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BLAST YUKU ALTINDAKI SANDVIC KOMPOZIT PANELLERIN
MEKANIK DAVRANISININ SAYISAL VE DENEYSEL OLARAK
HESAPLANMASI

OZET

Kompozit yap1y1, iki veya daha fazla farkli malzemenin istenen 6zelliklerini 6n plana
cikararak bir araya getirilmesi olarak tarif edersek, ¢ok eski ¢aglarda dahi kompozit
malzemelerin kullanildigin1  sdyleyebiliriz. Kompozit malzemeler giinlimiizdeki
popiilaritesini ve yaygin kullanimini yeni kesfedilmis olmasina degil malzeme ve
iretim teknolojilerinin gelismis olmasina bor¢ludur. Havacilik ve uzay sektoriiniin bu
gelismelerde basi ¢ektigi goz oniinde bulunduruldugunda; kompozit malzemelerin
ileri seviye ihtiyaglara ¢6ziim tirettigi rahatlikla sdylenebilir. Clnku daha hafif ve daha
saglam yapilar hava ve uzay araglarinin birincil ihtiyacidir. Bu ihtiyaci karsilamak igin
yapisal tasarim miihendisleri yiik akisinin zayif oldugu yerlerden malzeme eksiltirken,
yiikiin fazla oldugu yerlere malzeme takviyesi yapmaktadirlar. Geleneksel malzemeler
ve iiretim metodlar1 bu yéntemi bir yere kadar desteklemektedir. Kompozit malzeme
teknolojisinin malzemenin i¢ yapisina miidahale etme ve daha kiigiik dlgekte farkli
malzeme kullanim imkani miihendislerin optimum tasarima erigsmesine yardimeci
olmaktadir. Her ne kadar giiniimiizde en yaygin olarak havacilik ve uzay sektoriinde
kullanilsa da kompozit yapilar, gemicilik, insaat, otomotiv vb. sektorlerde de
kullanilmaktadir.

Kompozit yapilarin bir alt elemani olarak ifade edebilecegimiz sandvi¢ kompozit
yapilar, geleneksel yapilara gore daha yiiksek dayanima sahip ve hafif olmasi, bunun
yan1 sira monolitik kompozit yapilara gore daha yiiksek burkulma direncine sahip
olmasindan otiirii havacilik sektoriinde giin gectikce daha yaygin kullanim alam
bulmustur. Temelde iki ylizey levhasi arasina gorece oldukca hafif cekirdek
malzemenin yerlestirilmesiyle elde edilen kompozit yapilar; yiikleme durumunda bir
I kirisi ile cok benzer davranig gosterir. Yiizey levhalar1 ¢cekme ve basma yiikiinii
karsilarken, ¢ekirdek kayma yiikiine kars1 direng gosterir. Diizleme dik yiklemelerde
ise I kirige gore daha homojen bir dayanima sahiptir. Sandvi¢ yapilarda yiizey levhasi
olarak en fazla aluminyum alagimlar ve fiber takviyeli kompozitler tercih edilmektedir.
Cekirdek malzemesi olarak da petek yapi, kopiik veya balsa tercih listelerinin en tist
siralarinda yer alir. Havacilik sektoriinde karbon fiber takviyeli epoksi levhalar ile
balpetegi yapilar yaygin kullanima sahiptir. Ozellikle ytksek burkulma ve yorulma
dayanimindan 6tiirii hava araglariin dis panellerinde kullanilmaktadir ve ses hizinin
tizerinde hareket eden araglarda dongiisel olarak yiiksek basing yiliklemesine maruz
kalmaktadir. Ayrica yliksek soniimleme kabiliyetinden otiirii inis takimi tekerlekleri
gibi patlama durumunda ¢evresine blast yiiklemesi yapabilecek ekipmanlarin koruma
panellerinde kullanilir.

Bu ¢aligmada blast yiikii altindaki karbon fiber takviyeli epoksi levhalara ve balpetegi
¢ekirdek yapisina sahip sandvig kompozit panellerin blast yiklemesi altindaki
mekanik davranisinin sayisal ve deneysel olarak incelenmesi hedeflenmistir. Bu
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hedefe yonelik olarak karbonfiber kompozit yapilar mekanik davranisi iizerine
kapsamli bir literatiir arastirmasi yapilmis; teorik ve deneysel ¢alismalar detayli olarak
incelenmistir. Ardindan katmanli kompozit yapilarin mekanigi {izerine teorik
caligmalar yapilmis ve calismada kullanilan temel denklemler elde edilmistir.
Katmanli kompozit yapilar i¢in gelistirilmis 2 boyutlu ve 3 boyutlu teoriler ile ilgili
bilgi verilmistir. Sandvi¢ yapilarda kullanilan ¢ekirdek yapilar arastirilmis ve projede
incelenecek olan petek ¢ekirdek yapisinin mekanik Ozellikleri detayli olarak
incelenmistir. Blast yiik profilinin elde edilmesi ve yiikiin 6lg¢eklendirilmesi igin
literatiirde kullanilan yaklagimlar degerlendirilmis ve teorik ¢aligmalarda kullanilacak
fonksiyonlara karar verilmistir.

Yapilan teorik ¢aligmalar sonucunda elde edilen sonuglarin deneysel olarak sinanmasi
i¢cin hazli hazirda bulunan deney diizenegi basit mesnetli plaka sinir kosullarina gore
revize edilmistir. Literatiir arastirmasi ve sayisal calismalar sonucunda g¢ekirdek
kalinligi, cekirdek yogunluk ve ¢ekirdek tipi sayisal ve deneysel olarak incelenecek
parametreler olarak belirlenmistir. Bu parametrelerin deneysel olarak incelenecegi
numunelerin iiretilecegi malzemeler ve iiretim metodlarini belirlemek adina ¢aligsmalar
yapilmistir. Sandvi¢ panellerin yiizey levhalarimin kalinligini belirlemek amaciyla,
farkli kalinliklarda monolitik karbonfiber kompozit plaklar iiretilmis ve F-16 ucaginin
on tekerinin lastik basmnci degerindeki blast yiikii altinda plaklarin mekanik
davraniglart plak merkezine yerlestirilen gerinim pullar1 yardimiyla Slglilmiistiir.
Deneylerden alinan veriler sonucunda tim numunelerde 1.472 mm kalinliginda
karbonfiber kompozit yiizey levhasi kullaniminin uygun olduguna karar verilmistir.

Yiizey levhasi kalinliklariin belirlenmesiyle birlikte asil deneylerde test edilecek
sandvi¢ kompozit plaklarin liretimine baglanmistir. Numune geometrileri olusturulmus
ve istenen malzeme 6zelliklerinin elde edilmesi igin gereken sinir kosullarda tiretimler
gerceklestirilmistir. Uretilen numunelerin her birinin merkezine ve kdsesine birer 3-
eksenli gerinim pulu yerlestirilmistir. Numuneler teker teker deney diizenegine basit
destekli sinir kosuluna uygun olacak sekilde yerlestirilmis; her bir plak iizerine aym
basing profiline ve siddete sahip olacak sekilde blast yiliklemesi yapilmistir. Gerinim
pullar1 tizerinden es zamanli ve yiliksek ¢Oziiniirliikte aliman datalar bilgisayar
ortaminda anlamli verilere dontistiiriilmiistiir. Veriler incelenirken gerinim pullarinin
kopmasi sonucu veya riizgarin etkisi ile ortaya ¢ikan bozulmalar degerlendirmelere
dahil edilmemistir. Bu deneylerden elde edilen degerler teorik formiillerden elde
edilen degerler ile kiyaslanmis ve deney sonuglarina dair kaba bir hata hesabi
yapilmistir.

Ik tur deneylerinin ardindan analiz ¢alismalar1 igin gereken plak iizerine etkiyen
basing profilini elde etmek amaciyla ii¢ numune {izerine gerinim pullarina ek olarak
basing sensorii yerlestirilmistir. Bu ii¢ numune iizerinde 6nceki deneyler ile ayn1 sinir
kosullarina sahip olacak sekilde blast yliklemesi deneyleri tekrar edilmistir.
Deneylerden alinan veriler vasitasi ile basing yiik profilinin hem zamana hem de
konuma bagli olarak degisimini ifade eden egri denklemi g¢ikarilmigtir. ABAQUS
program1 vasitast ile deneylerde incelenen plaklarin iizerine sirasiyla bu egri
denkleminden elde edilen basing profili uygulanmistir. Programda plaklar, deneylerde
oldugu gibi basit destekli plak sinir kosullarina goére mesnetlenmistir. Plaklarda
kullanilan karbonfiber kompozit ve balpetegi ¢ekirdek yapilarinin mekanik 6zellikleri
temin edilen firmalarin kalifikasyon deneyleri ile elde ettikleri veri listelerinden
cekilmis ve programda her katman icin ayri ayri tanimlanmistir. Deneylerde plaka
merkezinden elde edilen gerinim degerleri ile analizlerde ayni1 noktada elde edilen
gerinim degerlerinin zamana bagli degisim profilleri grafikler yardimi ile
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kiyaslanmistir. Ayn1 zamanda yine ABAQUS programi vasitast ile ii¢ farkli ¢ekirdek
kalinligina sahip sandvi¢ kompozit plaklarin ayr1 ayr1 modal analizleri yapilmis ve
dogal frekans degerleri elde edilmistir.

Sayisal ve deneysel calismalardan elde edilen veriler kapsamli olarak degerlendirilmis
ve yorumlanmistir. Teoride yapilan kabullerin sandvi¢ kompozit plaklarin mekanik
davranigina olan etkisi deneysel ¢alismalardan alinan sonuglarin 1s18inda incelenmis
ve hata paylar1 ortaya koyulmustur. Son olarak da bu ¢alisma ile blast yiikiiniin sandvig
kompozit plaklara olan etkisini incelemeye ve detaylandirmaya yonelik yapilacak olan
calismalar i¢in tavsiyelerde bulunulmustur.
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NUMERICAL AND EXPERIMENTAL ANALYSIS OF THE MECHANICAL
BEHAVIOR OF SANDWICH COMPOSITE PANELS UNDER BLAST
LOADING

SUMMARY

If we describe the composite structure as bringing together two or more different
materials to get their desired properties, we can say that composite materials were used
even in ancient times. Composite materials owe their popularity and widespread use
to the fact that the materials and production technologies are advanced, not to the fact
that they are newly discovered. Considering that the aviation and space industry is
leading the way in these developments; It can be easily said that composite materials
produce solutions for advanced needs. Because lighter and stronger structures are the
primary need of air and space vehicles. In order to meet this need, structural design
engineers reduce material from areas where load flow is weak, and add material to
areas where load flow is high. Traditional materials and production methods support
this procedure to some extent. The possibility of composite material technology to
interfere with the internal structure of the material and to use different materials on a
smaller scale helps engineers to reach the optimum design. Although it is most
commonly used in the aviation and space industry today, composite structures are also
used in other industries such as shipping, construction, automotive etc.

Sandwich composite structures, which we can express as a sub-element of composite
structures, have found more and more widespread use in the aviation industry due to
their higher strength and lightness compared to traditional structures, as well as higher
buckling resistance than monolithic composite structures. Composite structures, which
are basically obtained by placing relatively light core material between two facesheets;
behaves very similarly to an 1-beam in the loading condition. The core resists shear
load, while the facesheets meet the tensile and compressive loads. In perpendicular
loading, it has a more homogeneous strength compared to the I beam. Aluminum
alloys and fiber reinforced composites are mostly preferred as facesheet in sandwich
structures. As a core material, honeycomb structure, foam or balsa are at the top of the
preference lists. Carbon fiber reinforced plastic facesheets and honeycomb cores are
widely used in the aviation industry. It is especially used on the outer skin panels of
aircraft due to its high buckling and fatigue strength, and it is subjected to cyclically
high pressure loading in vehicles moving above the speed of sound. In addition, due
to its high damping ability, it is used in the cover panels of equipment that can generate
blast load around it in case of explosion, such as the wheels of the landing gear.

