)une (3.2)

durumlarindan herhangi birini saglamadiginda hasara yol agacaktir.

Burada (of)y, (05)ye, maksimum basma gerilmesi dayammi, (o7)ye, (61)we
maksimum ¢ekme gerilmesi dayanimi, (7;,)y,;; Maksimum kayma gerilmesi
dayanimi ve oy, 0,, T, malzemenin lokal eksenlerinde olusan gerilmeleri ifade

etmektedir. Basma gerilmeleri ters yonde olusacagi i¢in negatif olarak yazilmistir.

3.3. Maksimum Sekil Degistirme Hasar Teorisi

Bu teori izotropik malzemelerde kullanilan, St. Venant’in maksimum normal sekil
degistirme teorisi ve Tresca’nmn maksimum kayma gerilmesi teorisini temel
almaktadir. Laminada olusan sekil degistirmeler lokal eksenlere indirgenip, tek
dogrultulu laminalar i¢in maksimum sekil degistirme dayanimlariyla karsilastirilir.
Eger lokal eksenlerdeki bu sekil degistirmeler maksimum degerlere ulasir veya
gecerse hasar meydana gelecektir. 2.59 ve 2.60 esitlikleri kullanilarak gibi agili bir
laminadaki gerilme ve sekil degistirmeler lokal eksenlere indirgenebilir. Lokal

eksenlerdeki bu sekil degistirmeler
—(eDwe < &1 < (€D
—(e9)ue < &2 < (3wt
—(r12)ue < v1z2 < (V12dwie (3.3)
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durumlarindan herhangi birini saglamadiginda hasara yol agacaktir.

Burada (&f)yue, (€5)y, maksimum basma sekil degistirmesi dayanmimi, (&])y,
(e e, maksimum c¢ekme sekil degistirmesi dayanimi, (y;,),; Maksimum kayma
sekil degistirmesi dayanimi ve &;, &,, 1, malzemenin lokal eksenlerinde olusan sekil

degistirmeleri ifade etmektedir.

Malzemenin maksimum sekil degistirme dayanimi, maksimum gerilme dayanimi ve
elastik modiilii kullanilarak, hasar olusuncaya kadar gerilme — sekil degistirme
iliskisinin lineer oldugu kabul edilerek bulunabilir. Maksimum sekil degistirme hasar
teorisinde de maksimum gerilme hasar teorisinde oldugu gibi sekil degistirme
elemanlar1 arasinda baglant1 yoktur, yani biitiin elemanlar ayr1 ayri incelenmelidir.
Ayrica bu iki teori birbirinden farkli sonuglar vermektedir. Ciinkii laminadaki lokal
sekil degistirmeleri Poisson oranindan etkilenecektir. Bu iki teorinin ayni sonuglari

vermesi sadece Poisson oraninin 0 olmasiyla gergeklesebilir.

3.4. Tsai — Hill Hasar Teorisi

Bu teori, izotropik malzemelerdeki Von — Mises sekil degistirme enerjisi hasar
teorisinin anizotropik malzemeler i¢in olusturulmus halidir. Buradaki c¢arpilma
enerjisi yapmin tamamindaki sekil degistirmenin bir pargasidir. Yapi icerisindeki
sekil degistirme enerjisi iki boliime ayrilmaktadir. Bunlar, hacimdeki degisime bagl
olan genisleme enerjisi ve sekildeki degisime bagli olan ¢arpilma enerjisidir. Yapinin
hasar alabilmesi i¢in ¢arpilma enerjisinin yapinin tagiyabilecegi degeri gegmesi

gerekmektedir. Bu teoriye gore laminanin hasar almasi igin
(Gz + G3)O-12 + (Gl + 03)0-22 + (Gl + 62)0-32 - 2630-10-2 - 2620-10-3
—2G10,05 + 2G4T33 + 2Gst%5 + 2G4Ti, < 1 (3.4)

kuralin1 saglamamasi gerekmektedir. G;, G,, G3, G4, Gs Ve Gy degerleri hasar
dayanimlaria bagli olarak bulunan mukavemet kriterleridir ve asagidaki gibi elde

edilirler.

- Tek dogrultulu lamina i¢in 3.3 denklemine o; = (a7 ), konulursa laminada

hasar meydana gelecektir ve denklem asagida forma doniisecektir.

(Gy + G3) (0" = 1 (3.5)
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- Tek dogrultulu lamina i¢in 3.3 denklemine o, = (o7 ), konulursa laminada
hasar meydana gelecektir ve denklem asagida forma doniisecektir.
2
(G +G3) (0w =1 (3.6)
- Tek dogrultulu lamina i¢gin 3.3 denklemine o5 = (o7 ), konulursa laminada
hasar meydana gelecektir ve denklem asagida forma doniisecektir.
2
(G +G3) (0w =1 (3.7)
- Tek dogrultulu lamina i¢in 3.3 denklemine t,, = (7;5)y: kOnulursa

laminada hasar meydana gelecektir ve denklem agagida forma dontisecektir.
266(T12)ue” = 1 (3.8)

Boylece

=3 (o o)
P2\ we? (0D wel?

o 1 1
2 E([(abm]Z)
o 1 1

T E([(abm]Z)

1 1
b3 = E([(T12)ult]2) (3.9)

Tek dogrultulu laminalardaki diizlem gerilme yaklasiminda o3 = 131 = 7,3 =0

olduguna gore 3.4 denklemi

0103 03 ’ T2 17
o I ot I o R o v IR0

(oF )ult (02 Jute (T12)wie

seklinde yazilabilir. Lamina tizerindeki global gerilmelerden lokal gerilmeler elde

edilerek ve bu denklem kullanilarak yapinin hasar alip almadigi bulunabilmektedir.

3.5. Diizenlenmis Tsai — Hill Hasar Teorisi

Tsai — Hill hasar teorisinde 3 adet ¢gekme gerilme degiskeni kullanilmistir. Bu durum
basma gerilmeleri altinda ¢ikan sonucun diisiik olmasina yol agmaktadir. Cilinkii tek
dogrultulu bir laminada enine ¢ekme dayanimi, enine basma dayanimindan daha

diistiktiir. Denklem igine basma gerilmelerini de ekleyerek,
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F -(RE) B < G-11)

Diizenlenmis Tsai — Hill hasar teorisini elde etmis oluruz. Burada
01> 0iseX; = (06D 01 <0iseX; = (0 )
0, > 0ise X, = (0] )y 02 <0ise X, = (01
g, >0iseY = (D 0, <0iseY = ()
S = (T12)we
seklindedir.

Diizenlenmis Tsai — Hill hasar teorisinden ¢ikan sonuglar diger teorilere gore gergege

daha yakindir.
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4. KOMPOZIT KABUK YAPILARIN BURKULMASI

4.1. Kabuk Yap:

Kabuklar, orta yiizeyleri en az bir dogrultuda kavisli olan ince cidarli yapilardir.
Silindirik ve konik kabuklar bir dogrultuda kavisli olmasina ragmen kiiresel kabuklar

iki dogrultuda kavislidir.

Bu yapilara 6rnek olarak, otomobil dis yiizey saclar1 ve yumurta kabugu gibi yapilar

verilebilir.

4.2. Kompozit Silindirik Kabuklarin Analizi

4.2.1. Genel denklemler
Sekil 4.1°de en basit kabuk yap1 olan silindirik kabuk yap1 gosterilmistir.

u, v ve w yer degistirmelerin pozitif dogrultularin1 gostermektedir. x ve &

koordinatlarin pozitif dogrultularini, 8 ise ¢evresel dogrultuyu gostermektedir.

Ly

| e
L C___ D

. —— . — e — — — — — — — — — W— — —— — — ——

Sekil 4.1 : Silindirik kabuk geometrisi

Sekil 4.2°de pozitif gerilme bilesenleri ve gerilme ciftleri gosterilmistir.
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Sekil 4.2 : Gerilme bilesenlerinin pozitif dogrultulari

Klasik plak teorisine benzer sekilde klasik kabuk teorisi de asagidaki yer degistirme

yaklagimlarini igermektedir.
O-E=€f=£x§=€95=0
u(x,6,8) =uo(x,0) + §Bx(x,6)

v(x, 91 5) =7y (x' 9) + EBQ (x, 9) (4' 1)

Ayrlca Love’m 1. yaklaslmlna gére
R ( " )

oldugu durumlarda enine kayma deformasyonlar1 ihmal edilebilmektedir. Kompozit
kabuk yapilarin tam olarak analiz edilebilmesi i¢in enine kayma deformasyonu goz
oniline alimmas1 gerekmektedir. Ciinkii elastiklik modiilii fiber dogrultusunda baskin
bir 6zellik olmasina ragmen matris dogrultusunda enine kayma modiilii baskindir.
Fakat on tasarim calismalarinda esitlikleri basitlestirmek i¢in enine kayma

deformasyonlari ihmal edilebilir.

Silindirik kabuklar i¢in denge denklemleri,

661\;;( + %agge +q,=0 (4.3)

a;v;ce +%aal\;x +%+ go = 0 (4.4)
St Rt NP0 0) =0 (4.5)
aé\ix %61;46,;9 (0, —my) =0 (4.6)
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OM, . N 10M,
0x R 06

—(Qp—my) =0 (4.7)
seklinde yazilabilir. Burada,
qx = O-fx(h/z) - O'Ex(_h/z) =Tix — Tox

qg = 0z9(h/2) — 0:9(—h/2) = 119 — T2

h
=5 [05(h/2) + 052 (=h/2)] = 5 [T1x + T22]

} NIB‘

h
[Ufe (h/2) + 0go(=h/2)] = 7 [710 + 720]

seklindedir.

Denge denklemleri malzeme sisteminden bagimsizdir. Cevresel terimler yay uzakligi
ds = RdO olacak sekilde ds’in terimleri seklinde yazilabilir. q,, g9, m, Ve mg
biiyiikliikleri, kompozit silindirik kabuk cidarmin i¢ ve dis yiizeylerindeki kayma
gerilmelerinin fonksiyonlaridir. p(x, 8) ise pozitif ¢ dogrultusundaki alan boyunca

yatay yiiktiir.

Enine kayma deformasyonlarinin ihmal edildigi durumlarda g, ve By déonme ve yer

degistirmeler arasindaki iligkiler

ow
ﬁx-l‘a:() (4.8)
1ow vy,

seklinde yazilabilir.

Malzeme 6zelliklerini temel denklemler i¢in kullandigimizda, basitlik i¢in lamina
dizilimi orta diizlemde simetrik olan yapilarda egilme-uzama baglanti matrisi [B]=0

alinir ve diger baglantt matrislerinin ( )14 Ve (), terimleri O alinir.

Ayrica en basit yap1 olan tek laminadan olugsmus kabuk yapilar i¢in gerilme — sekil

degistirme, sekil degistirme — yer degistirme iligkileri,

b = 7 0w — vaaon] = 52+ £ (22) (4.10)
gg = Eix[ — Vg O] = [avo + W] +%<%) (4.11)
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1
Ex0 = 55— 0xf (4.12)

Diizlem i¢i rijitlik ve egilme rijitlikleri,

. _ Eph
* (1 - Uxevex) e (1 - vxevex)
E h3 Egh®
D, x 6 (4.13)

p— ) D —_—
12(1 = vegvex) " 12(1 = vxgVy)
seklinde yazilabilmektedir.

Fiberler eksenel dogrultuda dizilmis ise K, = A1, Kg = A3, Dy = D11 V& Dg = D5,
olmaktadir. Eger fiberler ¢evresel dogrultuda dizilmis ise indisler tersi seklinde

olmaktadir. Ayrica ortotropik malzemelerde gegerli olan

VUxo Voyx
—_=— 4.14

esitligi burada da gegerliligini siirdiirmektedir.
4.2.2. Eksenel simetri

Yapi iizerine etkiyen biitlin yiikler simetrik ise tiim esitliklerde % = 0 alinmaktadir.

4.10 ve 4.11 denklemlerinin d¢ ile carpilarak —h/2’den h/2’e kadar integrasyonu

sonucu gerilme bilesenleri,

du,
Ny — vygNg = Exha

w
Ny — vgx Ny = Eehﬁ

seklinde bulunur. Denklemler diizenlenirse,

u w
N, =K, [ > 0 ¥ vy E] (4.15)
_ duy, w
Ng = Kg nga-i'ﬁ (416)

seklinde yazilabilir. Benzer sekilde 4.10 ve 4.11 denklemlerinin £d¢ ile garpilarak

—h/2’den h/2’e kadar integrasyonu sonucu,

E.h39%w
12 0x?

My — vygMg = —
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Mg — v My =0

bulunur. Denklemler diizenlenirse,

0w
Mg = ngMx (4' 18)

yazilabilir. Denklemler basitlestirmek i¢in yiizey kayma gerilmeleri q, = qg =

m, = mg = 0 alinirsa kabuk denklemleri,

N _ 4.19
dx - ( * )
de NB
v = 4.2
X4+ p() =0 (4.20)
M, =0 4.21
+ w _ 0 4.22
Bt = (4.22)
Be =0 (4.23)
duO ng
Ny = Ky[ex, + voxea]| = Ky [ =W (4.24)
O w
Ng = Kg [890 + nggxo] Kg [ng dx ] (4' 25)
d?*w
Mx = —wa (426)
Mg = UQxMx (4' 27)
d3w
Qx = _DxW (4 28)
seklinde elde edilir. Denklem 4.19 ve 4.24’ten

d*uy, vg,dw
——=0 4.29
dx? + R dx ( )

yazilabilir. Denklem 4.20, 4.25 ve 4.28’den

p 4w Koy duo ]+() 0 4.30
X dx4, R x9 d R p X) = ( . )
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elde edilir. 4.29 ve 4.30 denklemlerinden, ana denklem

d4W Kg 1 Nx
i D.R? (1 — vxpVo )W = D, [P(x) — Vgx ?] (4.31)
seklinde yazilabilir.
3(1 — vxgvgx) Do
4 __ X X
= — 4.32
¢ n?RZ D, (4.32)
tanimlanarak, yanal ¢okme w ve diizlem ici sekil degistirmeler u,
AW | e —1[() 17""1v] 4.33
dxt eV T p PV TR (4.33)
d?uy  vg, dw
04 "0 (4.34)

dx? ' R dx
4.19 denkleminden goriildiigli iizere N,, eksenel yonde uygulanan yiik P’e bagh
N, = P/2nR olan bir sabittir. 4.33’te de goriildiigi gibi diizlem igi eksenel kuvvet,

yanal yer degistirme w’ya bagli olarak gdsterilmistir.