In this study, it is aimed to numerically and experimentally analyze the mechanical
behavior of sandwich composite panels with carbon fiber reinforced plastic facesheets
and honeycomb core structure under blast loading. For this purpose, a comprehensive
literature search was conducted on the mechanical behavior of carbon fiber composite
structures, and theoretical and experimental studies were examined in detail. Then,
theoretical studies on the mechanics of layered composite structures were made and
the basic equations used in the study were obtained. Information about 2D and 3D
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theories developed for layered composite structures is given. The core materials that
used in sandwich structures were researched and the mechanical properties of the
honeycomb core structure which is analized experimentally in the project were
examined. The approaches used in the literature for obtaining the blast load profile and
scaling the load were evaluated and the functions to be used in theoretical studies were
decided.

In order to experimentally test the results obtained as a result of the theoretical studies,
the existing experimental setup was revised according to the simply supported plate
boundary conditions. As a result of literature research and numerical studies, core
thickness, core density and core type were determined as parameters to be examined
numerically and experimentally. Studies have been carried out to determine the
materials and production methods from which these parameters will be experimentally
examined. In order to determine the thickness of the facesheets of the sandwich panels,
monolithic carbon fiber composite plates of different thicknesses were produced and
the mechanical behavior of the plates under the blast load at the tire pressure value of
the front tire of the F-16 aircraft was measured with the help of strain gauges placed
in the center of the plate. As a result of the data obtained from the experiments, it was
decided that the use of carbon fiber composite facesheet with a thickness of 1.472 mm
in all samples was appropriate.

With the determination of the facesheet thicknesses, the production of sandwich
composite plates to be tested in the actual experiments was started. Sample geometries
were created and production was carried out under the necessary boundary conditions
to obtain the desired material properties. 3-axis strain gauges was placed in the center
and corner of each of the produced samples. The samples were placed one by one in
the experimental setup in accordance with the simply supported boundary conditions;
Blast loading was performed on each plate with the same pressure profile and intensity.
Simultaneous and high-resolution data taken over the strain gauges were transformed
into meaningful data in the computer environment. While analyzing the data, the
deteriorations that occur as a result of the rupture of the strain gauges or the effect of
the wind were not included in the evaluations. The values obtained from these
experiments were compared with the values obtained from the theoretical formulas
and a rough error calculation was made regarding the experimental results.

After the first round of experiments, pressure sensors were placed on the three samples
in addition to the strain gauges in order to obtain the pressure profile acting on the
plate required for the analysis studies. Blast loading experiments were repeated on
these three samples with the same boundary conditions as the previous experiments.
By means of the data obtained from the experiments, the curve equation expressing
the variation of the pressure load profile depending on both time and location has been
derived. By means of the ABAQUS program, the pressure profile obtained from this
curve equation was applied on the plates examined in the experiments, respectively.
In the program, the plates are supported according to the simply supported plate
boundary conditions as in the experiments. The mechanical properties of the carbon
fiber composite and honeycomb core structures used in the plaques were drawn from
the data lists obtained by the companies from the qualification tests and were defined
separately for each layer in the program. The strain values obtained from the center of
the plate experimentally and the time-dependent variation profiles of the strain values
obtained at the same point in the analyzes were compared with the help of graphics.
At the same time, by means of the ABAQUS program, separate modal analyzes of
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sandwich composite plates with three different core thicknesses were made and natural
frequency values were obtained.

The data obtained from numerical and experimental studies have been
comprehensively evaluated and interpreted. The effect of the assumptions and
neglections made in theory on the mechanical behavior of sandwich composite plates
was examined in the light of the results obtained from the experimental studies and the
margins of error were revealed. Finally, with this study, recommendations were made
for further studies to examine and detail the effect of blast load on sandwich composite
plates.
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1. GIRIS

1.1 Proje Kapsam

Birbirinden oldukga farkli iki veya daha fazla malzemenin istenen &zelliklerini
kullanmak amaciyla bir araya getirilmesi sonucu elde edilen malzemelere kompozit
malzemeler denir. Bir araya getirilen malzemeler birbiri icerisinde ¢6ziinmez veya
karismaz [1]. Genelde malzemelerden biri takviye digeri ise matris olarak
isimlendirilir. Takviye malzeme, matris malzemeye gémill olan lifler, pargaciklar
veya pullar olabilir. Takviye malzeme ana yiik tasiyicidir. Gorece daha zayif olan
matris malzemenin amaci ise takviye malzemeler arasinda yiik aktarimini saglamak,
takviye malzemeyi nem, rutubet gibi gevresel etkilerden korumaktir. [2,3] Oregin
tarihte, Israilliler kil ve samandan yapilmus tuglalar kullandilar ve Samuray savascilari,
daha yiiksek malzeme Ozellikleri elde etmek icin kiliclarinda katmanli metaller
kullandilar. Celik ¢ubuklarin beton yapilarda ¢imentoya yerlestirilmesi, iyi bilinen
kompozit yapilarin en yeni drneklerinden biridir. Ikinci Diinya Savasi sirasinda, ilk

kez fiberglas polimer matrisli gelismis kompozit malzemeler ortaya ¢ikt1 [4].

Kompozit bir yapida, takviye malzeme, matris malzemeye gomuli olan lifler,
parcaciklar veya pullar olabilir. Takviye asamasi ana yiik tastyicilaridir. Matris fazi
cok daha zayiftir ve matris fazinin ana rolii yiikii aktarmak ve donatilar1 nem, rutubet
gibi cevresel etkilerden korumaktir [2,3]. Ornegin tarihte, Israilliler kil ve samandan
yapilmis tuglalar kullandilar ve Samuray savas¢ilari, daha yiiksek malzeme 6zellikleri
elde etmek icin kiliclarinda katmanli metaller kullandilar. Celik ¢ubuklarin beton
yapilarda c¢imentoya yerlestirilmesi, iyi bilinen kompozit yapilarin en yeni
orneklerinden biridir. Ikinci Diinya Savas: sirasinda, ilk kez fiberglas polimer matrisli

gelismis kompozit malzemeler ortaya ¢ikti [4].

Gelismis kompozit malzemeler yiiksek 6zgiil mukavemete ve diisiik 6zgiil yogunluga
sahip olduklar1 i¢in miihendislik malzemeleri arasinda 6nemli bir yer edinmistir.
Giliniimiizde savas ve ticari ugaklarda, helikopterlerde, planorlerde, otomobillerde ve

deniz yapilarinda lamine kompozitler yaygin olarak kullanilmaktadir [5]. Gelismis



kompozit malzemeler, partikil takviyeli kompozitler (PTK), fiber takviyeli
kompozitler (FTK) ve yapisal kompozitler olarak kategorize edilir. Matris malzemesi
olarak metaller, polimerler ve seramikler kullanilabilir. Miithendislik uygulamalarinda
cogunlukla FTK ve yapisal kompozitler kullanilmaktadir. Sekil 1.1, kompozit

malzemelerin siniflandirilmasini géstermektedir.

Lamine yapilar, birbirini takip eden her katmanda opsiyonel olarak farkli lif
oryantasyonuna sahip olarak yapistirilan ve istiflenen 2 boyutlu levhalardan (lamina)

olusur.

‘ Kompozitler ‘
I
[

Partikiil | " Fiber :
Takviyeli Takviyeli Yapisal
Genig Siirekli Siireksiz Sandvig
Parcacikh :

Paneller
Bu calismada incelenecek olan kompozit tipi ise sandvi¢ panellerdir. Sandvig, belirli

Dispersiyonla Laminatlar

Giiclendirilmis

Sekil 1.1 : Kompozit turleri.

ozelliklere sahip bir malzeme tiirii degildir; daha ziyade belirli bir amag i¢in kullanilan
bir yapidir. Sandvi¢ yapilarin mekanik ozellikleri, malzemelerin mevcudiyetine ve
miithendisin yaraticilifina baghdir. Temel olarak, sandvi¢ yapilar ince, yogun, giiclii
ylzey tabakalarindan ve kalin, hafif ¢ekirdeklerden olusur [6]. Sekil 1.2 genel bir

sandvi¢ yapisini temsil etmektedir.

Sekil 1.2 : Sandvi¢ Yapilar [7].



Havacilik sektoriinde yaygin olarak kullanilan sandvi¢ yapilar son yillarda kabuk-
stringer yapilarin yerine tercih edilir olmustur. Bu tercihin nedenini sandvig¢ yapilarin

sahip oldugu su ozelliklerle aciklayabiliriz;

* Yiiksek 6zgll dayanim

* Gelismis sonik hasar dayanimi, darbe direnci
* Yiiksek rijitlik

* Yiizey plirlizsiizligi

* Yalitim

* Diisiik maliyet

Sandvig panellerin yapisi ile bir |-kirig yapist arasinda benzetme yapilabilir. Yiiksek
yogunluklu ve yiiksek mukavemetli sandvig¢ yilizey levhalari, bir I kiriginin flanslarina
karsilik gelir. Bunun amaci, 6n yiizleri tarafsiz eksenden miimkiin oldugu kadar
uzaga yerlestirerek kesit modiiliinii arttirmaktir. Sandvi¢ yapidaki ¢ekirdek, bir I
kirisindeki iki flans1 birbirine baglayan dikey perde gibi davranir. YUzey levhalar
biikiilmenin neden oldugu eksenel yiikleri tagirken ¢ekirdek yapi kesme yiiklerine
kars1 koyar. Sandvicteki 6n yiizeylerin ve ¢ekirdeklerin kalinligi ve malzemeleri,
panelin egilme davranigini etkileyen ana parametrelerdir [7]. Bir sandvi¢ yapinin

temel yiikleme konsepti Sekil 1.3'te verilmistir.

Bir sandvi¢ yapinin egilme direnci, ayn1 agirliktaki bir monokok yapinin egilme
direncine gore ¢ok daha yiksektir. tr kalinliginda iki 6zdes yiizey tabakasina ve 20 kat
tr kalinliginda bir ¢ekirdege sahip bir sandvig yapi, 2t kalinliginda monokok plaka ile
hemen hemen ayni1 agirhiga sahiptir. Ciinkii ¢cekirdek malzeme yogunlugu genellikle
ylizey tabaka malzeme yogunlugundan ¢ok daha disiiktiir. Sonug olarak, sandvic
yapilar monokok yapilara gore ¢ok daha diisiik sapmalar, cok daha yiiksek Kritik

burkulma yukleri ve cok daha yiksek dogal egilme frekanslari sunar [8§].

Bir sandvi¢ yapinin ¢ekirdegi olarak herhangi bir malzeme veya mimari kullanilabilir,
ancak genellikle dort tip vardir; koplik/kat1 gekirdek, petek cekirdek, ag cekirdek,
oluklu/kafes ¢ekirdek. Kopiik veya kati ¢ekirdekler daha diisiik maliyet sunar ve

yogunluk ve kesme modiilleri agisindan neredeyse sonsuz secenegi vardir. Altigen



Bazi ¢ekirdek tiirleri Sekil 1.4'te gosterilmistir.

po! s s [

J
ey T

Balpetegi Sandvig Egilme Gerilmesi

Kayma Gerilmesi

Sekil 1.3 : Sandvig yapilarin temel ylikleme konsepti [6].

Kopuk Cekirdek

Balpetegi Cekirdek

Ag Cekirdek

VAN

Kafes Cekirdek

Sekil 1.4 : Sandvi¢ kompozitlere kullanilan ¢ekirdek tipleri [9].
1940'1 yillardan itibaren ucak endiistrisinde petek ¢ekirdegi kullanimi artmistir [9].
Tablo 1.1'de Boeing ugaklarmin heniiz 1slatilmis ylizeyinde kullanim yiizdeleri

verilmistir. Islak yilizey, ugak suya daldirildiginda 1slanacak ylizeyler olarak

tanimlanabilir.



Tablo 1.1 : Farkli Boeing Ugaklarindaki Sandvi¢ Yapi Kullanim Oranlari [9].

Ucak Tipi Sandvi¢ Yapi Yiizdesi
707 8
727 18
737 26
747 36
757-767 46

Kanat panelleri, spoilerlar, kanat¢iklar, flaplar, fairingler, motor yuvalari, zemin
panelleri, yatay ve dikey kuyruklar, petek yapinin ucak endiistrisindeki aktif uygulama
bolgeleridir. Beech Starship, tiim yapilar i¢gin Nomex petek, karbon veya Kevlar yiizey
plakalar1 kullanan ilk ugaktir. Ayrica kompozit sandvi¢ paneller hemen hemen tiim
uydu yapilarinda kullanilmaktadir. Denizcilik sektoriinde, petek sandvig¢ yapilar
bolmeler, glverte odalar1 ve helikopter hangarlari i¢in kullanilmaktadir. En yeni
gemilerden biri olan YP2000 Visby’de, birincil yap1 olarak optimize edilmis grafit

epoksi kompozitlerden yapilan sandvi¢ yapilar kullanilmistir [8].

inis Takimi Kapaklan Dorsal Fin
Diimen
Zemin Panelleri Yatay Stabilizer

Kontrol Yiizeyleri

|
Kanat-Govde Aerodinamik Yiizey
-
0 J Flaplar
\ VR
Erisim Kapaklan Kanat

Sekil 1.5 : Airbus A380°de yer alan sandvi¢ yap1 uygulamalari [10].

Ticari ugaklarda, Sekil 1.5'te gosterildigi gibi, aerodinamik basinca maruz kalan dis
ylizeylerde sandvig¢ yapilar kullanilabilir. Darbe enerjisini absorbe etme kabiliyetleri
yiiksek oldugundan, radom ve On kenarlar gibi ucagmm On bdolgesinde de

kullanilabilirler. Zemin panelleri, sandvi¢ yapilarin kullanildigr bir diger kisimdir.



Zemin panelleri, yolculardan kaynaklanan dizlem dis1 yiiklere dayanmalidir [10].
Sandvi¢ yapilarin bir diger Onemli avantaji ise kullanim amacina gore
tasarlanabilmesidir. Cekirdek kalinliginin gerekli sertlige ayarlanmasi da ¢ok fazla
agirlik kayb1 olmadan elde edilebilir. Sandvig¢ yapilarin uygun tasarimi ile mitkemmel

sondimleme ve darbe direnci elde edilebilir.

1.2 Projenin Amaci

Sandvi¢ kompozit yapilar diisiik agirlikta yiiksek dayanim saglamasinin yani sira
yuksek sontimleme kabiliyetine sahiptir. Her ne kadar ilk popularite kazanigini agirlik
efektivitesine bor¢lu olsa da giin gegtikge yorulma dayanimi ve darbe séniimleme gibi
oOzelliklerinin 6n planda oldugu versiyonlari da yapisal tasarimcilar tarafindan
giindeme alinmaktadir. Agirlik efektifliginin havacilik sektdriinlin en 6nemli isteri
oldugunu g6z oniinde bulundurdugumuzda ucak yapisalinda blast yiikiine karsi
dayanim beklendisi olan panel tasarimi problemlerine sandvi¢ kompozit yapilarla

cevap olusturmaya ¢aligmak olagan bir durumdur.

Gunimuzde burkulma ve egilme direncini artirmak amaciyle govde dis panellerinde
sandvi¢ kompozit yap1 kullanilan hava ve uzay araglarinin sayisi gittikce artmaktadir
(Sekil 1.6). Bu hava ve uzay araglarmin igerisinden ses iistii ugan jet ugaklari, roketler
ve diger bir¢ok dis ylizeyinde sok patlamalar1 ger¢eklesen aracin sok patlamasi sonucu
dongiisel olarak dis gdvdesi boyunca anlik basing yliklemesine maruz kaldigim
biliyoruz. Bunun yani sira ugak igerisinde patlama riski bulunan inis takimi lastikleri
gibi elemanlart hava araci aviyoniginden ve kabininden ayiran koruyucu panellerde de
sertifikasyon geregi blast dayanim isteri bulunmaktadir. Bu sebeple bu tip koruyucu
panelleri ve hava araci dis kabuk panelleri tasarlanirken sadece tekdiize statik yiikleme
kosullart degil, blast gibi anlik ve zamana bagl yiiklemeler de gbdz Onilinde

bulundurulmaktadir.
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Sekil 1.6 : Hava araci dis kabugu sandvi¢ kompozit yap1 6rnegi [11].

Monolitik ve sandvi¢ kompozit panel tasarimlari i¢in statik yiikleme kosullarina gore
¢cOzlm Uretebilecek hali hazirda olgunlagmis tasarim sablonlar1 gelistirilmistir; fakat,
anlik basing yiikleme durumu i¢in istenen verimlilikte bir tasarim sablonu heniiz hava
araci yapisal tasarimcilariin elinde bulunmamaktadir. Blast yiikiiniin biiytikliiklerinin
statik tasarim yiiklerinin biiytikliiklerinden ¢ok daha yiiksek oldugundan, havacilik ve
uzay sektdrtniin son yillarda bu konu ilizerine yapilan ¢alismalara ilgisi artmistir [12].
Bu calisma ile birlikte bu alanda gelistirilecek bir sablonun ilk adimlarinin atilmasi

hedeflenmektedir.

Diger bircok yapisal bilgi birikimi gelistirme siirecinde oldugu gibi bu alanda da
havacilik ve uzay sektoriiniin oncii olmasi beklenmektedir. Bu alanda yapilacak
calismalar sadece havacilik ve uzay sektoriinde degil gemi sektorii, insaat sektorll veya

patlama yiikii dayanim isteri olan herhangi bir alanda ihtiyaca cevap olusturacaktir.






2. LITERATUR CALISMASI

Bu kisimda yapilacak calismaya teorik olarak temel olusturan kompozit plaka ve
sandvi¢ kompozit plakalarin 6zellikle blast yiikii altindaki mekanik davranisim
incelemek i¢in gelistirilmis olan temel teoriler ve kompozit plakalar {izerine anlik
basing yiiklemesi yapilarak gerceklestirilen deneysel calismalarin Ozetleri yer

almaktadir.

Kompozit malzemelerin kullaniminin yayginlasmasi ile birlikte lamine teorileri
lizerine yapilan arastirmalarin sayisida artti. Baslangicta Klasik Laminasyon Teorisi
lizerine bazi calismalar yapilmis, fakat sadece orta kalinliktaki plakalar igin
kullanilabilecegi gibi bir kanaate varilmistir. Ciinkii bu teori kalin levhalar i¢in 6nemli
olabilecek enine kayma sekil degistirmelerini ve normal gerilme bilesenlerini géz ardi
etmektedir. Daha sonra bir kesme diizeltme faktorii kullanmay1 gerektiren Birinci
Dereceden Kayma Deformasyon Teorisi giindeme geldi. Ardindan enine kayma
gerilmelerinin kalinlik boyunca parabolik bir dagilim gosterdigini varsayan Yiksek

Dereceli Kayma Deformasyon teorisi gelistirildi. [13]

Altenbach [14] lamine kompozit ve sandvic levhalar icin teorileri gézden gecirmis;
Ucli ve ¢ok katli levhalarin kisa bir agiklamasini yapmistir. Bu makale, teorilerin
siniflandirilmasini  6zetlemis ve bazilar1 hakkinda ayrintili bilgi vermistir. Cok
katmanli levha teorileri igin iki temel yaklasim oldugunu agiklamaktadir. Birincisi,
etkin mekanik Ozellikler dikkate alinarak ¢ok katmanli bir levhanin tek bir katman
olarak kabul edilmesidir. Ikincisi, her bir katmanin tiim 6zelliklerinin ve aralarindaki
etkilesimlerin ayr1 ayri tanimlandigi ¢ok katmanli bir plakanin her katmaninin

tanimlanmasidir.

Kazanci [5], kompozit plaka teorileri ve patlama yiikii modellemesi hakkinda bir
inceleme makalesi yayimladi. Bildirinin ana odagi, kompozit plakalar i¢in patlatma
yiikleri altinda yapilan analizleri sunmakti. Kompozit levha teorileri hakkinda kisaca
bilgi verilen calismada, ¢esitli yiikler ve sinir kosullar1 altinda birka¢ plakanin
problemlerini ¢ézmek i¢in gelistirilen birkac sayisal yontem gdzden gecirilmistir.

Sonlu eleman, sonlu serit, sonlu fark, agsiz ve diferansiyel kareleme yontemleri



bunlardan bazilaridir. Ardindan, patlatma yiiklerinin tiirleri ve patlatma darbelerini

tanimlayan gesitli basing fonksiyon verilmistir.

Lam ve Lu [15], geleneksel patlama yikiine maruz kalan kompozit levhalarin dinamik
Ozelliklerini incelemis ve Rayleigh-Ritz yontemi kullanilarak serbest titresim analizi
yapmislardir. Patlama yiikiinii tanimlamak i¢in Friendlander denklemi kullanilan
calismada, zorlanmig titresim problemini ¢6zmek i¢in normal modlarin
stiperpozisyonu kullanilmistir. Simetrik lamine plaklar, anti-simetrik lamine plakalar
simetrik olmayan lamine plakalar karsilastirilmistir. Karsilastirma Sekil 2.1'de
verilmistir. Sonuglar, simetrik istifleme dizilerine sahip plakalarin digerlerine gore

daha az diizlem dis1 yer degistirmeler verdigini gdstermektedir.

Sekil 2.1 : Farkl: istifleme dizilerine sahip panellerin blast yiikii altindaki orta
diizlem sapmalar1 [15].

Librescu ve Nosier [16], sonik patlama ve blast yiikleri altinda kompozit panellerin
dinamik tepkisi tlizerinde ¢alismistir. Calismadaki teorik analizler KLT, BMKDT ve
YMKDT kullanilarak yapilmis; Sonik patlamay1 ve blast yiikiinii tanimlamak i¢in
strastyla ‘N’ seklindeki basing darbesi ve Friedlander denklemi kullanilmistir. Plaka
geometrisi, malzeme ve yiikk profili gibi farkli parametrelerle birgok analiz
gerceklestirmistir. Sekil 2.2, patlatma yiikii altinda nispeten kalin bir levha i¢in zamana

gore orta dlizlem sapmalarini gostermektedir.
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Sekil 2.2 : Orta diizlem sapmalarinin karsilastirilmasi [16].

Kazanci ve Mecitoglu’nun basit mesnetli lamine levhalarin patlatma yiikii altindaki
dinamik 6zelliklerini inceledikleri bir ¢alismada, Sonlu eleman ve yaklasik sayisal
¢Oziim yontemleri kullanilmistir. Biiylik sapmalar dikkate alinmis ve sonuglar
literatiirdekilerle karsilagtirilmistir. Daha sonra en-boy oranlarin, istifleme ve katman

say1sini igeren parametrik bir ¢alisma yapilmistir [17].