4.33 ve 4.34 denklemlerinden w ve u, belirlendikten sonra, gerilme bilesenleri ve
gerilme ciftleri 4.24’ten 4.28’e kadar olan denklemler kullanilarak elde edilebilir.

Bundan sonra, kompozit kabukta tek lamina i¢in gerilmeler bulunabilir.

_ Nx fo
O'x—7+h3/12 (435)
Ny Mgé
% =%t 12 (4.36)
30, £\’
Txz = S [1‘(;72)] (4.37)

4.33 denklemi elastik temel tizerindeki bir kirisin diferansiyel denklemi ile aym

degistirilirse kiris denklemi elde edilmis olur. Bu sekilde elastik zemindeki kiris i¢in
gecerli her denklem bulunabilir.

4.33’daki 4. dereceden denklemin kokleri standart yontemlerle +&(1 + i) seklinde
bulunabilir. Burada i = v—1"dir. Boylece genel ¢oziim

—&X

w(x) = Ae ™ ** cosex + Be ¥ sinex + Ce®* cos ex

+ Ee®* sinex + wp, (x) (4.38)
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seklinde elde edilir. Burada A, B, C ve E smir sartlar1 tarafindan belirlenen

integrasyon sabitleri w, (x) ise kismi integraldir.

Diizlem i¢i yer degistirme u,(x) denklem 4.24’{in integrali sonucu

N,x Vg,
-— d F 4.39
K. e x + (4.39)

up(x) =

elde edilir. Burada N, sabittir ve F integrasyon sabitidir.

Eksenel simetrik yiiklere maruz silindirik kabuk yapilarda her iki tarafta 3 tane

olmak tiizere 6 sinir sartt bulunmaktadir. Bu sinir sartlari,

1- wu, belirlenmeli veya N, = 0 olmalidir.
2- Z—Z belirlenmeli veya M, = 0 olmalidr.

3- w belirlenmeli veya Q,, = 0 olmalidir.
basit ve ankastre mesnet ile serbest kenardaki sinir sartlarini icermektedir.
4.3. Smr Yiikleri ve Kismi Coziimleri

4.3.1. x=0’da M, gerilme ciftine maruz yari sonlu boyuttaki silindirik kabuk

Sekil 4.3°de 0 < x < oo boyutlarinda p(x) =0 olan silindirik kabuk yap1

gosterilmistir. 4.38 denkleminin ¢oziimiinde C = E = 0 oldugu goriilmektedir.

MOL —{h]’
BER:
o] r
i

e

Sekil 4.3 : Bir sinirina kenar momenti uygulanmis silindirik kabuk

A ve B sabitleri ise denklem 4.26 ve 4.28’den smirdaki yiiklemeye bagli olarak

asagidaki sekilde bulunmustur.

d’w(0)

M,(0) =M, = —-D, T2 (4.40)
d3w(0)

Qx(o) =0= _Dx dx3 (4"4'1)
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Bu sonuglarla denklem 4.38den ¢6ziim

M,
2e2D,

w(x) = e ¥ (sin ex — cos £x) (4.42)

seklinde bulunur. Momentin etkisinin kenardan uzaklastik¢a tissel olarak diistiigi

goriilmektedir.

4.3.2. x=0’da Q, enine kayma kuvvetine maruz yar1 sonlu boyuttaki silindirik

kabuk

Sekil 4.4’te 0 <x <o boyutlarinda p(x) =0 olan silindirik kabuk yap1

gosterilmistir. 4.38 denkleminin ¢éziimiinde C = E = 0 oldugu goriilmektedir.

h
QU‘L == —{ 7/

1
o] ]

Sekil 4.4 : Bir sinirina kayma kuvveti uygulanmais silindirik kabuk

A ve B sabitleri ise denklem 4.26 ve 4.28’den sinirdaki yiikleme kosuluna bagh

olarak asagidaki sekilde bulunmustur.

d’w(0)

M,(0)=0=—-D, T2 (4.43)
d3w(0)

Qx(o) = QO = _Dx dx3 (4" 44)

Bu sonugclarla denklem 3.38’den ¢6ziim
— QO —&EX
w(x) = 53D e ¥*(cosex) (4.45)
X

seklinde bulunur.

Kayma kuvvetinin etkisinin kenardan uzaklastikca {issel olarak diistigi

gorilmektedir.
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4.3.3. x=L’de enine kayma kuvveti ve kenar momentine maruz yari1 sonlu

boyuttaki silindirik kabuk

Sekil 4.5’te —oo < x < L boyutlarinda p(x) =0 olan silindirik kabuk yap1
tizerindeki pozitif dogrultudaki yiikklemeler gosterilmistir. 4.38 denkleminin

¢oziimiinde C = E = 0 oldugu goriilmektedir.

MY e
Y- 14 )t
Qg

X+ . I
Q3
ﬁ """""""""""""" . l)mt

Sekil 4.5 : Silindirik kabukta kenar {izerinde pozitif dogrultudaki yliklemeler

A ve B sabitleri denklem 4.26 ve 4.28’den sinirdaki moment kosuluna bagli olarak

asagidaki sekilde bulunmustur.

d*w(L)
My (L) = =Dy ez - M (4.46)
d3w(L)
Qx(L) = =Dy P 0 (4.47)
Bu sonuglarla denklem 4.38’den ¢6ziim
M, .
w(x) = e~ €L=%) (sing(L — x) — cose(L — x)) (4.48)

2e2D,

seklinde bulunur. Momentin etkisinin denklem 4.42°deki gibi kenardan uzaklastik¢a

issel olarak diistiigii goriilmektedir.

Sinirda (x = L) kayma kuvveti kosulunu goz oniine alirsak,

d?w(L)
M,(L) = —D, Fro (4.49)
d3w(L)
(L) = ~D— ===, (4.50)
seklinde bulunur. Buradan ¢6ziim,
— QL —&(L-x)
w(x) = 2e3p. © (cose(L — x)) (4.51)
X
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bulunmaktadir. Kayma kuvvetinin etkisinin denklem 4.45’deki gibi kenardan

uzaklastikea tissel olarak diistiigii goriilmektedir.

4.3.4. Genellestirme

Diizlem igi eksenel simetrik ve yatay yiiklere maruz silindirik kabuklarda A ve B
terimlerinin x arttikga azalarak 0 ‘a yaklastigi, C ve E terimlerinin ise x uzaklig

arttikca 0’dan baslayarak arttig1 denklem 4.38’de goriilmektedir.

Hesaplamalarda bu durum biiyiik sikintiya sebep olabilmektedir ve en iyi durum olan

sinirlarda bile A, B, C ve E terimlerinin igerdigi e 5¥ ve=¢(L=%) jlg gtexvete(l=x) pip

iisleri ¢ok biiyiik ¢ikmaktadir.

Bu durumu c¢ozebilmek icin Denklem 4.42, 4.45, 4.48 ve 4.51’teki ¢6zliimleri
4.38’deki genel denklem iginde kullanmamiz gerekmektedir. Boylece denklem
4.54’te gosterildigi gibi yatay ¢okmenin kenarlardan uzaklastik¢a artmasi 6nlenmis

olur.

4.3.5. Kismi Coziimler

Denklem 4.33’te goriildiigii lizere uygulanan yiikiin 4. tiirevi 0 olursa kismi ¢oziim

UGxNx]
- (4.52)

1
w, () = o [PO0) -

seklinde bulunur.

Bu denklem eksenel simetrik olarak ytiklenmis silindirik kabuklarda kullanilabilecek

bir kismi ¢oziimdiir.

Lamina edilmis yapilarda ise vg, = A;,/A11 yazilarak

wp(x) = (4.53)

1
6D, [pco TAL R
kullanilabilir.

4.3.6. Sir tabaka egilmesini iceren en iyi ¢6ziim formu

Denklem 4.38’teki integrasyon sabiti olarak kullanilan A, B, C ve E terimleri yerine

denklem 4.54°te My, M;, Q, ve Q,, terimleri kullanilmistir.
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M

w(x) = 22D, e ¥ (sinex — cos ex) — ﬁ e ¥ cosex
+ M, e~€L=9) (sing(L — x) — cose(L — x))
2e2D,
+ Le‘s(L‘x)(cosa(L —x)) + w,(x) (4.54)
2e3D, p

Bu denklemin igerdigi trigonometrik terimlerin +1 arasinda degerler alacagi ve
negatif iisse sahip eksponansiyel terimlerin iissel olarak azalacagi goriilmektedir. Bu

yiizden bu denklemi kullanmak daha avantajhidir.

ex veya e(L — x) terimleri 5.15’ten biiyiik olursa e™¥* < 0.006 veya e ¢ <
0.006 olacag i¢in bunlarla ¢arpilan terimler ihmal edilebilmektedir. vg,v,9 0.09

almirsa,

x > 4+/Rh(D,/Dg)'/?

L —x > 4y Rh(D,/Dg)/? (4.55)

oldugu durumlarda terimlerin ihmal edilebilmesi gegerli olacaktir.

Smirlardan uzakligin 4+/Rh(D, /Dg)1/2’den biiyiik oldugu durumlarda tiim homojen
¢ozlim 0’a yaklasacak ve ihmal edilebilecektir. Siirekli p(x) yiikleme durumlarinda

kismi ¢6ziim, membran gerilmeleri ve sekil degistirmelerine yol agacaktir. Bu

yiizden 0 < x < 4y/Rh(D,/Dg)/? ve 0 < L — x < 4+/Rh(D,/Dg)*/? simir tabaka
egilme bolgesi olarak adlandirilir. Sinir tabaka egilme bolgesinin uzunlugunun D, ve

Dy egilme rijitliklerinin fonksiyonu oldugu goriilebilir.

Hesaplamalarda denklem 4.54 oldukga kullanighdir. Sinir tabaka egilme bolgesinden

uzun silindirlerde 0 < x < 4/Rh(D,/Dy)/? bolgesinde M, ve Q,terimleri, 0 < L —

x < 4y/Rh(D,/Dg)1/2 bolgesinde M, Ve Q, terimleri, 4/Rh(D,/Dg)/? < x < L —

4\/Rh(Dx/D9)1/2 arasinda ise My, Q., My ve Q, terimleri ihmal edilebilmektedir.
Ayrica d?p(x)/dx? = d3p(x)/dx3 = 0 oldugu zaman

My = M, (0) M, = M,(L)

QO = Qx(o) QL = Qx(L)

olmaktadir. Bu durum tek lamina icin gecerli olmasina ragmen, ¢ok laminali

yapilarda da baglantilar 0 oldugu zaman kullanilabilmektedir.
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4.4. Eksenel Simetrik Yiik Altindaki Kompozit Silindirik Kabuklar icin Genel

Coziim

Eksenel simetrik yiik altindaki, ortotropik, orta diizlemde simetrik kompozit

silindirik kabuklarin ¢6kme denklemi 4.56’da gosterilmistir.

M
w(x) = 282;11 e ¥ (sinex — cos ex) — 252211 e ¥ cosex
+ Le_S(L_x)(sins(L —x) — cose(L — x))
2e2Dq4
+ Le_S(L_x)(coss(L —x))
2e3D44
1 Ay N,
—_— - 4.56
+ 26D, p(x) A, R (4.56)
Burada,
3(1 — vyVgy) Dy
4 X X
= r— 4.57
¢ hZRZ D, (4.57)
d_W = Mo e ¥ cosex + e " (sin&ex + cos €x)
dx Dy 22Dy
M
— L o750 cosg(L — x)
eDyq
QL —e(L-x) (i
+ e (sine(L — x) cose(L — x))
262Dy
1 dp(x)
4.58
4e*D;, dx ( )
d*w
My = =Dy dx?
X Qo _op .
= Mye *(sinex + cos ex) — — ¢ “sinex
+ M e =0 (sing(L — x) + cose(L — x))
QL e(L—x) 1 dzp(x)
—e VMg L—x)———F——F 4.59
+ =€ sine(L — x) Py ( )
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b d3w
—l11
dx3
= —2Myce ¥ sin ex + Qye ~** (cos ex — sin €x)

+ 2M,ge 2L sin g(L — x)

Qx =

+ Qe & [—cose(L — x) + sine(L — x)]

1 d’p(x)
- 4.
4t dx3 (4.60)
N, = sabit (4.61)
Eksenel simetrik yiik i¢in, her laminede gerilmeler
Ox Q11 le] €y Q11 Q12] Kx
1 el P I e R PO R U (4.62)
seklinde yazilabilir. Burada 2 = %, g9 = %ve Ky = (ZZTV;’dir.
Lamine edilmis bir kompozit silindirik kabukta % = 0 oldugu durumda, sinir

tabaka egilme bolgesi disindaki her yerde kayma gerilmeleri 0 olacaktir.

4.5. Orta Diizlemde Asimetrik Silindirik Kabuk Yapilar

Orta diizlemde simetrik olmayan kompozit kabuklar ¢ogu uygulamada tercih
edilmektedir. Silindir kabugun i¢ ve dis ylizeyleri farkli ortam sartlarina maruz
kalabilir. Dis yiizey nem, ani hasar, sicaklik gibi sartlara karsi koyarken, i¢ ylizey
kimyasallar, ¢ozilindiiriiciiler gibi maddelere direnmektedir. Bu yiizden i¢ ve dis

yiizeyi farkli sartlarda imal edilen kompozitler yaygin olarak kullanilmaktadir.