Yine Kazanci, zamana bagli patlama yiikiine maruz kalan 3 farkli kompozit yapinin
dinamik davranisim1 karsilastirdigir bir ¢alisma yapmistir. Bu calismasinda, basit
mesnetli lamine kompozit levhalar, ankastre mesnetli hibrit kompozit levhalar ve basit
mesnetli sandvi¢ kompozit levhalara odaklanmistir. Geometrik dogrusal olmama
durumlarmin da dahil edildigi calismada lineer olmayan denklemleri ¢6zmek igin
sonlu farklar yontemi kullanilmistir. Friedlander denklemi, patlama yiikiiniin basing-
zaman ge¢misini tanimlamak i¢in kullanildi. Sonlu elemanlar analizinden elde edilen
plakanin deformasyon seklinden yaklasik fonksiyonlar belirlenmistir. Sayisal
sonuglar, basit mesnetli plakalarin daha iyi yakinsadigini géstermektedir. Sandvic

levhanin patlatma ytikii altindaki merkez sapmas1 Sekil 2.3'te gsterilmistir.
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Sekil 2.3 : Sandvig panelin blast yiikii altindaki merkez sapmasi [18].

Sandvi¢ panellerin patlama yiikleri altindaki mekanik davranisini deneysel olarak
incelendigi bir ¢alismada, yiizey plakasi kalinligi, folyo kalinligi, hiicre boyutu ve yik
kiitlesi deneylerin ana odak noktasini olusturmustur. Deneysel sonuglar ayriyeten
sonlu elemanlar yontemiyle elde edilen sonuglarla karsilastirilmistir. Aliiminyum
ylizey plakalar1 ve aliiminyum ¢ekirdek kullanilmistir. Toplam 42 6rnegin test edildigi
calismada bir sandvi¢ panelin yiikleme sonucu deforme olmus hali Sekil 2.4'de
gosterilmigtir. Hiicre tiplerinin, yiizey plakasi kalinliginin ve hiicre boyutunun merkez

duzlem sapma tizerindeki etkileri Sekil 2.5'te verilmistir [19].

Sekil 2.4 : Blast yiiklemesi sonucu sandvi¢ panelde olusan deformasyon [19].

12
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Sekil 2.5 : (a) Cekirdek hcre tipinin (b) Folyo kalinliginin (c) Hiicre boyutunun
nihai merkez diizlem sapmasi tizerindeki etkileri [19].

Anlik basing yiiklemesi altindaki egimli sandvi¢ panellerin incelendigi bir diger
deneysel calismada aliiminyum ylizey levhalar1 ve aliiminyum kopiik cekirdek
kullanilmistir. Panellerin ¢ekirdek kalinligi, yiizey levha kalinlig1, patlama ytikii sekli
ve egriliklerinin etkileri incelenmistir. Toplam 33 numunenin test edildigi ¢alismada
¢ekirdek kalinhiginin etkisi Sekil 2.6’da gosterilmistir. Sekil 2.7, impulsun, ¢ekirdek
kalinliginin ve on ylizey kalinliginin nihai merkezi diizlem sapmasi {izerindeki

etkilerini gostermektedir [20].
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Sekil 2.6 : Cekirdek kalinliginin blast yiiklemesi sonucuna etkisi [20].
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Sekil 2.7 : (a) Impulsun, (b) ¢ekirdek kalmligmin ve (c) én yiizey kalinhiginin nihai
merkezi sapma Uzerindeki etkileri [20].

2007 yilinda yaymlanan bir bagka deneysel calismada metalik petek yapili sandvig
kompozit paneller zerine farkli impuls degerlerinde blast yiiklemeleri yapilmistir. 1,
2 ve 3 kg’lik TNT patlayicilar kullanilara yapilan deneylerde 10 cm gibi yakin bir
mesafeden yakin alan patlamasi gergeklestirilmistir. Sekil 2.8’de yer alan goérselde
aymi sandvi¢ kompozite farkli blast yiiklemeleri sonucunda panellerde olusan

deformasyonlar gosterilmistir [21].
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Sekil 2.8 : Ceyregi kesilmis kare petek ¢ekirdekli test panelleri: impuls yiikii
sirastyla; (a) 21,5 kPas, (b) 28,4 kPas ve (c) 33,7 kPas [21].

Ankastre mesnetli (clamped) panellerin 6n ve arka yiizeylerinde farkli oranda

deformasyonlar olusmus ve ¢eirdek yapida ¢okme meydana gelmistir (Sekil 2.9).

a b
160 . p T . . : T 160 T T T T T T T
T Front Face Back Face
140 -~ o Impuise icad N 140 -
N 337 kPa.s
. Impulse load
120 - \ - 120 - ™4 33.7kPa.s T
£ A E N
£ 100 5. 28.4 kPas AN 4 Zwor LN ]
. g, 8 Y
., A b N
= 80 - “ \ - § 80 o, -
3 .. \ N
3 a . 8 b
60 - - 1 % 80 284kPas 7
S \\ E PO A
& N 0, \
.- N
. !\ - 40 - "o, ° .
B, \ SN
s, .\ 0. N
O N E 20 [ 21.5kPas Y B
Y 9 ] ll—l—-..._,_.___- Q,_ A\
..., — Y
g O~ L 0 1 I 1 P N 1
0 50 100 150 200 250 300 350 400 0 §0 100 150 200 250 300 350 400
Distance from center of plate (mm) Distance from center of plate (mm)

Sekil 2.9 : Yiikleme sonrasi sandvi¢ panel (a) 6n yiiz profil dlgileri (b) arka ylz
profil élgileri [21].
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Basit mesnetli plaka iizerine blast yiiklemesi yapilan bir diger ¢aligmada da sandvig
kompozit yapilar deneysel olarak incelenmistir [22]. Yiizey levhalarinda cam elyaf
kullanilan sandvi¢ kompozilerde ¢ekirdek malzemesi olarak kopiik malzeme
kullanilmistir. Yiiksek hizli kamera yardimi ile anlik basing yiiklemesi durumunda

panel iizerindeki deformasyonlar incelenmistir (Sekil 2.10).

Detonator and I.eader \I ) Specimen /
Explosive —_ /Mountmg pad

Region of interest
(centre of panel)

Front /
facesheet Blast tube /
" . N,

[

Back
facesheet

High speed
LR / \Core E cameras
Back facesheet Clamping plate (3D DIC system)
(a) (b)

Sekil 2.10 : (a) Blast deney diizenegi semasi (b) Yiiksek hizli camera
konumlandirmasi [22].

Yiiklemelerin ardindan sandvi¢ kompozitin 6n ve arka yiizey levhalarinda olusan
deformasyonlar incelenmistir (Sekil 2.11). Farkli lamina kalinliklarina sahip
olmalarindan ve yiike direk-dolayli maruz kalmalarindan otiirii iki levhada farklh

deformasyonlar gozlemlenmistir.

Sekil 2.11 : 84.4 Ns impuls yiikiine maruz kalmis sandvig¢ panelin sirastyla 6n ve
arka yiizey levhalar1 [22].

Sekil 2.12°deki detayli gorsellere bakildiginda deformasyon bolgeleri ve deformasyon
formlar1 daha net gortlmekltedir. Tim mesnetleme cercevesi boyunca cizgisel olarak
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hasar goriilmektedir. Devaminda bazi bdlgelerde levhalarda kiriklar olusmustur.
Baglayicit kullanilan yerlerde diizlem {izerinde yiiksek c¢ekme yiikiinden Gtiirii

ezilmeler meydana gelmistir.

()

Sekil 2.12 : Yiikleme sonrasi yiizey levhalarinda meydana gelen hasarlar (a) 6n

yizey (b) arka yulzey (c) levha kesiti [22].
Jackson ve Shukla’nin 2010 yilinda yayinlamis olduklari bir ¢alismada yine bir 6nceki
bahsettigimiz ¢alismada oldugu gibi cam elyaf yiizey levhasi ve kopiik ¢ekirdege sahip
sandvi¢ kompozit yapilar blast yliklemesi altinda incelenmistir [23]. Uzun bir sok tiipii
icerisindeki basingli havanin sandvi¢ kompozit panele dik bir sekilde yiiklenmesiyle
gerceklestirilen deneylerde, paneller basit mesnetli olarak deney diizenegine
sabitlenmisgtir (Sekil 2.13).

Sekil 2.13 : Sok tiipii diyagrami ve gorseli [23].

Deneyler yiikleme esnasinda yiiksek hizli kamera yardimi ile anlik olarak
gozlemlenmistir. Sekil 2.14’te yukleme anindan itibaren her 90 mikrosaniyede bir
goriintii alinarak panelin blast yiikii karsisindaki davranisi anbean gozlemlenmistir.
Panelin arka yuzeyindeki tiggen destekler ile panel iki ¢izgi zerinden basit mesnetli
olarak desteklenmistir.

17



Core
crackin
develops

Sekil 2.14 : Sandvig levha iizerine anlik hava basinci yiikleme goriintiileri [23].

Yiiklemenin ardindan sandvi¢ plakanin 6n ve arka yiizeyleri ile kesit bolgesindeki
deformasyonlar incelenmistir. Sekil 2.15’te goriildiigii Uzere panelin arka yiizeyinde
destek hatti boyunce darbe hassar1 olugsmus; kopiik ¢ekirdekte belli hatlarda kirilmalar

meydana gelmistir.

Core cracking
. Core /  ars '\ 4 '
compression £3 cracking

Sekil 2.15 : Yiikleme sonrasi sandvi¢ kompozit paneldeki hasarlar [23]
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3. KOMPOZIT MALZEMELERIN MEKANIGi

3.1 Kompozit Malzemelere Giris

Kompozit malzemeler daha ¢ok yapisal uygulamalarda kullanilmaktadir. Daha yiiksek
performans elde etmek icin makroskopik dlgekte iki veya daha fazla bilesen bir araya
getirilir. Bilesenlerden biri, fiber olarak bilinen bir takviye malzemesidir ve diger
bilesen, matris olarak bilinen bir temel malzemedir. Fiberler daha sert ve giicliidiir,
dolayistyla bunlar ana yiik tasiyan elemanlardir. Matrix ise yiiklerin fiberlere

aktarilmasini ve ¢evresel etkilerden korunmasini saglar.

Sekil 3.1'de gosterildigi gibi, kompozit malzemelerin analizi birka¢ temel adimdan

olusur.

Anizotropik Elastisite
Denklemleri

Yapisal Teoriler

Katmanli Kompozit
Yapilarin Analizi

Analitik ve Hesaplamali
Metodlar

Hasar [/ Kayip Teorileri

Sekil 3.1 : Kompozit malzemelerin analizinin temel adimlar [2].
3.1.1 Kompozit plaka (laminat) ve katmanlar1 (lamina)

Lamina, yapisal uygulamalarda fiber takviyeli kompozit malzemelerin makro

birimidir. Bir lamina, bir matris fazina gomiilii fiberleri icerir. Laminalar, istenen
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mukavemet ve direngenligi elde etmek icin belirli fiber yonlerinde istiflenirler ve
bunun sonucunda olusa yapiya laminat denir [2]. Laminatlar, kirisler, paneller veya
sandvig panellerin 6n yiizleri gibi yapisal elemanlarda kullanilir. Sekil 3.2 bazi lamina

tirlerini gostermektedir. Sekil 3.3 ise temsili bir laminat1 gbstermektedir.

Lt R R

Sureksiz Lif Elyaf

Sekil 3.2 : Bazi fiber takviyeli lamina tiirleri [2].

Sekil 3.3 : Bir laminat 6rnegi [2].

3.1.2 Bir lamina i¢in kurucu denklemler

Genellestirilmis Hooke yasasi su sekildedir;

g; = CijE' (31)
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Hiperelastik malzemelerin ¢ogu i¢in 21 bagimsiz elastik sabit vardir. Malzeme
simetrisi ile elastik sabitlerin sayis1 azaltilabilir. Bu say1 bir diizlem simetrisine sahip
malzemelerde 13'e diiser. Malzemelerin birbirine dik ii¢ diizlemi varsa, ii¢ boyutlu

durumda 9'a diiser. Bu malzemelere ortotropik malzemeler denir [2].

Tek yonlu fiber takviyeli bir lamina, fiber yoniine paralel ve yanal(transverse) olmak
Uzere iki malzeme simetri dizlemine sahiptir, bu nedenle iki boyutlu durumda
ortotropik bir malzeme olarak kabul edilir. Ortotropik bir plakanin direngenligini
tanimlayan iki deger vardir. Biri liflerin uzunlamasina yonii boyunca Er, digeri ise
lamina duzlemi Gzerinde liflere dik yonlt Er’dir. L ve T alt indisleri yerine sirastyla 1
ve 2 indisleri de kullanilabilir (Ei1, E2) [24]. Sekil 3.4, temsili bir izotropik ve bir

ortotropik laminay1 géstermektedir.

izotropik Plak Ortotropik Plak
1 1
-2 > 2
Her Yonde Esit Direngenlik 1 Yoniinde Hizalanmig Takviye Lifleri

Sekil 3.4 : Izotropik ve ortotropik laminalar [24].

Tek eksenli gerilme durumu icin, ortotropik bir sistemin gerilim gerinim iligkileri [24];

0-1 = Elgl Veya 0-2 = E2£2 (32)

Uygulanan yiikiin fiberlerin uzunlamasina veya enine yonlerinde oldugu 6zel bir

ortotropik plaka i¢in Poisson orani [24];

& &
Viz = E_Z veya Uy = 8_1 (33)
1 2
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Gerinim bilesenleri [24];

_ 01 __ 02
=7 7 V& Ve & =17 Vné& (3.4)
1 2

Kesme gerilimi - gerinim iliskisi [24];

T12 = Y12G12 (3.5)

Genellikle laminat kalinliklar1 genisligine oranla oldukga kiigiiktiir. Enine gerilim
bilesenleri (033, 613, 623), diizlem igi gerilim bilesenlerine (o11, 622, 612) kiyasla
kiguktur. Bununla birlikte, bu enine gerilmeler, malzemenin enine yonlerinde izin
verilen maksimum gerilme degerleri diisiik oldugundan ve bu gerilmeler kirllmaya
neden olabileceginden, kayma deformasyon teorilerinde ihmal edilebilir degillerdir.

Fakat, o33 esdeger-tek katmanli teorilerin gogunda hala ihmal edilmektedir [2].

Termal ve piezoelektrik etkileri olmayan k’mc1 6zel ortotropik lamina igin kurucu

denklemler asagida verilmistir [2];

a1\ Q11 Q12 0 1% g1y
g e
Og 0 0 Q66 e
o ® [0 0 1% gy ® (3.7)
{0-5} - [ 84 Q55] {85}

Qi malzeme koordinat sisteminde diizlem gerilimini azaltan direngenlik olarak

adlandirilir.
k k k 4
) _ _ EP ) _ viPEd w _ B
11 — k k) 12 — k k) 22 k k
1_”52) é.l) 1_”52) él) l—viz)vél] (38)
k) _ (k) (k) _ ~(k) (k) _ (k)
66 = G127 aa = G337, 55 = Gi3

E1, E2, vi2, G12, G13, G23 bagimsiz mithendislik sabitleridir.

Yiikleme ve malzeme yonleri birbiriyle ¢akismiyorsa, lamina genellikle ortotropik
olarak bilinir. Gerilme ve gerinimler ana malzeme yoniine donistiirilmelidir [24].
Diizlem gerilme durumundaki ortotropik bir tabaka ic¢in, dogal cisim koordinat

sisteminde doniistliriilmiis gerilme-gerinim iliskileri su sekildedir [2];
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0, &

= = = 1)
[Jxx}(k) Q11 Q12 Q6 {Exx}(k)

yy = @2 gzz Q26 yy
Txy Q16 Q26 Uss Vay (3.9)
_ — (k
{JyZ}(k) — [Yas Q4Sl( ) {VYZ}(R)
Oxz Qa5 0Qss Vxz

Q11 = Q11c05%0 + 2(Q15 + 2Q6)sin’6 cos?6 + Q,, sin*6
Q1y = (Qy + Oy — 4Q40)sin?0 cos26 + Q,5( sin*d + cos*)
Qy2 = Q115in*0 + 2(Q15 + 2Q46)5in%0 cos?6 + Q,, cos*A
Q16 = (Q11 — Q12 — 2Q4)sinb cos38 + (Q1 — Q22 + 2Q46)sin6 cosb
Qr6 = (Q11 — Q12 — 2Q46)sin>6 cosO + (Qy; — Qzp + 2Qgs)cos>A sind (3.10)
Qe = (Q11 + Qrp — 2Q4, — 2Q46)Sin?8 cos?0 + Qg (sin*B + cos*B)
Q44 = Q4400520 + Qg5 sin®6
Qas = (Qs5 — Qu4)c0s8 sinb
Qss = Qs5c05%6 + Quy sin6

3.2 Katmanlarin Siniflandirilmasi

Bir laminatin dizilimini belirlemek i¢in kodlama yapilabilir. Kod kullanilarak [A], [B]
ve [D] matrisleri kolayca belirlenebilir. [A], [B] ve [D] matrisleri sirasiyla bir
laminatin uzama direngenligini, uzama-egilme baglantili direngenligini ve egilme

direngenligini temsil eder.

Tek yonlii bir laminat, tek katmanli bir laminat olarak adlandirilabilir. ‘t” sembolii

toplam kalinlig1 ifade ettigi durumda;
[Ay] = Qyt.  [Byl=0. [Dy]=Qyt?/12 (3.11)

Egilme ve uzama arasinda bir baglanti yoktur.
A ¢ 0

e e

0 : D

Eger fiberler sadece 0° veya 90° agiyla yonlendirilirse, Q16 = Q2 = 0 olacaktir ve
boylece, A1s, Azs, D16 Ve D2e sifirlanacaktir [25].

Eger bir laminat orta diizleme gore simetriye sahipse simetrik laminat olarak

adlandirilir [24]. Sekil 3.5’te baz1 simetrik laminat 6rnekleri verilmistir. B matrisinin
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tim terimleri sifirdir ve uygulanan kuvvetler sadece diizlem ve kayma sekil

degistirmelerine neden olur. Uygulanan momentler ise sadece egriliklere neden olur.

Antisimetrik laminatlar, orta diizlemin Ustiinde ve altinda ayn1 malzeme ve kalinlikta
katmanlara sahiptir, ancak orta diizlemden ayni mesafedeki katlarin yonelimleri zit
isaretlere sahiptir. Antisimetrik olmasi igin kat sayisinin ¢ift olmasi gerekir.
[45/30/60/-60/-30/-45] drnek olarak verilebilir. Aie, A2s, D1s Ve D2s bu tip laminatlar

icin sifira esittir [49]. Sekil 3.6’da antisimetrik bir laminat 6rnegi verilmistir.

,{"v ’:_-5'

3 . 45 t
—45 2t 90
0
e 90 ot 0
x a0 0
) 0 2 %
45 —45
60 45 45 t
[60/-45/60] [45/-45/0/90], [45/90,/0], f

Sekil 3.5 : Simetrik laminat drnekleri [25].

S

45 6
30 5
60 4
-60 3
-30 2
=45 1
[—45/-30/-60/60/30/45]

Sekil 3.6 : Antisimetrik laminat 6rnegi [25].

Bir laminattaki tiim katlar sadece 0° ve 90° yonlerde oldugunda, laminat ¢apraz katl
laminat olarak bilinir. Bir capraz katli laminat i¢in O16 ve Oz terimleri sifirdir ¢iinkii
bu terimler sinf ve cosB terimlerinin ¢arpimini igerir. Bu nedenle, tiim capraz kath
laminatlar icin Ais, Aze, Ass, B1s, B2s, D16, Ve Dog sifirdir [25]. Capraz katli laminatin

bir 6rnegi Sekil 3.7'de verilmistir.
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Acili katmanli laminatlar, +6 ve -0 fiber oryantasyonlu katmanlara sahiptir. Her
katmanin kalinligi ve malzemesi aynidir. [A], [B] ve [D] matrislerinde laminatin
simetrik veya antisimetrik olmasina bagli olarak bazi sadelestirmeler yapilabilir.
Simetrik bir agil1 katli laminatta, tek sayida kat vardir ve baglanti etkisi yoktur ([B]=0).
Antisimetrik bir laminatta, ¢ift sayida katman vardir. Simetrik ve antisimetrik agili

katmana sahip laminat 6rnekleri Sekil 3.8'de verilmistir.
{. h

¥

N

b =

it}
Y
-t

\
)
/
(
\
\
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J

Y:

Sekil 3.7 : Capraz katmanli bir laminat 6rnegi [2].

Laminattaki her +0 tabakasi i¢in ayn1 kalinlikta ve ayn1 malzemeden -0 tabakas1 varsa
laminata dengeli laminat denir. Kural, 0° ve 90° katlar i¢in gegerli degildir. Bu tiir
laminatlar igin, Aie ve Aze sifirdir. [B] matrisinde (B1s Ve B2g) yalnizca kayma terimleri

bulunurken, [A] ve [D] matrislerinin kayma terimleri sifirdir [25].
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Sekil 3.8 : Simetrik ve antisimetrik a¢ili katmanli laminat 6rnekleri [25].

Bir laminatin uzama direngenligi matrisi izotropik bir malzeme gibi davraniyorsa,
laminat yari-izotropik laminat olarak adlandirilabilir, bu durumda A1 = A2z , A1 =
Az =0 and Aes = (A11 — A12 )/2  seklinde olacaktir. Laminatin uzama direngenligi
matrisi, laminat oryantasyonuna bagli degildir. A matrisinden farkli olarak, B ve D
matrisleri izotropik malzeme gibi davranmayabilir. Gerekli minimum katman sayisi
3'tiir (n > 3) ve tiim katmanlar ayni kalinlik ve malzemeye sahip olmalidir. 6k, n
katmanli laminatin k'inc1 katmaninin yonini temsil eder [25]. Yari-izotropik laminat

ornekleri Sekil 3.9'da verilmistir.

n(k —1) (3.13)
6, = ——=
n
n=3 n=4
|k=1 L‘ﬁxk=2 Ik#'l ‘II,.-'"'IF
k=2 | ) N | Ve
N o N
T S B TR W
T |23 7 ¢ \3ni4 y
.-"'-I.'II[=B ?"'r / :j
| w3 # S
i"" Fk=4 |- N\

* 90
60 45 y
60 _.I =45 =
0 0

Sekil 3.9 : Yar1 izotropik laminat 6rnekleri [25].
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3.3 Kompozit Plakadaki Dinamik Etkiler

Gergek hayatta, yapilar nadiren statik yiiklere maruz kalir. Aksine, genellikle darbe,
carpma, deprem gibi zamana bagh yiikler yapilarin boyutlandirilmasinda énemli rol

oynar.