4.5.1. Diferansiyel denklemlerin elde edilmesi

Eksenel simetrik yiik altindaki orta diizlemde asimetrik olan kabuklarin denge
denklemleri ve sekil degistirme — yer degistirme bagintilar1 4.19 ile 4.28 arasindaki
denklemlerle aynidir. Fakat malzeme eksenleri 1-2-3, x — 68 — ¢ eksenleri ile ¢akisan
0zel ortotropik malzeme sinifina giren orta diizlemde asimetrik kompozitler igin

temel denklemler
NX = Allé‘xo + AlZSBO + B11Kx + B12K9 (4’. 63)

Ne = A12€X0 + Azzggo + B12Kx + BZZKQ (4‘ 64‘)
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Mx = Bllgxo + 312890 + D11Kx + Dlz}cg (4’ 65)
Mg = Blzgxo + BZZEQO + DIZKX + D22K9 (4’- 66)

Bu sonuglar1 denge denklemleri ve sekil degistirme —yer degistirme bagintilarini

kullanarak 4.34 denklemine benzer sekilde

d*uy, Aj,dw d3w

A —_—c_  _ — =0 4.67
1 dx2 R dx 1 dx3 ( )

elde edilir. Ayn1 sekilde 4.33 denklemine benzer

A11Dq4 — B121 d*w n 2 (A1zB11 )dZW n 1 (A1145; — A%z
AL dx* "R\ A, 12) gz T R2 ALl w
A12 Nx
= -— = 4.68
p(x) A, R ( )

......

_ A11Dyy — BY

D 4.69
seklinde tanimlanabilir. Ayrica
1 (Apndg, — AL
4e* = 4.70
¢ DeR2< A, (4.70)
yazilabilir. Denklem 4.68
d*w 2 (A;B1, d*w 1 Aqy Ny
B hetw = _[ i L BN §t
dx? +DeR< AL, 12) oz TS PW -k 7D

......

simetrik yiike maruz orta diizlemde simetrik silindirik kabuklara ait 4.33 denklemine
benzerlik gostermektedir. Bu denklemin 2. terimi B, ve By, asimetri biiyiikliikleri

ile degisiklik gostermektedir.

Orta diizlem asimetri parametresi olan

B
0= —— (4.72)
A A11D11
kullanilarak denklem 4.71 yeniden diizenlenirse,
d*w d?w 1 A, N
C 4etw = —[ ——= 4.73
dx* + (0 dx? AW D, P(x) A1 R ( )
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elde edilir. Burada

2  |Dy1(A12B11 —A4B
c i( 12011 11B12) (4.74)
DR \|A11 Bis

dir. Denklem 4.67 ve 4.73 orta diizlemde asimetrik olan eksenel simetrik yatay ve
normal yiiklere maruz kompozit silindirik kabuklar i¢in ana diferansiyel

denklemlerdir.

4.5.2. Pertiirbasyon ¢oziimii

|@] < ¥1 oldugu durumlarda denklem 4.73’de belirtilen yatay ¢6kme pertiirbasyon

serisi olarak

w(x) = Z wy (x)Q™ (4.75)
n=0

seklinde yazilabilir. Bu seri 4.73 denklemine yazilirsa,

d*wy(x) d*wy (x) " d*w, (x)
dx* dx* dx*
d?wy(x) d?w, (x) d?w, (x)

eee n
dx? +0 dx? oot dx?

+CO l
+ 4etwy(x) + 4e* 0w, (x) + -+ + 40" w, (x)

= - |peo - T2 (4.76)
haline dontistiiriilebilir.

Bu diferansiyel denklem @’nin katlar1 kullanilarak pargalara ayrilabilir. (@° = 1)

d4W0 (x)
dx*

A12 Nx

1
4t =_[ _ 120
+ 4e*wy(x) D, p(x) A R

n=0=

d*w; (x) o1 + CdZWO(X)

=1=
n dx* dx?

0l + 4w ()0 =0

4 2
d*wy (x) o + den——l(x)@n + 4e*w, ()" =0  (4.77)

n=n=
dx* dx?

n =0 oldugu durumda diferansiyel denklem klasik eksenel ve orta diizlem
simetrisine sahip silindirik kabuk denklemine benzemektedir. n>1 oldugu

durumlarda 2. terim n — 1’deki halinin w ¢6ziimiinii icermektedir. Bu durumda
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denklemdeki bu terim diger tarafta yazilirsa ve n = 0’da 1 bulunan @ terimleri yok

edilirse,
d*wy(x) . 1 Ay Ny
n=0=> 7'{‘48 WO(X)—D_6[p(x)_A11?
_ 1 d4W1(X) 1 4 4 1 _ CdZWO(x) 1
n=1= ot o + 4e*w ()0 = — i 1)
d*w, (x d*w,,_,(x
n>1= 0D gy et o = - L1475

n = 0’daki denklemin yiik fonksiyonu, silindir kabuk iizerine uygulanan yiikii
belirtir. n > 1 i¢in yiik fonksiyonu n — 1 igeren terimin icerisinde bilinen bir deger

olarak yer almaktadir.

Bu ¢oziim teknigi ile 4.71 diferansiyel denklemi eksenel simetrik, orta diizlem

simetrik ve silindirik kabuk yapilar i¢in diizenlenebilmektedir.

4.5.3. Orta diizlemde asimetrik kabuklar icin sinir tabaka egilmesi ve kenar

yiikleri ¢oziimii

Denklem 4.55’te gosterildigi lizere orta diizlemde asimetrik silindir kabuklarin sinir

tabaka bolgesinin uzunlugu simetrik kabuklarla aynidir.

Kiris ve plaklardakine benzer sekilde silindirik kabuk yapilarda da eksenel yiik
altinda burkulma olabilecegi gibi dis basing ve eksenel burulma altinda da burkulma
gerceklesebilir. Eger burkulma gerilmesi, yapinin tasiyabilecegi maksimum
gerilmeden biiyiik olursa kabuk yapinin burkularak hasar almasina yol agacaktir. Bu

durum yapinin yiik tagima kapasitesini belirleyen 6nemli bir etkendir.

4.6. Kabuk Yapilarin Burkulmasi

Kiris ve plakalarin burkulmalar: i¢in yapilan analitik ¢ézlimler, deney sonuglarina
oldukca yakin ¢ikmaktadir. Fakat kabuk yapilarda bu durum gegerli degildir. Kabuk

yapilar i¢in analitik ¢6ziim bulmak olduk¢a zahmetlidir.

Kabuk yapilar baglangi¢ yap1 kusurlarina karst oldukca hassastirlar. Yapi tizerinde
olusabilecek boyut ve cidar kalinlig1 farklari, fiber dogrultusunun degiskenligi gibi
tretimden kaynaklanabilecek hatalar ile deney sirasinda yiikiin yapi iizerine esit bir

sekilde dagitilamamas1 gibi durumlar stabiliteyi oldukca etkilemektedirler. Bu
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yiizden deneysel olarak bulunan sonuclar genellikle analitik ¢oziimlerden oldukca

kiigiik ¢ikmaktadirlar.

Bu durumlar goz Oniine alindiginda, analitik ¢oziimleri deneysel sonuglar ile
kiyaslamak icin bir deneysel hasar faktorii ile carpmamiz gerekmektedir. Bu faktor

olmadan analitik ¢oziimlerin gergekei sonuglar vermesi olanaksiz hale gelmektedir.

4.7. Silindirik Kompozit Kabuk Yapilarin Yanal Basin¢ Altinda Burkulmasi

Sekil 4.6’da goriildiigii gibi yarigapt R, boyu L, cidar kalinligi h ve tizerindeki yanal

basing P olan bir silindir gdsterilmistir.

Sekil 4.6 : Yanal basing altindaki silindirik kompozit kabuk yap1

Yaklagimlar:

- Ozel anizotropi [( )16 = ()26 = 0]
- Burkulma 6ncesi deformasyonlar dahil edilmemistir.
- Silindirin uglart diizlemde rijit davranan, diizlem disinda ise egilme ve

donmelere izin veren ¢emberlerle desteklenmistir.

Silindirin kritik burkulma basinci,

C11 C12 C13
C21 CZZ C23
R1Cs; G5 Gy
Pcr_ﬁ C11 Cpz (+.79)
Co1 Gy

Burada;
P.. kritik yanal basing
L silindirin boyu
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silindirin yarigap1
eksenel dogrultudaki burkulma yarim dalga sayisi

cevresel dogrultuda burkulma dalga sayisi

Cip = Ayy (?)2 + Agg (%)2 (4.80)
Cyy = Ay (%)2 + Agg (?)2 (4.81)

Cas = Dun () + g +200) (2 () 40 (%)
. ey
Cir = € = (Arp +460) () (%) (4.83)
Cpz= Csp = (Byp + 2366)(?)2(%) +%(%) + By, (%)3 (4.84)
Ci3 = C3 =%(?) +Bll(?)3 + (By, + 213@(?)(%)2 (4.85)
Ajj = ZN:[QU.]k (hy — hg—1) (4.86)

=]

By = %i[@w]k (8~ ) (4.87)
D = %i[éﬁ]k (hy — hi_y) (4.88)

&
Il

1

Burada A;; uzama rijitlik matrisi, B;; egilme-uzama baglant: matrisi, D;; ise egilme

ya da esneklik matrisini ifade etmektedirler. Bu denklemlerin hesabinda, fiberler

cevresel dogrultudaysa 6 = 90° alinir.

Boyutlart belli olan bir silindirde, kritik basing olan P..’i bulmak i¢in m ve n

degiskenlerini bilmemiz gerekmektedir. Ayrica tabaka sayilar1 ve acilar

diizenlenerek olusturulacak optimizasyon analizi sonucu en az agirlik i¢in en fazla

kritik basinci saglayan yap1 olusturulabilir.

60



Kritik burkulma basinci belirlendikten sonra, yapinin bundan daha az bir yiik altinda
gerilme hasarina ugramadiginin kontrolii yapilmasi gerekmektedir. Yanal basing
altinda burkulma i¢in N, = N,y = M, = My = M, = 0 ve Ny = P..R denklemde
kullanilarak [°] ve [k] matrisleri bulunmaktadir. Kritik burkulma basinci tasarimda

kullanilmadan 6nce (NASA)’da belirtildigi iizere 0.75 ile ¢arpilmalidir.

"N, 1 [411 A1z Ase Bi1 Biz Big [ €
Ny Aiz Axpp Aze i Biz By By €9
Nyo A Aze Ao Bie Bas Bes 2509
e = : X (4.89)
M, Bi1 Biz Bis Di1 D1z Dys Kx
Mg Bi; Bz By Di; Dy; Dy Ko

L Mxo ! LBis Bzs Bes Dig Dys Dge Il 2xxg |

Bu matrisler asagidaki denklemde yazilarak her lamina i¢in gerilme bilesenleri olan
0x:09, Oxg  bulunabilmektedir. Bdylece gerilme altindaki hasar kontrolii

gerceklestirilebilmektedir.

0

Oy Ex Kx
[ag ] = [0Ql« | €5 | + z[Q1x [ Ko ] (4.90)
k

Ox6 g;) 0 2Kyxp

4.8. Kabuk Yapilarin Burkulmasi (2. Teori)

Kenarlarinda eksenel basing ve kayma kuvvetleri, yan ylizeyinde ise basing bulunan

bir kompozit silindirik kabuk yap1 Sekil 4.7°de gosterilmistir.

Az
-~ & _—
P — Yy

Y » L 8 X -
» 4 N,= —AN s

« i} x .:C A & N)'_ AN)O
Vv —_

- A -~ v NI)'_ ANX)O
» 2 4 r

R4 r

Sekil 4.7 : Kabuk yap1 tizerindeki yiizey ve kenar yiiklemeleri ile membran
kuvvetleri

Bu yiikleme durumu kritik sinir1 astiginda, kenarlardan uzakta yap1 global veya lokal
olarak burkulmaya baglamaktadir. Genel olarak lokal burkulma global burkulmadan

daha fazla goriilmektedir. Bu yiizden laminalarin lokal burkulmasini incelenecektir.

Kenarlardan uzakta kiigiik bir yap1 elemani diisiiniirsek, bu eleman tizerindeki

membran kuvvetleri,
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N, = —ANy
Ny, = =Ny,
ny = —Anyo
seklinde gosterilmektedir. Burada A kuvvet parametresidir.

Kabuk yapinin lokal olarak burkulmasi durumunda A degeri (4., ile ifade edilen)
onem kazanmaktadir. Lokal burkulmanin gergeklestigi bolgede kabuk yapida sabit
egrisellikler olusmaktadir. Bunlar R, = sabit, R, = sabit, R,, = sabit seklindedir.
Referans yiizey Sekil 4.8’de gosterilen f(x,y) fonksiyonu ile belirlenmis ve

egriselliklerin yarigaplari

1 —0%f
R,  0x2
1 _—62f
Ry_ dy?
1 _—262f
Ry,  Oxy?
seklindedir.
Bu kabuk yapida
(11
U1
0 L] [Mo Mn] o L [cbl[]] <Pz[]]]> w1
-1 =0 4.91
<[L 0] [Mn M, [L 0 o,y o1 | Y ( )
()

w,)

denklemi yazilabilir.

Burada u,, u,, vy, v, dizlem i¢i ve w;, w, dizlem disi burkulma dalgasi

genlikleridir.

Denklem 4.92°de gosterilen 1/R, = 1/R,, =0 ve R, = R degerlerine sahip bir
silindirdeki [0], [L], [J] matrisleri ve @;, @, parametreleri, Sekil 4.9’da gosterilmis
olan burkulma yiizeyindeki dalga desenlerini karakterize eden «, B, c¢; Ve c;

sabitlerine baglidirlar.
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x 6 4 xy
A cylinder
it 1
¢ f=—Cy? 0 = 0
- .}" . P
elliptical
f* x paraboloid
- =_C,y2—Cx? L A
< F==C Cax 2C, 2c, @
}F
a hyperbolic
f X paraboloid ) . " X
I fe—Cot+ep g
y®
hyperbolic
Fa paraboloid
. { > - 0 0 1
sl f=—Cixy zc,
v -‘)" a
Sekil 4.8 : Farkli kabuk yapilarin egrisellikleri
—a 0 B 0 0 0
1/R, 1/R, 0 a?*+B%c; PB*+a’ct —2aBf(1+ c¢icy)
fc, 0 —ac 0 0 0
[L]=] 0 ac; —Pc, 0 0 0

0 0 1/Ry, —2afc, —2afc; 2(c,a®+ %)

All A12 0 Bll BlZ 0
A12 A22 0 BlZ BZZ 0
0 0 Ag 0 0 By
M.l =
Mol =\p, B, 0 Dy Dy 0
BlZ BZZ 0 D12 D22 0
0 0 By 0 0 Dy
0 0 O
A B
M=% =M1 [1=]o 0 o
0 0 1

®; = Nyg(a? + B%c2) + Nyyo2(a?cy + B?c3) + Nyg(a?cy + )

@, = —ZaB(ngcz + Nyyo(1 + c102) + Nygcl) (4.92)
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Sekil 4.9 : Kabuk yapinin lokal burkulma durumundaki burkulma desenleri

Sag ve sol yayillma dalgalarinin maksimum noktalarindan gegen ¢izgilerin

dogrultular
. _a+feo
anv = P+ acy
a—fc
tanv, = ﬁ——o:cj (4.93)

seklinde yazilabilir ve Sekil 4.10°da gosterilmistir.

Sekil 4.10 : Lokal burkulma deseni ve kontur grafigi gésterimi

Denklem 4.91’nin 6z degerleri olan A, kritik yiik parametreleridir «, 8, ¢; Ve ¢,
sabitlerinin farkli degerleri igin hesaplanmasi gerekmektedir. Bu hesaplarin

sonucunda A.,-’in en diisiik degeri 6nemlidir.

a, B, c; ve c, bilindikten sonra, referans yiizeyden ¢okme miktar1 asagidaki gibi

hesaplanabilir.

wl =w; sin(a(x + cly)) sin(B(y + c,x))
+ w, sin(a(x + 1)) cos(,B(y + czx)) (4.94)
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4.8.1. Silindirlerin burkulmasi

Genel kabuk yapi analizi igerisinde R =R, ve 1/R, =1/Ry, =0 yazlarak
silindirler i¢in burkulma formiilleri elde edilebilir.
Ortotropik kompozit silindirlerde, ortotropi yonlerinden biri x ekseni ile c¢akisik

oldugunda, Sekil 4.11 ve 4.12°de goriildiigii gibi silindir dama tahtasi1 deseni seklinde

burkulmaktadir. Silindir —N eksenel kuvveti ve —p, radyal basincina maruz

durumdadir. Silindir iizerinde olusan membran kuvvetleri ise N, = —N /2R ve
Ny, = —p,R olmaktadir.
-N
| A\
\ b | TPz X% .
’ -“ e --\
: : o
s, * | - i) i ox &
Pz B R D O
X R S P e i RN
_N &

‘\Y

Sekil 4.11 : Ortotropik bir silindirin eksenel yiik ve {iniform basing altinda lokal
burkulmasi durumunda olusan dama tahtas1 deseninin gosterimi

Bu durumda v =v, = v, = tan_lz—x olmaktadir ve 4.92 denkleminden ¢; = c¢; =0

y

elde edilir. Denklem 4.91 bu durumda diizenlenirse

(4.95)

=3

Ug
(fol [M,] [O]T—/1<1>1[]]){”1}=0 Ly =

41
elde edilir.

Burada [0] matrisi ve @; parametresi Sekil 4.12°te gosterilmistir ve ¢; = ¢, =0

diizenlenmistir.

Bu denklemin 6z degerleri

Fll F12 F13
F12 FZZ F23
1 F F. F.
1= 13 I3 F33 4.96
T Nyeoa? 4+ Nyop?  |Fi1 Fiz ( )
F12 FZZ

seklinde yazilabilir.
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.T 7~
- a

Sekil 4.12 : Eksenel yiik ve tiniform basing altindaki ortotropik silindirin lokal dama
tahtas1 burkulma deseni ve kontur grafigi gosterimi

Burada Fj; (i,j = 1,2, 3) elemanlar1 Denklem 4.97°de verilmistir.

Kritik yiik parametresi A, farkli a ve § degerleri i¢in hesaplanmalidir. En disiik A,

degeri onemlidir.
Fi; = Aja® + Age?
Fi; = (A12 + Age)af

_ @ 3 2 2
Fi3 = —Aq; R Biia® — Byaf” — 2Bgeaf

Fyp = A% + Ags?

B
Fy3 = _322,33 - B12a2ﬂ - 23660(23 - Azzﬁ

F33 = Dyja* + 2(Dyp + 2Dge)a?B? + DypB*

1 1
+ E(AZZ E + 2322’82 + 2312“2) (4‘97)
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5. ANALITIK COZUM VE OPTIMIZASYON CALISMASI

Optimizasyon yontemi bir problemin olasi ¢éziimlerinin arasinda en uygun olaninin
belirlenmesiyle ilgilenir. Bu amagla fiziksel problemin matematiksel modellemesi

olusturularak ¢éziimlemesi yapilir ve en uygun deger bulunur.

Kompozit malzemelerde yapinin mukavemetini etkileyen birgok etken vardir.
Bunlara ornek olarak, tabaka kalinligi, fiber ve matris malzemesi, fiber agilart
verilebilir. Bu etkenlerden, fiber agilarinin degisimi kompozit malzemelerin

mukavemeti lizerinde biiyiik oranda etkilemektedir.

Bu calismada fiber acilarinin degisiminin, ince cidarli silindirik kompozit
malzemelerin  burkulmasi {izerinde olusturdugu etkiler incelenmistir. Ag1
degisimlerine bagli olarak farkli durumlardaki malzeme o6zellikleri MATLAB
programinda olusturulan kod sayesinde hesaplanmistir. Bu malzeme 06zellikleri
olusturulan kod igerisinde, literatiirdeki ince cidarli silindirik yapilarin burkulma
formiilleri kullanilarak yapilarin burkulma dayanimlari hesaplanmistir. Kirllma
teorisi yardimi ile hasar gormeden burkulan yapilar belirlenmistir. Son agamada ise

en yiiksek dayanim gosteren kompozit yap1 elde edilmistir.

5.1. MATLAB

MATLAB sayisal hesaplama ve programlama dilidir. Mathworks tarafindan
gelistirilen bu program kontrol miihendisligi, dogrusal cebir, sayisal analiz ve

goriintii isleme alanlarinda yaygin olarak kullanilmaktadir.

MATLAB programlama dili degiskenler, matrisler ve fonksiyonlar ile hesap
yapabilmektedir. Ayrica grafik ¢izimi ve simiilasyon c¢aligmalar1 da bu programda

yapilabilmektedir.

5.2. Ince Cidarh Silindirik Yapilarda Burkulma Optimizasyonu

Olusturulan MATLAB kodu Ek 1’de gosterilmistir. Kod igerisinde yapilan islemler

sirastyla anlatilacaktir.
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5.2.1.

Kompozit yapinin tabaka sayisi 3 olarak belirlenmistir.

Kaynaklardan alinan karbon epoksi malzeme 6zellikleri (Tanov, R. ve Tabiei
A.) ve maksimum dayanimlar1 (Kaw A. A.) kod igerisine aktarilmistir.

Bu degerlere baghh olarak rijitlik [C] ve esneklik [S] matrisleri
olusturulmustur.

Her tabaka icin fiberlerin a¢1 degerleri degistirilerek, farkli fiber agc1
diizenlerine sahip kompozit yapilar elde edilmistir.

Rijitlik ve esneklik matrisleri bu ag¢1 degerleri igin tekrar dlizenlenmistir.
Diizlem gerilme yaklasimi kullanilarak rijitlik ve esneklik matrislerinin
boyutlart indirgenmistir.

Kalinlik degerlerine bagli olarak h degerleri (orta diizlemden olan uzaklik)
hesaplanmustir.

A, B ve D matrisleri hesaplanmistir.

Silindirik kompozit yapinin boy ve ¢ap degerleri belirlenmistir.

Karbon fiber ve epoksi yogunluk degerlerine bagl olarak kompozit yapinin
toplam agirlig1 hesaplanmistir.

A, B ve D matrislerine bagl olarak F matrisleri bulunmustur.

Bulunan F degerleri kullanilarak A ve Ny, degerleri bulunmustur.

Ny, ¢, kritik burkulma yikleri i¢in her tabakadaki gerilmeler hesaplanmistir.
Tabakalardaki gerilme degerleri i¢in Tsai-Hill kirilma teorisi yardimiyla
hasar durumlart bulunmus ve kirilma hasart olugsmayan durumlar
belirlenmistir.

Burkulma dayanimi en yiiksek olan ve kirilma hasarina ugramayan kompozit

yapinin fiber acilar1 belirlenmistir.

Matlab ¢oziimii

Asagidaki 6rnekte MATLAB programinin ¢6ziim agamalar1 gosterilmistir.

[k olarak program kullanicidan tabaka sayisi, tabaka kalmliklari, silindir boyu,

silindir ¢cap1 degerlerini girdi olarak istemektedir.

Verilen degerlere gore burkulma yiikii, optime tabaka agilari, tabakalarda olusan

gerilmeler ve yapinin hasar katsayisi program tarafindan bulunmaktadir.
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Kullanici girdileri asagida gosterilmistir.

Enter the number of layers (Tabaka sayisi)

3

Write the thickness of layer number 1 in millimeters [mm] (1. Tabakanin kalinlig1)
0.6667

Write the thickness of layer number 2 in millimeters [mm] (2. Tabakanin kalinlig1)
0.6667

Write the thickness of layer number 3 in millimeters [mm] (3. Tabakanin kalinlig1)
0.6667

Enter the Length of the cylinder in millimeters [mm] (Silindirin boyu)

500

Enter the Diameter of the cylinder in millimeters [mm] (Silindirin ¢ap1)

500

Bu degerlere gore ¢ikan sonuglar agagida gosterilmistir.

RESULTS (Sonuglar)

Maximum buckling pressure (Pcr) is (Maksimum burkulma basinci)

6.089443e+05

Maximum buckling load per unit circumferance (Nycr) is (Birim g¢evre igin burkulma
yiikii)

1.522361e+05

Optimum angles are; (Optime ac1 degerleri)

48.000000

57.000000

40.000000
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Maksimum burkulma yiikii altinda olusan tabaka gerilmeleri, silindir ve tabaka

eksenlerine gore asagidaki sekilde bulunmustur.

Stress values with respect to the part axes at the layer number 1 are (Silindir eksenine

gore 1. tabakadaki gerilmeler)
sigma_x =83.671619
sigma_theta = 148.566648

sigma_x_theta = 80.825444

Stress values with respect to the part axes at the layer number 2 are (Silindir eksenine

gore 2. tabakadaki gerilmeler)
sigma_ x  =84.676303
sigma_theta =247.667939

sigma_x_theta = 115.422489

Stress values with respect to the part axes at the layer number 3 are (Silindir eksenine

gore 3. tabakadaki gerilmeler)
sigma_x  =64.413676
sigma_theta =95.553468

sigma_x_theta = 46.541289
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Stress values with respect to the ply axes at the layer number 1 are (Tabaka eksenine

gore 1. tabakada olusan gerilmeler)
sigma_1 =199.465000
sigma_2 =32.773267

sigma_3 = 25.279640

Stress values with respect to the ply axes at the layer number 2 are (Tabaka eksenine

gore 2. tabakada olugan gerilmeler)
sigma_1 = 305.222043
sigma_2 =27.122199

sigma_3 = 25.080643

Stress values with respect to the ply axes at the layer number 3 are (Tabaka eksenine

gore 3. tabakada olusan gerilmeler)
sigma_1 =123.114111
sigma_2 = 36.853034

sigma_3 = 23.415165

Failure coefficient in each layer as follows

(her tabaka i¢in hasar katsayilar) Burada goriildiigii tizere hasar katsayilari
f1 = 0.824287 1"den kiigiik oldugu i¢cin mukavemet
hesabinda burkulma yiikii dikkate
f2 =0.633522
alinmalidir.
f3=0.972132

h/R ratio = 0.008000 (kalinlik, yarigap orani)

R/L ratio = 0.500000 (yaricap, boy orant)
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Omek yapt igin hesaplanan degerler, kabuk teorisindeki gore h/R<<l sartim

saglamaktadir. Yapi lizerinde olugacak hasar burkulma nedeniyle gergeklesecektir.

Sekil 5.1.’de gosterildigi tabaka agilarina bagli olarak burkulma basincinin degisimi

programdan elde edilmistir. Bu grafik {izerinde her hangi iki tabakanin agilar1 sabit

etkisi

uzerindeki

degisiminin burkulma basinci

tabakanin ag1

iken diger

gosterilmistir.
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Sekil 5.1 : Tabaka agilarina ba

~

gisimini

yatay eksen ise tabakanin aci de

Burada dikey eksen burkulma basincini,

ger tabakalarin agilar1 sabitken 1. tabakanin

ifade etmektedir. Grafikteki mavi egri, di

ac1 degisiminin burkulma basincina etkisini gdstermektedir. Ayni sekilde kirmizi egri

2. tabakayi, yesil egri de 3. tabakay1 ifade etmektedir.
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6. SONLU ELEMANLAR METODU

Sonlu elemanlar metodu, miihendislik problemlerini yaklasik olarak ¢ozebilen
sayisal bir yontemdir. Program igerisinde olusturulan fiziksel modeller, diiglim

noktalari ile belirlenen sonlu elemanlar araciligiyla ¢oziilmektedir.