Son yillarda havacilik ve uzay endiistrisinde, kompozit malzemelerin kullanimi biiyiik
6l¢iide artmig bulunmaktadir. Bu nedenle, kompozit panellerin titresim analizi, tasarim

prosedurd icin buyik 6nem arz etmektedir.

Dogal titresimler ve zorlanmis titresimler, ana dinamik etkiler arasindaki iki 6nemli
unsurdur. Bir yapi, dogal frekanslarindan birinde dongiisel olarak uyarildiginda, ¢ok
diisiik bir enerji, yapisal olarak énemli dort davranigtan biriyle karsilasilincaya kadar

salinim genligini artiracaktir [9];

* Gevrek malzemelerde, titresim genligi nihai dayanima kadar biiyiiyebilir ve
nihai dayanim kirilmasi gozlemlenebilir.

» Siinek malzemelerde, akma noktasi asildiktan sonra, plastik rejimde yapinin
mekanik davranisinda biiyiik degisimler goriilebilir.

* QGenlik arttik¢a lineer olmama 6nem kazanir.

* QGenlik, soniimleme ile simirlanabilse de, titresim nedeniyle yorulma olgusu

meydana gelebilir.

Dogal frekanslarda titresen yapi, diger dogal frekanslarda titresmeye gegemez. Dogal
frekanslarin ve mod sekillerinin belirlenmesi bir 6zdeger problemidir. Homojen
denklem sistemi vardir ve 6nemsiz olmayan ¢oziimler dogal frekanslar1 verir. Tiim

dogal frekanslara karsilik gelen normal modlar birbirine diktir [9].

3.4 Yapisal Teoriler

Kompozit yapilar1 analiz etmek icin ge¢misten bugiine bir¢ok teorik yaklasim
gelistirilmistir. Bunlarin igerisinden en yaygin kabul gérmiis {i¢ ana yaklasim su

sekildedir:
1- Esdeger Tek Katman Teorileri (2B)
Klasik Laminasyon Teorisi

Kayma Deformasyonu Teorisi

27



2- Ug Boyutlu Elastisite Teorisi (3B)
Geleneksel —D etastisite formiilasyonlari
Cok Katmanli Teori

3- Coklu Model Yontemleri (2B ve 3B)

Esdeger tek katman teorileri, laminatin kalinligi boyunca gerilme durumunun
deformasyonunun kinematigini hesaba katarak bazi basitlestirmeler yaparak fi¢
boyutlu elastisite teorisinden elde edilir. Bu nedenle, problem iki boyutlu hale gelir.

Ug boyutlu esneklik teorisinde, her katman kat1 bir eleman gibi davranir [2].

Bu tez ¢alismasinda sianacak olan Odman’in blast yuklemesinin sandvi¢ kompozit
paneller lizerindeki mekanik etkilerini incelemek i¢in hazirlamis oldugu kod, klasik
laminasyon teorisi ve birinci dereceden kayma deformasyon teorilerinden yola

c¢ikilarak hazirlanmistir.

Odman, Matlab'da gelistirmis oldugu algoritmanin dogrulugunu ve giivenilirligini
sayisal olarak 1spatlamak i¢in Librescu ve Nosier’in kompozit plakalarin patlama yiikii
altindaki dinamik tepkisini incelemek amaciyla yapmis olduklar1 bir calismay1
referans almistir [16]. Odman yapmis oldugu analizlerin sonuglarini, referans
calismanin bulgulariyla karsilastirarak sayisal dogrulama (verification) islemini

gerceklestirmistir [13].

Referans ¢alismada dinamik problem klasik laminasyon teorisi, iki farkli K degeri i¢in
birinci dereceden kayma deformasyon teorisi ve ylksek mertebeden kayma
deformasyon teorisi ile ¢oziilmistiir. KLT ve BMKDT i¢in gelistirilen algoritma
kullanilarak analiz yapilip, zamana gore yer degistirme sonuclari referans makaledeki
sekil tizerinde ¢izildiginde Sekil 3.10°daki grafik elde edilmistir. Sonuglarin Grtiistiyor

olmasi kod c¢aligmasinin sayisal dogrulugunun saglandigini gostermektedir.
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Sekil 3.10 : Algoritma kullanilarak kod c¢alismasindan elde edilen sonuglarin ve
referans ¢alismanin sonuglarinin karsilastirilmasi [13].

Bu dogrulama islemi sayisal olarak gerceklestirilmis olup Odman’in ¢alismasinin
heniiz deneysel dogrulamasi (validation) heniiz yapilmamistir. Bu ¢alismanin yan bir
¢iktis1 olarak da Odman’in blast yiiklemesinin sandvi¢ kompozit paneller iizerindeki
mekanik etkisini ¢ézlimleyen kod ¢alismasinin validasyonu i¢in baslangi¢ diizeyinde

bir adim atilmas1 hedeflenmektedir.
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4. SANDVIC YAPILAR

Sandvig yapilarin toplam agirlikta azalma saglamasi nedeniyle ucak, uydu ve filize gibi
birgok uygulamada kullanimi artmaktadir. Ayrica yiiksek egilme ve enine kayma
rijitliklerine sahiptirler. Ayrica, darbe ve patlatma tipi yiikklemeler altinda enerjiyi
absorbe etmede ¢ok faydalidirlar. Bu tiir yapilar, genellikle ayni olan iki yiizey ve

aralarindaki bir ¢ekirdekten olusur.

Sandvig¢ panellerde, kesme yiikleri daha kalin ve daha hafif olan ¢ekirdek tarafindan
taginirken, egilme yiikleri ylizey levhalar1 ile tasinmaktir. Yiizey plakalarmin ve
cekirdegin farkli mekanik davranislara sahip olmasi beklenir. Sert ve giiclii ylizey
levhlari, uzunlamasina yonde biiyiik bir yiik tasima kapasitesine sahiptir; ¢ekirdegin
amaci ise yliksek atalet momenti saglamaktir. Cekirdek genellikle diisiik yogunluga
sahip oldugundan, sandvi¢ yap1 hafiftir ve belirli mekanik 6zelliklere sahiptir. Sandvig

yapilarin temel 6zellikleri asagida verilmistir [28];

e Egilme mukavemeti 6n yiizeylerin kalinligina, 6n yiizeylerin dogal eksenden
uzakligina ve On kaplama malzemelerinin basing ve ¢ekme dayanimi
ozelliklerine baglidir

e Egilme direngenligi On ylizeylerin kalinligina, ¢ekme ve sikistirma modiiliine
ve sandvigin toplam kalinligina baghidir

e Diizlem dis1 kesme dayanimi, c¢ekirdek kalinligina ve c¢ekirdegin kesme
dayanimina baglhdir

baghdir.

Alliminyum, titanyum, celikler ve lamine kompozitler, ihtiyaca gore 6n ylzey
malzemesi olarak kullanilabilir. Ek olarak, bir sandvi¢ yap1 olusturmak i¢in gesitli
cekirdek sekilleri ve ¢ekirdek malzemeleri kullanilabilir [29]. Ayrica, sandvi¢ yapilar
kesme ve basing yiiklerine karsi daha yiiksek burkulma direnci sunar. Bu nedenle,
neredeyse aym agirliktaki monokok yapilara gore daha diisiik enine deformasyon,
daha yiksek burkulma direnci ve dogal frekanslar saglarlar [9]. Sekil 4.1 genel bir

sandvi¢ yapisini gostermektedir.
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Sekil 4.1 : Sandvi¢ yap1 konsepti [11].

Uygulamada, genellikle kopiik veya kati ¢ekirdek, petek ¢ekirdek, ag cekirdek ve
oluklu veya kafes ¢ekirdek kullanilir. Optimum bir yapiya ulagmak i¢in 6n yiizler ve
cekirdek tasarim parametrelerinin bilinmesi gerekir. Bir ¢ekirdegin ana tasarim
parametreleri basing, kayma mukavemeti ve kayma modiilii iken, 6n yiizeylerin

tasarim parametreleri basing, cekme mukavemeti ve gekme modiiliidiir.

Tablo 4.1 : Sandvig yap1 karakteristigi [28].

Kat1 metal Sandvi¢ Yapi Daha kalin sandvic
Yap1
e I [T

Bagil egilme 100 700 3700

direngenli gl 7 kat daha I'l_] it 37 kat daha I'l] it
350 925

Bagil egilme

. 100 3.5 kat daha 9.25 daha

mukavemeti mukavemetli mukavemetli
103 106

Bagil agirlik 100 3% agurlik artig 6% agirlik artigt

Tablo 4.1, bir kat1 metal ve iki farkli sandvi¢ yapinin bagil egilme direngenligini ve

egilme mukavemetini gostermektedir.
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4.1 Sandvi¢ Yapilarin Mekanik Ozellikleri

Bir sandvig kirisin egilme rijitlikleri su sekilde hesaplanir [26];

Efts®  Efted?  Eqtd b(h® —t) bt}
Ir Tor cte c c
D=h + + - F. - ‘4 F <
6 2 12 ! 12 €12 (4.1)

= 2D; + Dy + D,

Bir sandvig¢ yapinin boyut gosterimi Sekil 4.2'de verilmistir. Er ve Ec, sirasiyla yiizey
levhalarinin ve ¢ekirdegin elastisite modulleridir. Dy, yiizey levhalarinin n6tr eksenleri
etrafindaki egilme direngenligidir. Do, tiim sandvi¢ yapinin notr ekseni etrafindaki
yiizey levhalariin direngenligi ve De, ¢ekirdek egilme direngenligidir. d ise Ust ve alt

yiizey levhalarinin n6tr eksenleri arasindaki mesafedir, d = t + tc.

Sekil 4.2 : Sandvi¢ yap1 boyutlarinin gosterimi.

Genel olarak, ¢ekirdegin elastisite modiilii, 6n yiizeylerinkiyle karsilastirildiginda ¢ok

kiguktur, Ec << Er. Bu nedenle, bir sandvi¢in egilme direngenligi [26];

L p bt (42)
T 12

Bir sandvi¢ panelin kayma direngenligi, Q, su sekildedir [26];

0=0 b(h— tf)2 (4.3)

c tC

Ge, ¢ekirdek malzemenin kayma modiliidiir. Cekirdek kalinligi ile D ve Q'nun

degisimleri Sekil 4.3'te ¢izilmistir.

3 noktali egilme durumunda, yiizeydeki normal gerilme su sekildedir [26];
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L
o =C-——P (4.4)
S " bt,d

3 noktali biikiilme durumu i¢in C; 0,25 oldugunda [26], P konsantre Kkuvvettir.
Cekirdek kayma gerilmesi ise su sekildedir [26];

+_ Pnax (4.5)
cmax Zbd

Yaklagik gerilme dagilimlart Sekil 4.4'te verilmistir.
Toplam elastik sapma su sekidedir [26];
3
PL PL (4.6)

We=WitWo =28p * 4G
[

Burada w1 ve w; sirasiyla egilme ve enine kesmeden kaynaklanan sapmalardir, A

kirisin enine kesit alanidir.

16 _
—0— Relative D
14 Relative Q
12
o
< 10
o
.
=6
[
4
2
0

0 1 2 3 4 5
Relative core thickness

Sekil 4.3 : Bagil ¢ekirdek kalinligina kars1 bagil egilme direngenligi ve kayma
direngenligi [13].
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Sekil 4.4 : Yaklasimlarin stres dagilimi tizerindeki etkisi [28].
4.2 Yuzey Levhalar

Sandvig¢ yapilarin yiizey levhalari, kullanim alanina bagli olarak pek ¢cok amaca sahip
olmakla birlikte, alin levhalar1 kuvvet ¢ifti ile egilme yiikiinii tasgtmada énemli bir rol
oynamaktadir. Birkag farkli malzemeden yapilabilirler. Yiizey levha malzemesi olarak
aluminyum, cam elyaf kompozitler, karbon fiber kompozitler veya aramid fiber
kompozitler secilebilir, ancak panel agirligini azaltmak i¢in genellikle karbon fiber
kompozit ylzeyler tercih edilir. Yizey levha matris malzemeleri olarak iki ana recine
vardir: termoplastikler ve termosetler. Epoksi, doymamis polyester ve vinil ester en

cok tercih edilen 1s1yla sertlesen recinelerdir.