Sonlu elemanlar yontemi, katt ve sivi mekanigi, akustik, 1s1 transferi,
elektromanyetizma gibi bircok alanda kullanilmaktadir. Teorik ¢oziimii zor olan
sistemlerin yaklasik ¢6ziimii ve olusturulan deney sonuglarini karsilagtirma amaci ile

bu yontem sikga tercih edilmektedir.

Bu calismada optimizasyon ¢6ziimiinden elde edilen kompozit silindirik yap1

ABAQUS programi ile modellenmis ve sonlu eleman ¢éziimii elde edilmistir.

6.1. ABAQUS Analiz Program

ABAQUS sonlu eleman analiz programi olarak otomotiv, ugak, uzay endiistrilerinde
kullanilmaktadir. Ayrica genis malzeme modelleme kapasitesi sayesinde akademik
caligmalarda da yaygin olarak kullanilmaktadir. Lineer ve lineer olmayan
problemleri ¢ozebilen programda iiretim simiilasyonlar1 i¢in yapisal akustik ve

piezoelektrik gibi multifizik ¢oziimleri yapilabilmektedir.

6.2. Problemin Tanim

Bu ¢alismada, yanal basinca maruz ince cidarl: silindirik kompozit bir yapinin sonlu
eleman yontemi ile modeli olusturulup, ¢ikan sonuglar optimizasyon ¢alismasindaki

sonuglarla kiyaslanacaktir.

6.3.  Sonlu Eleman Yontemi Asamalari

6.3.1. Ince cidarh silindirik yapinin modellenmesi

Modelleme asamalarina 1000mm ¢ap ve 1000 mm boya sahip ince cidarli yap1 6rnek

olarak gosterilmistir.
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Abaqus model olusturma boliimiinde 3 boyutlu ve ince cidarli yapr Sekil 6.1 ve

6.2’deki gibi olusturulmustur.

< Create Part
Name: | Part-1

Modeling Space

® 3D () 2D Planar () Axisymmetric

Type Options

(® Deformable

() Discrete rigid

= 0 None available
() Analytical rigid

() Eulerian

Base Feature
Shape Type

) Solid Planar

® Shell

o Revolution
() Wire

& Sweep
() Point

Approximate size: | 200

Sekil 6.1 : Abaqus model olusturma asamasi

Sekil 6.2 : Olusturulmus ince cidarl silindirik yap1

6.3.2. Kompozit malzeme modellenmesi

Bu asamada ince cidarh silindirik yapiya kompozit malzeme 6zellikleri verilmistir.

Cizelge 6.1°de malzeme 6zellikleri gosterilmistir.

74



Cizelge 6.1 : Karbon Epoksi kompozit malzeme 6zellikleri

E1 (G Pa)

EZ (G Pa)

E3(Gpa)

Vi2 Vi3

V23

G12(Gpa)

G13(Gpa)

G23(Gpa)

136.9

9.86

9.86

0.293 | 0.293

0.45

5.654

5.654

2.689

Abaqus programinin kompozit malzeme olusturma bdliimiinde bu malzeme

ozellikleri Sekil 6.3’teki gosterildigi tizere girilmistir.

b
w

Name: CFRP

Description:

Material Behaviors

Edit Material

General Mechanical Thermal Other
Elastic
Type: Engineering Constants v
[] Use temperature-dependent data
Number of field variables: =
Moduli time scale (for viscoelasticity): | Long-term v
[] No compression
[T No tension

Data

E1 E2 E3
1 136900000000 9860000000 9860000000

OK

Nu12
0.293

Nu13
0.293

¥ Suboptions

Nu23

0.45

Cancel _

Sekil 6.3 : Kompozit malzeme 6zelliklerinin verilmesi

Kompozit yapinin tabaka sayisi1 3 adet olarak belirlenmistir. Tabaka kalinliklar1 her

tabaka icin 0.6667 mm olarak yazilmistir. Tabaka agilar1 45-45-45 seklinde

optimizasyon calismasinda elde edilmistir. Bu degerler Sekil 6.4’te gosterildigi lizere

programda yazilmistir.
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= Edit Composite Layup =
Name: CompositeLayup-1
Element type: Conventional Shell Description: [
Layup Orientation
Definition: | Discrete v &
Normal axis: Surface -- (Picked)
Primary axis: Edge -- (Picked)
)

Additional rotation: @ Nene () Angle: 0 () Distribution: b

Section integration: (®) During analysis () Before analysis

Thickness integration rule: (@) Simpson () Gauss

Plies | Offset | Shell Parameters | Display |

[] Make calculated sections symmetric (B oy | == = o C—y) =Y
. . . Rotation  Integration
Ply Name Region Material Thickness CsYs Angle Points
1v Ply-1 (Picked) CFRP 0.0006667 <Layup> 45 3
2 v Ply-2 (Picked) CFRP 0.0006667 <Layup> 45 3
3 v Ply-3 (Picked) CFRP 0.0006667 <Layup> 45 3

OK Cancel

Sekil 6.4 : Kompozit malzemenin tabaka sayis1 ve kalinliklari ile fiber acilarinin
girilmesi

6.3.3. Smnir sartlari ve yiiklerin verilmesi

Bu asamada ince cidarli silindirik kompozit yapinin yiikleme ve sir sartlari

durumlar: Sekil 6.5 ve Sekil 6.6’da belirtilmistir.

Eksenel yiik altinda burkulma durumu igin Sekil 6.7°de gorildiigii tizere silindirin
yan ylizeyine uniform basing verilmistir. Silindirin iki ucu ankastre olarak

belirlenmistir.
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A

= Edit Load
Name: Load-1
Type:  Pressure
Step: Step-1 (Buckle)
Region: (Picked) [3
Distribution: | Uniform v fix)
Magnitude: ‘71 o
ok [Cancal |

Sekil 6.5 : Basing degerinin girilmesi

= Edit Boundary Condition < Edit Boundary Condition
Name: BC-1 Name: BC-2
Type:  Displacement/Rotation Type:  Displacement/Rotation
Step:  Step-1 (Buckle) Step:  Step-1 (Buckle)
Region: (Picked) [ Region: (Picked) [}
Use BC for Use BC for

(®) Stress perturbation and buckling mode calculation
() Stress perturbation only

() Buckling mode calculation only

CSYS: (Global) [3 L

(®) Stress perturbation and buckling mode calculation
(0) Stress perturbation only

() Buckling mode calculation only

CSYS: (Global) [y L

Distribution: ‘ Uniform ;V fix) Distribution: ‘ Uniform v fix)
ut: o - “ vt o
U2 ‘9 71 U2 i'O
uz o - uz o
UR1: ‘0 radians URT: 0 | radians
UR2: o ‘ radians UR2: [:o 7‘ radians
UR3: |0 | radians UR3: ; o | radians
Note: The displacement value will be Note: The displacement value will be

maintained in subsequent steps. maintained in subsequent steps.

oK | | Cancel oK Cancel |

Sekil 6.6 : Sinir sartlarinin girilmesi
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Sekil 6.7 : Silindir yapinin tizerinde kuvvet ve siir sartlar

6.3.4. Sonlu eleman yapisinin olusturulmasi

Bu asamada ince cidarl silindirik kompozit yapinin sonlu eleman agi (mesh)

olusturulmustur.

Dikdoértgen (quad) sonlu elemani kullanilmistir ve eleman biyiikliikleri 0.01 olarak

Sekil 6.8”de gosterildigi iizere belirlenmistir.

Olusturulan sonlu eleman agi1 yapi tizerinde Sekil 6.9°da gosterilmistir.

Sizing Controls

Approximate global size: 0.01I 7

Curvature control

Maximum deviation factor (0.0 < h/L < 1.0): 01
(Approximate number of elements per circle: 8)

Minimum size control

(®) By fraction of global size (0.0 < min < 1.0) 0.1

() By absolute value (0.0 < min < global size)  0.005

oK | Apply Defaults | | Cancel 7'

o Global Seeds

Sekil 6.8 : Sonlu elemanlarin biiyiikliiklerinin belirlenmesi
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Sekil 6.9 : ince cidarli silindirik kompozit malzemenin sonlu eleman ag1 gosterimi
6.3.5. Sonucun elde edilmesi
Sonlu eleman analizi sonrasinda 1. 6zdeger (eigenvalue) kuvvet parametresi A =

24210 seklinde bulunmustur. Buradan Ny = A* N,o = 24210 x1 = 24210 N
seklinde elde edilmistir. Baslangi¢ yiikiiniin 1 alinmasi sayesinde kritik yiik, A’a esit

olarak elde edilmistir. Programda ilk 5 6zdeger hesaplanip. Cikan sonuglar Cizelge

6.2’de gosterilmistir.

Cizelge 6.2 : Ozdegerlerin gosterilmesi

M A A3 Ay As

24210 24210 25088 25088 26240

Sekil 6.10°da 1 6zdegerden elde edilen sonug gosterilmistir.

Sekil 6.10 : Sonlu eleman analiz sonucu
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6.3.6. Sonlu elemanlarin biiyiikliiklerinin sonuca etkisi

Sonlu elemanlarinin biiytikliiklerinin ¢ikan sonucun gercege yaklagsmasi iizerinde

onemli etkisi vardir. Fakat elemanlarin ¢ok sik bigimde alinmasinin ¢dziim siiresinde

artisa neden oldugu gozlemlenmistir. Bu amagla hem sonucun miimkiin oldugu kadar

teorik ¢oziime yaklastirilmast hem de ¢6ziim siiresinin en az olmast i¢in sonlu

eleman ag sikliginin etkileri incelenmistir.

Cizelge 6.3’de 1. 6zdeger igin eleman biylkligliniin, analitik ¢dziime yaklasma

orani ve ¢dziim siiresine etkisi gosterilmistir. MATLAB optimizasyonundan alinan

Nycr degeri 24168 scklindedir. Sekil 6.11°de bu degisim grafik {izerinde

gosterilmistir. Ortaya c¢ikan sonuglara goére mesh biiyiikliigiiniin 0.03’den sonra

burkulma yiikii degisimine etkisinin azaldig1 gorilmiistiir.

Cizelge 6.3 : Sonlu eleman biiyiikliiglinilin, yaklasma oran1 ve ¢6ziim siiresine etkisi

Mesh boyutu (mm)

Sekil 6.11 : Sonlu eleman boyutunun burkulma yiikiine etkisi
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Sonlu Eleman BiyuklGginin Etkisi
Tabaka Sonlu

Cap Boy | Kalinligi | Tabaka| Tabaka eleman Nycr % hata
(mm) | (mm) (mm) saylsl acilar boyutu (mm) (N/m) miktari | Sire
1000 | 1000 | 0.6667 3 45-45-45 50 26000 7.05 |7s
1000 | 1000 | 0.6667 3 45-45-45 30 24777 2,52 |9s
1000 | 1000 | 0.6667 3 45-45-45 15 24298 0.53 |[21s
1000 | 1000 | 0.6667 3 45-45-45 13 24258 0.37 |[32s
1000 | 1000 | 0.6667 3 45-45-45 11 24224 0.23 |45s
1000 | 1000 | 0.6667 3 45-45-45 10 24210 0.17 |[53s
1000 | 1000 | 0.6667 3 45-45-45 9 24197 0.12 |[73s
1000 | 1000 | 0.6667 3 45-45-45 8 24185 0.07 |90s

26200
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= 25200
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24400
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7.

7.1.

ANALITIK VE SONLU ELEMANLAR YONTEMI SONUCLARI

D/L ve kalinlik sabit iken hacimsel degisimin kritik burkulma basinci ve

optimum tabaka acilarina etkisi

D/L=1 ve tabaka kalinliklar1 0.6667 mm iken 200-1000 mm aralikta, 3 tabakali

kompozit yapmin burkulma yiikii ve basinci ile optimum agilarin degisimi, analitik

ve sonlu eleman ¢6ziimleri igin Cizelge 7.1‘de gosterilmistir. P,

hesaplanmustir.

= Ny /R seklinde

Cizelge 7.1 : Hacimsel degisimin tabaka agis1, burkulma yiikii ve basincina etkisi

Hacim degisiminin etkisi

cap | Boy Tabakua Tabaka Tabaka | Mesh | Matlab | Matlab | Abaqus | Abaqus
(mm) | (mm) Kalinlg sayisi actlari | boyutu| Nycr Pcr Nycr Pcr

(mm) (d) (mm) | (N/m) | (N/m"2) | (N/m) | (N/m"2)
200 | 200 | 0.6667 3 38-90-62 | 0.005 |1726364 |17263640 | 1623670 | 16236700
300 | 300 | 0.6667 3 40-90-38 | 0.005 | 493059 | 3287058 | 510954 | 3406360
400 | 400 | 0.6667 3 43-73-28 | 0.005 | 217413 | 1087069 | 232272 | 1161360
500 | 500 | 0.6667 3 48-57-40| 0.005 | 152236 | 608944 | 146343 | 585372
600 | 600 | 0.6667 3 48-35-43| 0.006 | 96240 | 320801 | 94947 | 316490
700 | 700 | 0.6667 3 45-40-43 | 0.007 | 58581 | 167374 | 60527 172934
800 | 800 | 0.6667 3 45-15-38 | 0.008 | 47817 | 119544 | 45150 | 112875
900 | 900 | 0.6667 3 45-30-43 | 0.009 | 33876 75280 32853 73007
1000 | 1000 | 0.6667 3 45-45-45| 0.010 | 24168 48336 24210 48420

Burkulma yiikiiniin ¢ap ve boy artisina gore degisimi, analitik ve sonlu eleman

¢Ozilimleri igin grafik olarak Sekil 7.1°de gosterilmistir.

Ortaya ¢ikan sonuglara gore hacimsel degisiminin 200-1000 mm aralikta burkulma

yiikiine etkisinin ters orantili oldugu goriilmiistiir.
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Sekil 7.1 : Hacimsel degisimin burkulma ytikiine etkisi

7.2.1. Analitik ¢6ziimden elde edilen sonuclar

Boy degisiminin kritik burkulma basincina etkisi

—@— Matlab

—@— Abaqus

Cap, tabaka kalinligi, tabaka sayisi ve acilar1 sabit olan bir silindir i¢in boy
degisiminin burkulma yiikii ve basinci iizerinde etkisi 300-700 mm aralikta

incelenmistir. Analitik ¢6ziimden elde edilen sonuglar Cizelge 7.2°de ve Sekil 7.2°de

gosterilmistir.

Cizelge 7.2 : Analitik ¢6zlimde boy degisiminin burkulma yiikii ve basincina etkisi

Matlab Boy Etkisi

Cap (mm) | Boy (mm) Tabaka Tabaka Tabaka Nycr Pcr

P 4 kalinligi (mm) sayisl acllari (N/m) (N/mA2)
500 300 0.6667 3 48-57-40 152290 609160
500 400 0.6667 3 48-57-40 152290 609160
500 500 0.6667 3 48-57-40 152290 609160
500 600 0.6667 3 48-57-40 152290 609160
500 700 0.6667 3 48-57-40 152290 609160
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Matlab Boy etkisi
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Sekil 7.2 : Analitik ¢6ztimde boy degisiminin burkulma yiikiine etkisi
Ortaya ¢ikan sonuglara gore boy degisiminin 300-700 mm aralikta burkulma yiikii
degisimine etkisinin olmadig goriilmiistiir.
7.2.2. Sonlu eleman ¢oziimiinden elde edilen sonug¢lar

Cap, tabaka kalinligi, tabaka sayisi ve acilari sabit olan bir silindir i¢in boy
degisiminin burkulma yiikii ve basinci tiizerinde etkisi 300-700 mm aralikta
incelenmistir. Sonlu eleman ¢6ziimiinden elde edilen sonuglar Cizelge 7.3’de ve
Sekil 7.3 te gosterilmistir.

Cizelge 7.3 : Sonlu eleman ¢dziimiinde boy degisiminin burkulma yiikii ve basincina
etkisi

Abaqus Boy Etkisi

Cap (mm) | Boy (mm) Tabaka Tabaka Tabaka Nycr Pcr

P ¥ kalinligi (mm) | sayisi acllari (N/m) (N/m~2)
500 300 0.6667 3 48-57-40 267784 1071136
500 400 0.6667 3 48-57-40 189886 759554
500 500 0.6667 3 48-57-40 146343 585372
500 600 0.6667 3 48-57-40 120446 481784
500 700 0.6667 3 48-57-40 100092 400368
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Abaqus Boy etkisi
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Sekil 7.3 : Sonlu eleman ¢6ziimiinde boy degisiminin burkulma yiikiine etkisi

Ortaya ¢ikan sonuglara gore 300-700 mm aralikta boy arttik¢a burkulma ytiikiiniin

azaldig gorilmiistir.

7.3.  Cap degisiminin Kkritik burkulma basincina etkisi

7.3.1. Analitik ¢6ziimden elde edilen sonuclar

Boy, tabaka kalinligi, tabaka sayist ve agilar1 sabit olan bir silindir i¢cin boy
degisiminin burkulma yiikii ve basinci lzerinde etkisi 300-700 mm aralikta
incelenmistir. Analitik ¢oziimden elde edilen sonuglar Cizelge 7.4’te ve Sekil 7.4’de

gosterilmistir.

Cizelge 7.4 : Analitik ¢ozlimde ¢ap degisiminin burkulma yiikii ve basincina etkisi

Cap (mm) | Boy (mm) Tabaka Tabaka Tabaka Nycr Pcr

P y kalinhgi (mm) sayisl acllari (N/m) (N/mA2)
300 500 0.6667 3 48-57-40 182720 1218132
400 500 0.6667 3 48-57-40 162325 811625
500 500 0.6667 3 48-57-40 152290 609160
600 500 0.6667 3 48-57-40 146518 488393
700 500 0.6667 3 48-57-40 142844 408127
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Matlab Cap etkisi
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Sekil 7.4 : Analitik ¢oziimde ¢ap degisiminin burkulma yiikiine etkisi
Ortaya ¢ikan sonuglara gore 300-700 mm aralikta ¢ap arttikca burkulma yiikiiniin
azaldig goriilmiistir.
7.3.2. Sonlu eleman ¢oziimiinden elde edilen sonuclar

Boy, tabaka kalinligi, tabaka sayisi ve agilar1 sabit olan bir silindir igin boy
degisiminin burkulma yiikii ve basinci tiizerinde etkisi 300-700 mm aralikta

incelenmistir.

Sonlu eleman ¢o6ziimiinden elde edilen sonuglar Cizelge 7.5’te ve Sekil 7.5°de

gosterilmistir.

Cizelge 7.5 : Sonlu eleman ¢oziimiinde ¢ap degisiminin burkulma yiikii ve basincina

etkisi
Cap (mm) | Boy (mm) Tabaka Tabaka Tabaka Nycr Pcr
P y kalinligi (mm) sayisl acllari (N/m) (N/m~2)
300 500 0.6667 3 48-57-40 304330 2028867
400 500 0.6667 3 48-57-40 201045 1005225
500 500 0.6667 3 48-57-40 146343 585372
600 500 0.6667 3 48-57-40 113005 376683
700 500 0.6667 3 48-57-40 90866 259617
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Abaqus Cap Etkisi
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Sekil 7.5 : Sonlu eleman ¢éziimiinde ¢ap degisiminin burkulma yiikiine etkisi

Ortaya ¢ikan sonuglara gore 300-700 mm aralikta ¢ap arttikca burkulma yiikiiniin

azaldig gorilmiistir.

7.4. Tabaka kalinhk degisiminin kritik burkulma basincina etkisi

7.4.1. Analitik coziimden elde edilen sonug¢lar

Boy, c¢ap, tabaka sayisi ve agilart sabit olan bir silindir i¢in tabaka kalinlig
degisiminin burkulma yiikii ve basinci tizerindeki etkisi, 1-3 mm aralikta
incelenmistir. Analitik ¢ézliimden elde edilen sonuclar Cizelge 7.6’da ve Sekil 7.6’da

gosterilmistir.

Cizelge 7.6 : Analitik ¢oziimde kalinlik degisiminin burkulma yiikii ve basincina

etkisi

Cap Boy | Kalinhk Toplam Tabaka Tabaka Nycr Pcr
(mm) | (mm) | (mm) | kahnlik (mm) sayisl acilar (N/m) (N/m~2)

500 | 500 | 0.3333 1 3 48-57-40 25283 101133

500 | 500 0.5 1,5 3 48-57-40 70038 280150

500 | 500 | 0.6667 2 3 48-57-40 152290 609160

500 | 500 | 0.8333 2,5 3 48-57-40 284013 | 1136052

500 | 500 1 3 3 48-57-40 477425 | 1909703
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Matlab Kalinlik etkisi
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Sekil 7.6 : Analitik ¢6ziimde kalinlik degisiminin burkulma yiikiine etkisi
Ortaya cikan sonuglara gore 1-3 mm aralikta kalinlik arttikga burkulma yiikiiniin
arttig1 gorilmiistiir.

7.4.2. Sonlu eleman ¢6ziimiinden elde edilen sonuglar

Boy, c¢ap, tabaka sayisi ve agilart sabit olan bir silindir i¢in tabaka kalinlig
degisiminin burkulma yiikii ve basinct {izerindeki etkisi, 1-3 mm aralikta

incelenmistir.

Sonlu eleman ¢oziimiinden elde edilen sonuglar Cizelge 7.7°de ve Sekil 7.7°de

gosterilmistir.

Cizelge 7.7 : Sonlu eleman ¢oziimiinde kalinlik degisiminin burkulma yiikii ve
basincina etkisi

Cap Boy | Kalinlik Toplam Tabaka Tabaka Nycr Pcr
(mm) | (mm) | (mm) | kahnlik (mm) saylsl acilar (N/m) (N/m~2)
500 | 500 | 0.3333 1 3 48-57-40 25037 100148
500 | 500 0.5 1,5 3 48-57-40 70789 283156
500 | 500 | 0.6667 2 3 48-57-40 146343 585372
500 | 500 | 0.8333 2,5 3 48-57-40 261320 | 1045280
500 | 500 1 3 3 48-57-40 417618 | 1670472
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Abaqus Kalinhk Etkisi
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Sekil 7.7 : Sonlu eleman ¢6ziimiinde kalinlik degisiminin burkulma yiikiine etkisi

Ortaya ¢ikan sonuglara gore 1-3 mm aralikta kalinlik arttikca burkulma yiikiiniin

arttig1 gorilmiistiir.

7.5.  Malzeme degisiminin kritik burkulma basincina etkisi

7.5.1. Analitik ¢co6ziimden elde edilen sonuclar

Boy, ¢ap, tabaka sayis1 ve kalinliklar1 sabit olan bir silindir i¢in malzeme degisiminin
optimum burkulma yiikii ve basinct iizerinde etkisi incelenmistir. Malzeme

ozellikleri Cizelge 7.8 de verilmistir.

Analitik ¢oztimden elde edilen sonuglar her iki malzeme i¢in Cizelge 7.9°da

gosterilmistir.

Cizelge 7.8 : Malzeme 6zellikleri

Malzeme | E{(GPa) | E3 E3(GPa) | vy3, Vi3 Va3 | Gi2,G13(Gpa) | G23(Gpa) | p(kg/m*3)

CFRP 136.9 9.86 0.293 | 045 | 5.654 2.689 1600
GFRP 45 12 0.2 0.2 55 5.5 2000

Ortaya ¢ikan sonuglara gore GFRP malzeme i¢in burkulma yiikiiniin azaldig
gorilmiistiir. Ayrica kompozit yapinin optimum tabaka agilarinin da degistigi

gbzlenmistir.
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Cizelge 7.9:

Malzeme degisiminin optimum burkulma ytikiine etkisi

Malzeme Cap| Boy | Her tabakanmin | Tabaka| Tabaka | Nycr Pcr
(m) | (m) | kalimhgymm) | sayis1 |agilari(d)| (N/m) | (N/m”2)

CFRP | 05| 05 0.6667 3 48-57-40 | 152290 | 609160

GFRP | 05| 05 0.6667 3 45-28-40 | 57546 | 230185

7.5.2. Sonlu eleman ¢6ziimiinden elde edilen sonuclar

Boy, ¢ap ve kalinliklar1 ayni olan bir silindirde CFRP, GFRP ve Celik malzemeleri

icin burkulma yiikiiniin degisimi Cizelge 7.10’da gosterilmistir. CFRP ve GFRP

malzeme i¢in Cizelge 7.8 ve 7.9’daki optimum degerler kullanilmistir. Celik

malzeme i¢in E=210 GPa ve Poison oranmi 0.3 alinmistir. Burkulma yiikii ¢elik

malzeme igin daha yiiksek ¢ikmistir. Fakat CFRP ve GFRP malzeme ile

karsilastirildiginda c¢eligin agirligi daha yiiksek ¢ikmustir.

Cizelge 7.10

: CFRP, GFRP ve Celik malzemelerde optimum burkulma ytikleri

Cap | Boy Toplam Mesh Yogunluk | Agirhk
Malzeme| (' | (m) | kahmhk(m) |boyutu(m)| (kg/m™3) | (kg) | Yo (N/m)
CFRP | 05 | 05 | 0002 0.005 1600 5024 | 146343
GFRP | 05 | 05 | 0002 0.005 | 2000 6.280 75922
Celik | 05 | 05 | 0002 0005 | 7800 | 24492 | 787031

Aym agirlik icin CFRP, GFRP ve

celik malzemelerde burkulma yiikiiniin

karsilastirilmasi, kalinligin degisimi ile Cizelge 7.11°de gosterilmistir. Ortaya ¢ikan

sonuglara gore Celik ve GFRP malzeme i¢in CFRP ile ayni agirlikta burkulma

yiikiiniin azaldig1 goriilmiistiir.

Cizelge 7.11 : CFRP, GFRP ve Celik i¢in ayn1 agirlikta burkulma yiikleri

CFRPve Celik Burkulma Yiikii

Cap| Boy Toplam Ag Yogunluk | Agirhk
Malzeme| (V| (m) | kahmhk(m) |boyutu(m)| (kg/m™3) | (kg) | VYO (VM)
CFRP | 05| 05 0.002 0.005 1600 5024 | 146343
GFRP | 05| 05 0.0016 0005 | 2000 5.024 42782
Celik | 05| 05 | 000041 0005 | 7800 5.024 15189
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7.6.

Tabaka ac1 degisiminin kritik burkulma basincina etkisi

Boy, cap, tabaka sayis1 ve kalinliklar1 sabit olan bir silindir i¢in tabaka agilarinin

degisiminin burkulma yiikii tizerinde etkisi Cizelge 7.12’de gosterilmistir.

Ortaya ¢ikan sonuglara gore optimum tabaka agis1 olan 48-57-40’dan farkl agilarda

burkulma yiikiiniin azaldig1 goriilmiistiir.

Cizelge 7.12 : Tabaka ag1 degisiminin burkulma yiikiine etkisi

Cap | Boy | Her tabakanin | Tabaka| Tabaka Ag Nxer (N/m) Pcr

(m) | (m) kalinhgi(m) | says1 |acilari(d) | boyutu(m) (N/m~2)
0.5 0.5 0.00066667 3 48-57-40 |  0.005 152290 609160
0.5 0.5 0.00066667 3 0-0-0 0.005 51144 204579
0.5 0.5 0.00066667 3 45-45-45 0.005 147765 591063
0.5 0.5 0.00066667 3 90-90-90 |  0.005 26480 105921
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8. SONUC VE ONERILER

Bu ¢alismada ince cidarl: silindirik kompozit yapilarin yanal basing altinda burkulma

davranislar1 incelenmistir.