Bu calismada sandvi¢ kompozit panellerin yiizey levhasi olarak karbon elyaf takviyeli
plastik malzeme kullanimina karar verilmistir. KETP havacilik sektoriinde en yaygin
olarak kullanilan kompozit malzeme tiiriidiir. Hem monolitik yapida hemde sandvig

kompozit yapilarin yiizey levhasi olarak kullanilmaktadir.

4.3 Cekirdekler

Bir ¢ekirdegin ana islevi, biiyiik diizlem dis1 yiikleri tasimak, enerjiyi emmek, ylizey
tabakalarimi desteklemek ve stabilize etmektir. Cekirdeklerin en 6nemli avantaji,

ylizey levhalarina gore daha diisiik yogunluga sahip olmasidir. Genel olarak ¢ekirdek
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yogunluklar1 48 kg/m3 ile 160 kg/m3 arasinda degisirken, havacilik yapilarinda
¢ekirdek yogunluklar: 26 kg/m3 ile 369 kg/m3 arasinda degismektedir [28].

Bir sandvi¢ yapiya dahil edilmis birgok farkli tipte ¢ekirdek vardir. Bunlardan bazilari
[81;

e Kopik veya kati ¢cekirdek
e Petek cekirdek

o Kafes cekirdek

o Ag cekirdek

Altigen sekilli ve kare hiicreli tipler petek tipi olarak en ¢ok bilinen ve kullanilan
cekirdeklerdir. Ag c¢ekirdekli yapilar, 1 |kirisleri gibi davranir. Koprii
konstriiksiyonlarinda genellikle icgen veya kafes ¢ekirdek kullanilmaktadir. Kafes ve
govde yapisi, egilme yiiklerinin bir kismimi tasiyabilir; ancak petek ve kopiik
cekirdekli yapilarda sadece yiizeyler diizlem i¢i egilme yiikiinii tasima kabiliyetine
sahiptir. Sekil 4.5 farkli sandvi¢ kompozit ¢ekirdek tiplerini gostermektedir.

Petek cekirdekler, havacilik ve uzay endiistrisinin yapisal bilesenlerinde en ¢ok tercih
edilenlerdir. Ornegin The Beech Starship, tiim bilesenlerinin petek yapili sandvig tipi
yapida oldugu ilk ucak olarak bilinir. Nomex petek ve grafit/kevlar yiizeyler
kullanilmaktadir. Ayrica uzay mekiklerinin biiyiik bir kism1 kompozit ylizey tabakali
petek sandvig kullanilarak tiretilmektedir [8].

wm@ﬂ@ =7 ™

=

Petek Oluklu Tekstil

Sekil 4.5 : Cekirdek tipleri [10].
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Bu tez calismasinda da havacilik alaninda en yaygin olarak kullanilan ve yliksek

direngenlige sahip petek ¢ekirdek tipi sayisal ve deneysel olarak incelenecektir.

Deneysel caligmalar i¢in temel referans olarak kabul edilen Odman’in ¢alismasinda
farkli ¢ekirdek yapilarinin ve malzemelerinin blast yiklemesi sonucu olusan orta
diizlem sapmasina olan etkisi Sekil 4.6’da yer alan grafikte gosterilmistir. Aynt KETP
kompozit yiizey plakalara sahip sandvi¢ panellerde farkli ¢ekirdek malzemesi ve
yapist kullanarak kod ¢alismasi tekrarlanmistir. Farkli diizeltme faktorii (K) degerleri

icin alinan sonuglar ve Abaqus programindan alinan sonuglar kiyaslanmistir [13].

120
M (0/90)s - Rohacel 31A
100 ™ (0/90)s - Rohacel 71Hero
(0/90)s - Divinycel H250
80
g (0/90)s - Core 1
g
=60 m(0/90)s - Core 2
8
=
M (0/90)s - Core 3
40 m (0/90)s - Core 4
M (0/90)s - Core 5
20
III III II M (0/90)s - Core 6
0 II N T ol ol II

K=1,(4) K (5) K (6) Abaqus
Sekil 4.6 : KETP yiizey levhalarina sahip sandvig plakalar i¢in farkli K degerlerine
kars1 orta diizlem sapmalar [13].

Gorselde numaralarla ifade edilmis olan gekirdek ozellikleri Tablo 4.2°de yer
almaktadir. Tabloda goriildiigii lizere 4, 5 ve 6 numarali cekirdekler aramid

malzemeden {iretilmis ve farkli geometrilere sahiptir.
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Tablo 4.2 : Cekirdeklerin isimlendirmesi [13].

Analizlerde kullanilan cekirdekler

Rohacel 31A -
Kopuk Rohacel 71 HERO )
Divinycell H250 -
Hicre boyutu:3.18 mm 1
Yogunluk:72.08 kg/m?
. .. Hucre boyutu:4.76 mm 2
Aluminyum balpetegi Yogunluk:32.04 kg/m?
Hiicre boyutu:4.76 mm 3
Yogunluk:70.48 kg/m?
Al1-32-5 4
Aramid balpetegi Al-48-5 5
A1-48-5-0X 6

Kod ve sonlu eleman analizi sonuglarina bakildiginda aramid balpetegi ¢ekirdeklerin
neden oldugu farklilik; calismada, havacilik sektoriinde en yaygin olarak kullanilan
petek (hiicresel) ¢ekirdek malzemelerin blast yiikii altindaki davranisinin

incelenmesini anlamli kilmaktadir.

4.3.1 Petek (hucresel) cekirdekler

Petek cekirdegi, armin petegine oldukca benzer; petek denmesinin nedeni budur.
Normalde kullanimi 2000 yillarina kadar gitmektedir ancak ancak 1919 yilinda ilk
ucak sandvic paneli i¢in balsa agaci ¢ekirdekli sandvic panel kullanilmistir. 1930'larin
sonunda, ilk kez Lincoln Industry tarafindan sert ahsap kaplamali ve kagit petekli bir
sandvi¢ panel imal edildi, ardindan modern petek yapilar basladi. Diinya Savasi'nin
baslamasiyla birlikte ucaklarda petek yapilarin kullanimi 6nemli 6l¢iide artti. Sandvig
yapilarin performansini artirmaya yonelik calismalar basladi. 11k aliiminyum sandvig

panel 1945 yilinda iretilmistir [6]. Petek gekirdek yapisi Sekil 4.7'de gosterilmistir.
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Sekil 4.7 : Balpetegi ¢ekirdek yap1 6rnegi [6].

Petek yapilari, agirliktan tasarruf, pilirlizsiiz aerodinamik kaplamalar, daha iyi
burkulma direnci ve miikemmel yorulma direnci saglar. Yiizey tabakalar ¢ekirdege
stirekli olarak bagli oldugundan, gerilme konsantrasyonlar1 goriinmez.

Tablo 4.3, koplk ve petek ¢ekirdeklerin bir karsilagtirmasini verir. En sik kullanilan
sandvi¢ panel yapilari Tablo 4.4'te karsilastirilmistir.

Tablo 4.3 : Kopiik ve petek ¢ekirdeklerin karsilastirilmasi [6].

Compression Shear

Density Strength  Modulus  Strength  Modulus

Material [tonne/mm?] [MPa]  [MPa]  [MPa]  [MPa]
ﬁ;ﬂgﬁ’;ﬁ’; 4.96e-11 2.07 517.13 1.45 310.28
Nomex honeycomb 4.8e-11 2.24 137.90 1.21 41.37
Ei};’fg}%ﬁi}ib 4.8e-11 2.83 158.59 1.34 131.01
Rohacell foam 4.96e-11 0.88 68.95 0.79 20.69
Klegecll foam 4.8e-11 0.48 18.62 0.35 7.58
Rigicell foam 4.8e-11 0.55 17.24 0.48 17.24
Divinycell foam 4.96e-11 0.69 70.33 0.50 17.24

Gorildigii gibi petek digerlerine gore daha i1yi mekanik 6zelliklere sahiptir. Kopiik
panel, bal peteginden daha diisiik kesme mukavemetine ve direngenligine sahiptir.
Levha ve kiris ve ekstriizyon paneller, kolayca burkulabilen ince kaplamalara sahiptir,
bu nedenle petek panellere gore daha diisiik yiik tagima kapasitesine sahiptirler.

Bir bal petegi yapisinin boyutsal terminolojisi Sekil 4.8'de verilmistir.
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Ribbon direction

=
I

Direction of expansion

Sekil 4.8 : Boyutsal terminoloji [30]

Tablo 4.4 : Panellerin esdeger agirliklarinin kiyaslanmasi [6].

Design Relative Strength Relative Stiffness
Honeycomb 100% 100%
D Dn0nnnonnnon)|
Foam sandwich 26% 68%

Structural 02% 99%

L I I IL )

Sheet and Stringer 64% 86%
L L
Plywood 3% 17%

L yonii siirekli tabaka yonii/serit yoniidiir ve R yonii ¢ekirdek genisleme yoniidiir ve
ayrica serit yoniine diktir. Petekler birkag hiicre sekline sahip olabilir. Yaygin hiicre
sekillerinden bazilar1 altigen, kare ve esnek c¢ekirdektir. Asir1 genislemis, az
genisletilmis ve giiclendirilmis formlarda bulunabilirler. Bazi hiicre konfigiirasyonlari

Sekil 4.9'da gosterilmistir.
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egecesesedeSele
26%0%0%0 %0 %0 % %'

ALTIGEN TAKVIYELI ALTIGEN

I HAHHHAHHHHH]

HHAHHHHHHHHHT 20 020 0009,

CTHHHITHHITIHHE 5000000000000

AHHHIHITHIINT  SSeieeeed s
FAZLA GENISLETILMIS KARE HUCRE

AZ GENISLETILMiS ESNEK CEKIRDEK

Sekil 4.9 : Hiicre konfigiirasyonlar1 [6].

Basit bal petegi elemani, Sekil 4.10'da kesikli kirmizi ¢izgilerle temsil edilmektedir.
a = serbest duvar uzunlugu

b = bitisik tabakanin yapistirtlmis kisminin genisligi

0 = genisleme acis1

t =ag kalinligi

p = folyo yogunlugu

———=

2asinf

b+acosf

Sekil 4.10 : Temel petek eleman1 6rnegi

Fiziksel dzellikler su sekilde belirlenebilir [6],
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Petek yogunlugu;

2(b+ a)tp

HD =
(b + acosB)(2asinf)

Petek ylizey alan1 basina hiicre sayist;

1
(b + acosf)(2asinf)

C/HSA =

Petek ylizey alani bagina folyo kenar alani;

2(b + a)t

FEAJHSA = (b + acosf)(2asinb)

Petek hacmi basina agikta kalan folyo alani;

2(b + 2a)

EFA/HV =
/ (b + acosB)(2asind)

Altigen petek ¢ekirdeklerin mekanik ve fiziksel 6zellikleri [31];

.

Sekil 4.11: Altigen hiicrenin geometrisi [31].