Literatiirde, bazi arastirmacilar bu konuyu deneysel ve sonlu eleman metodu ile
incelemislerdir. Ornegin; Moon, Kim, Choi, Kweon ve Choi (2009), ince cidarli
sargili karbon fiber epoksi kompozit silindirleri, dis basing altinda incelemislerdir.
Sarim acgist 30-45-60 seklinde olan 3 farkli model icin sonlu eleman ve deneysel
yontem karsilastirilmistir. Silindirlerin burkulma davranisinda bu acilarin 6nemli

etken oldugu belirtilmistir.

Ancak, literatiirde ince cidarli silindirik kompozit yapilarin yanal basing altindaki
burkulma davranisini, hem analitik, hem de sonlu elemanlar analizi ile inceleyen ve
buna ek olarak analitik ¢6ziimde ayn1 geometri i¢in tabaka ag1 optimizasyonu yapan

arastirmacilar ¢cok az gorilmiistiir.

Bu ¢alismadaki tabaka agi optimizasyonu, MATLAB programi tarafindan rastgele
olusturulan ve hassasiyeti kullanici tarafindan belli olan bir a¢1 konfigilirasyon matrisi
ile hesaplanmaktadir. Burada olusturulan matrisin kolon sayis1 kadar burkulma yiikii
hesaplanmaktadir. Bu ylizden MATLAB programinda kullanilan dizinlerin ¢ogu 4
boyutlu olmaktadir. MATLAB programi agi optimizasyonunun yani sira, verilen
geometrik boyutlara gore, kritik burkulma ytikiinii, gerilmeleri hesaplamakta ve hasar

analizini de yapmaktadir.

Calismanin devaminda ise, MATLAB’den elde edilen optimum ac¢i1 degerleri ile
sonuglar ABAQUS sonlu elemanlar programi ile tekrar ¢oziilmistiir. Buradaki amag
analitik ve sonlu elemanlar sonucunun ne kadar oOrtiistigiinii gormektir. Sonlu
elemanlar sonucuna, ag boyutunun etkisi de arastirilmistir ve ag boyutunun 0.03m

oldugu durumda analitik ¢6ziim ile arasinda hatanin %2.52 oldugu goriilmiistiir.

Calismanin sonunda, boy, ¢ap ve kalinlik degisiminin hem analitik ¢6ziime hem de

sonlu elemanlar ¢6ziimiine etkisi gosterilmistir.
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Sonug olarak yapilan ¢alismanin ince cidarli kompozit silindirik yapilarin tabaka

acilarinin optimizasyonu konusunda kullanilabilecegi belirlenmistir.

Ayrica, bu tez ile alakali bir makale yazilmis ve bu makale WASET (World
Academy of Science Engineering and Technology)“nin Vol:8 No:11 2014 dergisinde
yayimlanmigtir. Ayni zamanda, yine bu makale icin WASET“e bir sunum

hazirlanmis ve bu sunum 29.11.2014 tarihinde istanbul’da sunulmustur.

Bu calismaya Oneri olarak ise, 6rnek olarak alinan degerlerde, deneysel calisma
yapilabilir. Bu sayede, teorinin ve sonlu elemanlar sonucunun gercek hayattaki
durum ile olan farkliliklar1 da goriilebilir. Ayn1 zamanda, imalattan kaynakli kusurlar

da bir parametre ile ¢calismaya eklenebilir ve daha gercekei bir sonug elde edilebilir.

92



KAYNAKLAR

Bisagni, C. ve Cordisco P. (2003). An experimental investigation into the buckling
and postbuckling of CFRP shells under combined axial and torsional
loading, Composite Structures, 60, 391-402.

Meyer-Piening, H.-R., Farshad, M., Geier B., Zimmermann, R. (2001). Buckling
loads of CFRP composite cylinders under combined axial and torsion
loading — experiments and computations, Composite Structures, 53,
427-435.

Bisagni, C. (2000). Numerical analysis and experimental correlation of composite
shell buckling and post-buckling, Composites Part B: engineering, 31,
655-667.

Smerdov, A. A. (2000). A computational study in optimum formulations of
optimization problems on laminated cylindrical shells for buckling 1.
Shells under axial compression, Composites Science and Technology,
60, 2057-2066.

Smerdov, A. A. (2000). A computational study in optimum formulations of
optimization problems on laminated cylindrical shells for buckling 1.
Shells under external pressure, Composites Science and Technology,
60, 2067-2076.

Moon, C.-J., Kim I.-H., Choi B.-H., Kweon J.-H., Choi J.-H. (2010). Buckling of
filament-wound composite cylinders subjected to hydrostatic pressure
for underwater vehicle applications, Composites Structures, 92, 2241-
2251.

Lopatin, A. V. ve Morozov E. V. (2012). Buckling of a composite cantilever
circular shell subjected to uniform external lateral pressure,
Composite Structures, 94, 553-562.

Kim, S.-E. ve Kim C.-S. (2002). Buckling strength of the cylindrical shell and tank
subjected to axially compressive loads, Thin-Walled Structures, 40,
329-353.

Gal, A., Levy, R., Abramovich, H., Pavsner, P. (2006). Buckling analysis of
composite panels, Composite Structures, 73, 179-185.

Chen, Z., Yang L., Cao, G., Guo, W. (2012). Buckling of the axially compressed
cylindrical shells with arbitrary axisymmetric thickness variation,
Thin-Walled Structures, 60, 38-45.

Kirkpatrick, S. W. ve Holmes B. S. (1989). Axial buckling of a thin cylindrical
shell: experiments and calculations, Computational Experiments,
ASME Publications, 176, 329-353.

93



Goldfeld, Y., Arbocz J., Rothwell, A. (2005). Design and optimization of laminated
conical shells for buckling, Thin-Walled Structures, 43, 107-133.

Tafreshi, A. (2004). Efficient modelling of delamination buckling in composite
cylindrical shells under axial compression, Composite Structures, 64,
511-520.

Bert, C. W., Kim, C.-D. (1995). Analysis of buckling of hollow laminated
composite drive shafts, Composites Science and Technology, 53, 343-
351.

Shokrieh, M. M., Hasani, A., Lessard, L. B. (2004). Shear buckling of a
composite drive shaft under torsion, Composite Structures, 64, 63-69.

Lennon, R. F. ve Das, P. K (2000). Torsional buckling behavior of stiffened
cylinders under combined loading, Thin-Walled Structures, 38, 229-
245.

Al-Hassani, S. T. S., Darvizeh, M., Haftchenari H. (1997). An analytical study of
buckling of composite tubes with various boundary conditions,
Composite Structures, 39, 157-164.

Bisagni, C. ve Cordisco P. (2006). Post-buckling and collapse experiments of
stiffened composite cylindrical shells subjected to axial loading and
torque, Composite Structures, 73, 138-149.

Messager, T., Pyrz M., Gineste, B., Chauchot, P. (2002). Optimal laminations of
thin underwater composite cylindrical vessels, Composite Structures,
58, 529-537.

Tafreshi, A. (2006). Delamination buckling and postbuckling in composite
cylindrical shells under combined axial compression and external
pressure, Composite Structures, 72, 401-418.

Kaw, A. K. (2006). Mechanics of Composite Materials, Second edition, Taylor &
Francis Group.

Berthelot, J.-M. (1999). Composite Materials Mechanical Behavior and Structural
Analysis, Springer-Verlag Berlin Heidelberg GmbH.

NASA (1965). Buckling of Thin-walled Circular Cylinders, Nasa Space Vehicle
Design Criteria, National Aeronautics and Space Administration.

Ural, T. (2009). Silindirik kompozit kablarin burkulma analizi (doktora tezi),
Atatiirk Universitesi, Erzurum.

Vinson, J. R. ve Sierakowski R. L. (2004). The Behavior of Structures Composed
of Composite Materials, Second Edition, Kluwer Academic
Publishers.

Kollar, L. P. ve Springer G. S. (2003). Mechanics of Composite Structures,
Cambridge University Press.

Tanov, R. ve Tabiei A. Static and Dynamic Buckling of Laminated Composite
Shells, University of Cincinnati.

Pekbey, Y. (2005) Buckling of economical composite bars (doktora tezi), Dokuz
Eyliil University, [zmir.

Url-1  <http://tr.wikipedia.org/wiki/MATLAB>, alindig1 tarih: 04.12.2014.

94


http://tr.wikipedia.org/wiki/MATLAB

Url-2  <http://en.wikibooks.org/wiki/MATLAB_Programming>, alindig1 tarih:
04.12.2014.

Url-3  <http://en.wikipedia.org/wiki/Abaqus>, alindig: tarih: 04.12.2014.

Url-4  <http://tr.wikipedia.org/wiki/Sonlu_elemanlar yontemi>, alindig1 tarih:
04.12.2014.

95


http://en.wikibooks.org/wiki/MATLAB_Programming
http://en.wikipedia.org/wiki/Abaqus

96



EKLER

EK A: MATLAB Kodu
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EKA
%% Definitions
layer=input ('Enter the number of layers\n');

angle increment=2.5; % The value of angle increment; determines the
resolution of the theta Matrix

angle=(90+angle increment)/angle increment;

o)

row=layer; % Determines the number of rows of theta Matrix

col=angle”layer; % Determines the number of columns of the theta
Matrix

%% Material properties

$Properties of CF from the journal
E1=136.9e9; %[Pa]
E2=9.86e9; %[Pa]
E3=9.86e9; %[Pa]

nul2=0.293;
nul3=0.293;
nu2l=(E2*nul2) /E1;
nu23=0.45;
G1l2=5.654e9; %[Pa]
G13=5.654e9; %[Pa]
G23=2.689e9; %[Pa]

[}

% Mechanical properties CERP
sig 1 T ult=1500e6; %[Pa]

sig 1 C ult=1500e6; %[Pa]
sig 2 T ult=40e6; % [Pa]
sig 2 C ult=246e6; %[Pa]
tau 1 2 ult=68e6; s [Pal

%% Compliance matrix (S) with the engineering constants

C=zeros (6,6, layer,col);
S=zeros (6,6, layer,col);

S(1,1,:,:)=1/E1;
S(1,2,:,:)=—nul2/E1;
S(1,3,:,:)=—nul3/E1l;
S(2,2,:,:)=1/E2;
S(2,3,:,:)=—nu23/E2;
S(3,3,:, ):l/E3;
S(4,4,:,:)=1/G23;
S(5,5,:,:)=1/G13;
S(6,6,:,:)=1/G12;

FSymmetry

S(2,1,:,:)=8(1,2,:,:);
S(3,1,:,:)=8S(1,3,:,:);
S(4,1,:,:)=8(1,4,:,:);
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(C)

Stiffness matrix
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=1l:layer
for j

for p

l:col

=inv(S(:,:,p,3)):
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%% Angle arrangement

zeros (row, col) ;

theta

See angle generation function

o
]

=]l:row

for i

angle generation (layer,angle,i);

)

theta (i+1,

end

cl=0;

zeros (1l,col);

dummy angle=
=l:col

for 1

dummy angle (i)=cl;

=cl+1;

cl
cl

mod (cl, angle) ;

end

dummy angle;

)

theta (1,

D)=[1;

theta (row+1,

theta.*angle increment;

theta
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o)

% Degrees to radians conversion
for p=l:layer

theta(p, :)=(pi*theta(p ) /180;
end

%% Calculation of transformation matrices and stiffness and
compliance matrices with respect to fiber angles

sz_theta=size (theta);

T sig=zeros(6,6,sz theta(l,1l), sz theta(l,2));
T eps=zeros(6,6,sz_theta(l,1l), sz _theta(l,2));
S prime=zeros (6,6,sz_theta(l,1l), sz theta( , 2
C prime=zeros(6,6,sz_theta(l,1l), sz_theta(l,2

))
))

for p=1l:layer
for angle=1l:sz theta(l,2)
$Transformation matrix for sigma
T sig(:,:,p,angle)=[ (cos (theta (p,angle))) "2
(sin(theta(p,angle)))”2 0 0 O
2*sin (theta (p,angle)) *cos (theta (p,angle)); (sin(theta (p,angle)))"2
(cos (theta(p,angle)))”2 0 0 0 -
2*sin (theta (p,angle)) *cos (theta(p,angle)); 0 0 1 0 0 0; 0 0 O
cos (theta(p,angle)) -sin(theta(p,angle)) 0; 0 0 O
sin (theta (p,angle)) cos(theta(p,angle)) 0;
sin (theta (p,angle)) *cos (theta (p,angle))
sin (theta (p,angle)) *cos (theta (p,angle)) 0 0 O
((cos(theta(p,angle)))”2)-((sin(theta(p,angle)))*2)];

$Transformation matrix for epsilon

T eps(:,:,p,angle)=[ (cos (theta (p,angle))) "2
(sin(theta(p,angle)))”2 0 0 O
sin (theta (p,angle)) *cos (theta (p,angle)); (sin(theta (p,angle)))"2
(cos (theta(p,angle)))”2 0 0 0 -
sin(theta (p,angle)) *cos (theta(p,angle)); 0 0 1 0 0 0; 0 O O
cos (theta(p,angle)) -sin(theta(p,angle)) 0; 0 0 O
sin(theta (p,angle)) cos(theta(p,angle)) 0; -
2*sin (theta (p,angle)) *cos (theta (p,angle))
2*sin (theta (p,angle)) *cos (theta(p,angle)) 0 0 O
((cos(theta(p,angle)))”2)-((sin(theta(p,angle)))*2)]1;

S prime(:,:,p,angle)=(T _eps(:,:,p,angle)\S(:,:,p,angle))*T sig(:,:,p
,angle) ;

C_prime(:,:,p,angle)=(T_sig(:,:,p,angle)\C(:,:,p,angle))*T_eps(:,:,p
,angle);

end
end

%% Deleting the first three rows and columns for plane stress
assumption

S prime(3,:,:,:
Siprime(B, ,:
(3
(:

Il
..

S _prime
S _prime

~e

14 r -

~—

— — — —

[ 1
~

~e
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~e

S prime
S prime
C prime
C prime
C prime
C prime
C prime HFH
C prime 3,:,'
Q prime=C prime;
S _prime;

~e

)
)
3/ :/:)
3, s i)
3 )
)
)
)

~.

4 R A

~e

14 I -

~e

~e

L e B B B B B

(:
(:
(
(
(
(:
(:
(:

[ U T S U
~.

~.

%% Calculation of h values (related with layer thicknesses)

t=zeros (1, layer);
for i=l:layer
t(i)=input (['Write the thickness of layer number ' num2str (i) '
in milimeters [mm]\n']);
end
% mm to m conversion
for i=l:layer
t(1)=t(1)/1000;
end

T=sum (t) ;

dummy t=cumsum(t) ;
sz_t=size(t);

dummy t(sz_ t(1,2)+1)=0;
sz_dummy t=size (dummy t);

counter=sz dummy t(1,2);

for i=l:sz t(1l,2)
dummy t (counter)=dummy t (counter-1);
counter=counter-1;

end

dummy t (1)=0;

h=zeros(1l,sz dummy t(1,2));

for i=l:sz dummy t(1,2)
h(i)=-((T/2)-(dummy t(i)));

end

%% Calculating the A, B and D matrices
sz_Q prime=size(Q prime);

A=zeros(sz_Q prime(1l,1), sz_Q prime (1,2), sz_Q prime (1,4));
A sum=zeros(sz_ Q prime(l,1),sz Q prime(l,2),sz Q prime(l,3),sz Q pri
e(l,4));
for p=l:layer
A sum(:,:,p,:)=Q_prime(:,:,p,:)* (h(p+l)-h(p));
A=sum (A sum, 3) ;
end
A=reshape (A, 3,3,col);
A;
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B=zeros(sz Q prime(l,1),sz Q prime(l,2),sz Q prime(l,4));

B sum=zeros(sz Q prime(l,1),sz Q prime(l,2),sz Q prime(l,3),sz Q pri

me(l,4));

for p=1l:layer
B_sum(:, :,p,:)=0_prime(:,:,p,:)*(((h(p+l))"2)-(h(p)"2));
B=sum(B_sum, 3) ;

end

B=reshape (B, 3,3,col);

B=B/2;

D=zeros(sz_Q prime(l,1),sz Q prime(l,2),sz Q prime(1l,4));

D sum=zeros(sz Q prime(l,1l),sz Q prime(l,2),sz Q prime(l,3),sz Q pri

me (1,4));

for p=l:layer
D sum(:,:,p,:)=Q prime(:,:,p,:)*(((h(p+l))"3)-(h(p)"3));
D=sum(D_sum, 3) ;

end

D=reshape (D, 3,3,col);

D=D/3;

[o)

%% Defining the dimensional and buckling mode parameters (L,
Diameter, m, n)

L=input ('Enter the Length of the cylinder in milimeters [mm]\n');
L=L/1000;

Diameter=input ('Enter the Diameter of the cylinder in milimeters
[mm]\n");

R=Diameter/2;

R=R/1000;

%% mass calculation

rho carbon=1800; %[kg/m3]

rho _epoxy=1200; %[kg/m3]

carbon percent=0.65;

epoxy percent=l-carbon percent;

rho=rho carbon*carbon percent+rho epoxy*epoxy percent; %[kg/m3]

volume=2*pi*R*T*L;

mass=volume*rho;

%% Calculation C matrix with respect to A, B and D matrices
% NOTE: Here the C matrix i1s written as Cb and Cbl because the
letter "C" is used for stiffness matrix (C).

alpha=40;
beta=40;

Nx0=0;
Ny0=1;
constant=1/ (Nx0* (alpha”2)+Ny0* (beta”2)) ;

F=zeros (3,3,col);

F(l,1,:)=A(1,1,:)*(alpha”2)+A(3,3,:)* (beta”2);
F(2,2,:)=A(2,2,:)* (beta”2)+A(3,3,:)*(alpha"2);
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F(3,3,:)=D(1,1,:)*(alpha®4)+2*(D(1,2,:)+2*D(3,3,:))* (beta”2) * (alpha”
2)+D (2,2, :) * (beta™2)+(1/R)*((A(2,2,:)/R)+2*B (2,2, :)* (beta”2)+2*B (1,2
;1) *(alpha~2));

F(1,2,:)=(A(1,2,:)+A(3,3,:)) *alpha*beta;

F(2,3,:)=(-

1)*(B(2,2,:)* (beta”3)+B (1,2, :)* (alpha”2) * (beta)+2*B (3,3, :) * (alpha"?2)
* (beta)+A(2,2,:)* (beta/R));

F(1,3,:)=(-
1)*(A(1,2,:)*(alpha/R)+B(1,1,:)* (alpha”3)+B (1,2, :)*alpha* (beta”2)+2*
B(3,3,:)*alpha* (beta”2));

F1(1,1,:)=F(1,1,:)>;
F1(1,2,:)=F(1,2,:);
F1(2,1,:)=F(2,1,:);
F1(2,2,:)=F(2,2,:);

%% Calculation of critical buckling load (N/m) per unit
circumferance under lateral pressure

lambda=zeros (1l,col);
Nycr=zeros (l,col);
for i=1l:col
lambda (i) =constant* (det (F(:,:,1))/det (F1(:,:,1)));
end

for i=1:col
Nycr (i)=lambda (i) *NyO0;
end

%% Critical buckling pressure under lateral pressure (N/m"2)

P=zeros (1, col);

for i=l:col
P(i)=Nycr (i) /R;

end

%% h/R ratio calculation (thickness/radius)
h R ratio=T/R;

%% R/L ratio calculation
R L ratio=R/L;

%% Stresses and Strains
stiff=[A,B;B,D];
Nx=zeros (1, col);

Ntheta=Nycr;
Nxtheta=zeros (1l,col);
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Mx=zeros (1,col);
Mtheta=zeros (1l,col);
Mxtheta=zeros (1, col);

eps=zeros (6,col) ;
Force vector=[Nx;Ntheta;Nxtheta;Mx;Mtheta;Mxtheta];
for i=1l:col
eps (:,i)=stiff(:,:,1i)\Force vector(:,1);
end

ex=eps(l,:);
etheta=eps (2, :);
extheta=eps (3,:)/2;
kx=eps(4,:);
ktheta=eps (5, :);
kxtheta=eps (6, :)/2;

eps 0O=[ex;etheta;extheta];
eps_ k=[kx;ktheta;kxtheta];

sig=zeros (3, layer,col);
for i=l:layer
for j=l:col

sig(:,1,3)=0Q prime(:,:,1i,]j)*eps 0(:,J)+T*Q prime(:,:,1,]J)*eps_k(:,3)
end
end

Transform=zeros (3,3, layer,col);
for i=l:layer
for j=l:col

Transform(:,:,1,3)=[(cos(theta(i,j)))"2 (sin(theta(i,]j)))"2
2*sin(theta (i, j)) *cos(theta(i,j)); (sin(theta(i,j)))"2
(cos(theta(i,j))) "2 -2*sin(theta(i,j)) *cos (theta(i,J)); -
sin(theta (i, j)) *cos(theta(i,j)) sin(theta (i, j))*cos(theta(i,]j))
(cos(theta(i,j)))"2-(sin(theta(i,3)))"21;

end
end

sig transform=zeros(3,layer,col);
for i=l:layer
for j=l:col
sig transform(:,1i,Jj)=Transform(:,:,1i,3)*sig(:,1i,]);
end
end

sig MPa=sig*107-6; %in MPa
sig transform MPa=sig transform*10"-6;

%% Failure theories

’

Xl=zeros (layer,col);
X2=zeros (layer,col)
Y=zeros (layer,col);
S=zeros (layer,col);

for i=l:layer
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for j=l:col
if sig transform(l,i,j) > O
X1(i,3)=sig 1 T ult;
elseif sig transform(l,i,3j) < O
X1(i,3j)=sig 1 C ult;
end

if sig transform(2,i,3j) > O
X2(i,3)=sig 1 T ult;

elseif sig transform(2,1i,3j) < 0
X2(i,3)=sig 1 C ult;

end

if sig transform(2,i,3j) > 0O
Y(i,J)=sig 2 T ult;

elseif sig transform(2,1i,3j) < 0
Y(i,j)=sig 2 C ult;

end

S(i,j)=tau_1 2 ult;
end
end

failure=zeros (layer,col);
for i=l:layer

for j=l:col

failure(i,j)=((sig transform(l,1i,3)/X1(i,3))"2) -

((sig_transform(l,i,j)*sig transform(2,1i,3))/(X2(i,])*X2(i,3))) +
((sig_transform(2,1i,3J)/Y(i,3))"2) +
((sig_transform(3,1i,3)/S(i,3))"2);

end
end

14

14 14

o)

%% Assigning the nonzero Nycr and P values
Nycr non zero=Nycr;
P non zero=P;

%% Finding failed components and making the loads 0
[f row,f column]=find (failure>=1);
for i=l:length(f column)
Nycr (f column(i))=0;
end
for i=l:length(f column)
P(f column(i))=0;
end
%% Calculating the maximum pressure
max load=max (P);

indice=find(P==max_load);

%% Degrees to radians conversion
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% Just for theta matrix control
for p=1l:layer

theta(p, :)=(180*theta(p,:)) /pi;
end

[}

% rounding the theta matrix because of unit conversion errors
theta=round (theta) ;

%% Calculating the optimum angle configuration

optimum angles=theta(:,indice);

%% Printing thevalues (Maximum buckling pressure, most suitable
angles, h/R ratio and R/L ratio)

fprintf ("\n\n\t\t\tRESULTS")

fprintf ('\n\nMaximum buckling pressure (Pcr) is \n%e\n',max load)

fprintf ('\nMaximum buckling load per unit circumferance (Nycr) is

\n%e\n',Nycr (indice))

fprintf ('\nOptimum angles are;\n')

fprintf ('$f\n', optimum angles)

fprintf ('\nThe stress values with respect to the part and ply axes
that occur under the maximum buckling load as follows;\n')

for i=l:layer

fprintf (['\nStress values with respect to the part axes at the
layer number ' num2str(i) ' are\n'])
fprintf ('sigma x = %f\n',sig MPa(l,1i,indice))

fprintf ('sigma theta $f\n',sig MPa(2,1i,indice))
fprintf ('sigma x theta = %$f\n',sig MPa(3,1i,indice))
end
fprintf ("\n\n")
for i=l:layer
fprintf (['\nStress values with respect to the ply axes at the

layer number ' num2str (i) ' are\n'])
fprintf('sigma 1 = %f\n',sig transform MPa(l,i,indice))
fprintf('sigma 2 = %f\n',sig transform MPa(2,1i,indice))
fprintf('sigma 3 = %f\n',sig transform MPa(3,1i,indice))
end

fprintf ('\nFailure coefficient in each layer as follows\n')
for i=l:layer

fprintf (['f' num2str(i) ' = %f\n'],failure (i, indice))
end

fprintf ('\n\nh/R ratio = %f\n',h R ratio)
fprintf ('R/L ratio = %f\n',R L ratio)

%% Graphs

max load non zero=max (P_non zero);
indice non zero=find(P non zero==max load non_ zero);
optimum angles non zero=theta(:,indice non zero);

% plot of the only one angle (interploated)

plot angle indicesl=find(theta(layer, :)==optimum angles non zero (lay
er,1l) & theta(layer-1,:)==optimum angles non zero(layer-1,1));

plot anglesl=theta(l,plot angle indicesl);
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P non zero graphl=zeros(l,length(plot angle indicesl));
for i=l:length(plot angle indicesl)
P non_zero graphl (i)=P non zero(plot angle indicesl(i));
end
% plot (plot_angles,P non zero graph)
% plot of the only one angle (interploated)
plot angle indices2=find(theta(layer, :)==optimum angles non zero (lay
er,1l) & theta(layer-2,:)==optimum angles non zero(layer-2,1));
plot angles2=theta(2,plot angle indices2);
P non_zero graph2=zeros(1l,length(plot angle indices2));
for i=l:length(plot angle indices2)
P non zero graph2(i)=P non zero(plot angle indices2(i));
end

% plot of the only one angle (interploated)
plot angle indices3=find(theta (layer-
1,:)==optimum angles non zero(layer-1,1) & theta(layer-
2, :)==optimum_angles non_ zero (layer-2,1));
plot angles3=theta(3,plot angle indices3);
P non_ zero graph3=zeros(1l,length(plot angle indices3));
for i=l:length(plot angle indices3)
P non zero graph3(i)=P non zero(plot angle indices3(i));
end

% plot (plot angles,P non zero graph)

figure

plot (plot anglesl,P non zero graphl, 'b:','LineWidth',2")
hold on

plot (plot angles2,P non zero graph2, 'r--', 'LineWidth',2")
hold on

plot (plot angles3,P non zero graph3, 'g-','LineWidth',2")
hold on

legend ([ 'Graph of 1st layer when 2nd layer='

num2str (optimum angles non zero(2)) ' 3rd layer='

num2str (optimum angles non zero(3))] , ['Graph of 2nd layer when 1st
layer=" num2str (optimum angles non zero(l)) ' 3rd layer='

num2str (optimum angles non zero(3))] , ['Graph of 3rd layer when 1lst
layer=" num2str (optimum angles non zero(l)) ' 2nd layer='

num2str (optimum angles non zero(2))])

hold on

xlabel ('The layer angles')

ylabel ('The buckling load [N]")

title('The graph of the buckling load vs. layer angle')
grid

hold on

grid minor
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