. Pc (2 + Do)vo

p= F B 2cos6 (@ + sinby)

cosby 3
sin? 0, (@, + sinfy) Yo

E
Ey =4 = (1—y§ cot? 6y)

E Py + sinb
. _ Ty 2 2 2 0 0.3
Ej = z = (1 —y§ (Dgsec” By + tan” ;) o570, Y5
cos? 6,

= (1 —vy§csc?o
Vry = (1 =g ¢sc” 6o) (Bo + sinby)sinb,
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(P + sinby)sinb, (4.15)

Vyx = [1 - ]/g(l + QO) sec? 90]

cos? 6,
go =Gy _ (@ +singy) yg (4.10)
E T (14 2@0)cos6y6 OF
. ze _ COSQO (4 17)
Gxz = G, Do + sind, Yo
@o +sinbo) .. Gy (Bo+2 sin? 6,) (4.18)

(1 + 20g)cosb, Yo = Gyz Gs ~ 2(Dg + sinby)cosb, Yo

Burada pc, Ex, Ey, x ve y yonlerinde yogunluk ve esneklik modiiliidiir; Gyy, Gxz, Gy,
X-y, X-z ve y-z dizlemlerinde kayma modulldir. p, E, Gs, petek yapmin yapildigi
temel malzemenin yogunlugunu, elastik modiiliinii ve kayma modiiliinii temsil eder.

hy t (4.19)
-3 Yo =7
Ly )

@o =1 ve yo = 0.1 igin Ho‘a gore kayma modiilii ve yogunluk degisimi Sekil 4.12 ve
Sekil 4.13'te gosterilmistir.

600

wn
o
o

&
o
o

300 Gxz
—8—Gyz

200

Shear modulus [MPa]

100

0 20 40 60 80 100
0 [deg]

Sekil 4.12 : Kesme modiilli - 6y [13]
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Sekil 4.13 : Bagil yogunluk - & [13]

Hexcell firmasinin iiriinleri olan aramid petek ¢ekirdekler Tablo 4.5 'te sunulmaktadir.
Havacilik ve uzay endiistrisinde siklikla kullanilan aramid esasl petekler se¢ilmistir.
Nomex aramid petekleri helikopter kanatlarinda, kaportalarda, kontrol panellerinde ve
flaplarda kullanilmaktadir. HexWEB Al petek, havacilik endistrisinin tiim

spesifikasyonlarini/standartlarini kargilamaktadir [32].

Tablo 4.5 : HexWeb Al'in mekanik 6zellikleri [32].

Honeycomb Stabilized Compression Plate Shear
Designation Strength  Modulus  Strength  Modulus
Al- Strength ~ Modulus "L" "L W W
density(kg/m®)- [MPa] [MPa] Direction  Direction  Direction  Direction
cell size (mm) [MPa] [MPa] [MPa] [MPa]
Al-32-5 1.2 75 0.7 29 0.4 19
Al-32-6 1.2 75 0.7 29 0.38 19
Al1-32-13 1 75 0.75 30 0.35 19
Al1-48-3 24 138 1.25 40 0.73 25
Al-48-5 24 140 1.2 40 0.7 25
Al-64-3 3.9 190 2 63 1 35
Al-64-5 3.9 190 1.8 60 1 35
Al-64-6 5 190 1.55 55 0.86 33
Al-64-13 4.5 190 1.75 55 0.82 32
Al-72-3 5.1 225 2 65 1.05 36
Al-72-5 5.1 225 2 65 1.05 36
Al1-96-3 7.7 400 2.6 85 1.5 50
Al1-96-5 7.7 400 2.6 85 1.5 50
Al1-48-5-0X 29 120 0.8 20 0.85 35
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Tablo 4.5'teki degerlere dayanarak, cekirdek yogunlugunun ve cekirdek hucre
boyutunun mekanik 6zellikler Gzerindeki etkileri incelendi. Asagidaki sekillerde de
goriilebilecegi gibi, yogunlugun dayanimlar ve katsayr iizerindeki etkisi oldukca
aciktir. Cekirdek yogunlugu arttikga hem dayanim hem de modul artmaktadir.
Neredeyse ayni yogunluga sahip petek c¢ekirdekler icin, ¢ekirdek hiicre boyutunun
¢ekirdegin mekanik 6zellikleri iizerinde net bir etkisi yoktur.

Sekil 4.14 ve Sekil 4.15, aramid bal petekleri i¢in ¢ekirdek yogunlugundaki degisimin

dayanim ve module olan etkilerini gdstermektedir.

9
g Compression Strength
Shear Strength in L Direction
7 Shear Strength in W Direction
= 6
Ay
S s
-
5 4
5
=3
7]
2
|
0

=2

20 40 60 80 100 120
Core Density [kg/m?]

Sekil 4.14 : Aramid petekler i¢in ¢ekirdek yogunlugu-dayanim iliskisi [13].

45



—®— Compression Modulus
400 —®— Shear Modulus in L Direction
350 Shear Modulus in W Direction
"= 300
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Sekil 4.15 : Aramid petekler i¢in ¢gekirdek yogunlugu-modiil iligkisi [13].

Sekil 4.16 ve Sekil 4.17, aramid petek ¢ekirdekler i¢in hiicre boyutundaki degisimin

dayanim ve modiil lizerindeki etkisini gostermektedir.

6

5
‘o
£ 4
> —@— Compression Strength
=3 —®— Shear Strength in L Direction
‘éﬂ Shear Strength in W Direction
2

1

0

0 5 10 15
Cell Size [mm)]

Sekil 4.16 : Aramid petekler icin hilicre boyutu-dayanim iliskisi [13].
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Sekil 4.17 : Aramid petekler igin hucre boyutu-modiil iliskisi [13].

Grafiklerde de goriildiigli lizere hiicre boyutunun ¢ekirdegin mekanik 6zelliklerine
etkisi yok denecek kadar azdir. Bu nedenle bu ¢alisma kapsaminda ¢ekirdek boyutuna

incelenecek parametreler arasinda yer verilmemistir.
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5. ANLIK BASINC (BLAST) YUKLEMESI

5.1 Anlik Basing Profili

Anlik basing yiiklemesi patlama merkezinden disar1 dogru sikisan havanin itilmesi
sonucu ortaya cikar. Asirlt basing hemen olusur ve daha sonra atmosferik basinca
doniismeye baslar. Bu asamaya pozitif faz denir. Bundan sonra, basing emmeye neden
olan atmosferik basincin altina diiser. Bu agsamaya ise negatif faz denir. Negatif fazin
stiresi pozitif faz sliresinden daha uzun olmasina ragmen, maksimum pozitif basing,
maksimum negatif basingtan ¢ok daha fazladir [27].

Patlama merkezi ile hedef arasindaki mesafeye (uzaklasma mesafesi) bagl olarak iki
farkli modelleme diistiniilebilir. Mesafe, patlama dalgas1 yolundaki hedef yapinin en
biyik boyutundan daha biyikse, buna duzenli(uniform) patlama denir. Patlama
merkezi ile hedef arasindaki mesafesinin artmasiyla maksimum basincin biiyiikligi
azalir ancak patlamanin siiresi uzar. Bu tip bir patlama uzak alan patlamasi olarak
adlandirilir. Bu durumda basing sadece zamanin bir fonksiyonudur. Diger patlama turi
ise yakin alan patlamasidir ve patlama diizensiz(non-uniform) olarak gergeklesir. Bu
durumda ise basing hem zamana hem de lokasyona baglidir [5].

Patlama sonucu olusan bir anlik basing yiiklemesinin basing zaman grafigi Sekil 5.1'de

gosterilmektedir.

P(t)
Pm
Positive
Impulse
Negative
Impulse
tP / t
\{_/ >
Positive Negative
duration duration

Sekil 5.1 : Bir patlatma yiiklemesinin tipik basing-zaman grafigi [5].
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Pm : Maximum patlama basinct
tp : Pozitif faz suresi

Blast yiiklemesinden kaynaklanan darbeler su sekilde tanimlanir [33].

tp

It = ) (P(t) — B,)dt (5.1)
tf

Im=| (P.—P@®))at (5.2)
tp

Pa, ortam basincidir. Literatiirde, patlama yiikiiniin basing-zaman ge¢misini temsil
eden birka¢ fonksiyon vardir. Denklem 5.3'teki gibi liggen darbe fonksiyonu en basit
olmasina ragmen, denklem 5.4’teki Friedlander iistel bozunma fonksiyonu en ¢ok

kullanilan fonksiyondur [33].

P(O) = B, (1 - ti) 53
P
P(t) =P, (1 - ti) e-at/tp (5.4)
1%

a, basincin ortam basincina ne kadar hizli geri dondiiglinii gosteren dalga formu
parametresidir.
Baker, ayrica patlama yiiklemesini temsil eden bes parametreli en karmagsik

fonksiyonu onermistir [33].

5.2 Anlik Basmcin Olceklendirilmesi

Kiip kok ol¢ekleme yasasi olarak bilinen Hopkinson yasasi, en ¢ok kullanilan blast
dalgas1 Ol¢eklendirmesidir. Hopkinson, ayni ¢evrede, ayni 0l¢ekli bir mesafede iki

farkli agirliktaki ayni patlayicinin benzer blast dalgalar iiretecegini soylemektedir.

1/3

i t R %%
._2:_2=_2=(_2) =k (5.5)
L t Ry w;
R
Z = W or Z = El/3 (56)

R mesafe (m), W yiikiin agirlig1 (kg) ve E yiikiin enerjisidir. W'nin sadece blast
yiiklemesinin esdeger agirligini degistirmek icin kullanildigina dikkat edilmelidir, bu

nedenle enerji, E, fiziksel olarak ¢cok daha gercekgi bir parametredir [33].
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KR =

Kd

Sekil 5.2 : Hopkinson 6lgekleme yasasinin gosterimi [34].
5.3 Blast Yiiklemesi Karakteristigi

Ik olarak, blast ylki, patlama kaynaginin yerin altinda veya iistiinde olmasina bagh
olarak iki sinifa ayrilabilir. Daha sonra yer Ustl patlamalari, patlamanin zeminden
yiiksekligine bagli olarak hava patlamasi ve yiizey patlamasi olarak da siniflandirilir

[27].

BLAST YUKLEMESI

e —

HAVA YUKLEMESI YERALTI PATLAMASI

i B

HAVA PATLAMASI YUZEY PATLAMASI

| -Fiziksel
e -Kimyasal
-Mikleer

Sekil 5.3 : Patlatma yiiklerinin siniflandirilmasi.

Literatiirde patlayici tipine ve sekline bagli olarak patlama dalgasinin asir1 basing ve
pozitif faz siiresi ile ilgili birgok c¢alisma bulunmaktadir. Silindirik, kiiresel ve diiz

patlayicilar Sekil 5.4'te karsilastirilmastir.
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Sekil 5.4 : Patlayici sekline gore tepe basincinin mesafeye bagli dagilimi [35].

Yapilan birgok akademik calismada kullanilan Friedlander denklemi su anda
literatiirde blast yiliklemesi profilini tanimlamak i¢in kullanilan en gilivenilir
yaklagimdir. Bu calismada da blast yiik profilinin belirlenmesi i¢in Friedlander

fonksiyonu kullanilmustir.
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6. DENEYSEL CALISMALAR

Yapilan literatiir arastirmast ve teorik c¢alismalar sonucunda sandvi¢ kompozit
plakalara blast yikiniun mekanik etkisini deneysel olarak gozlemlemek icin cekirdek
malzeme parametrelerinin degistirmenin baslangi¢ olarak en iyi secenek olduguna
karar verilmistir. Cekirdek malzeme olarak havacilik sektoriinde en yaygin olarak
kullanilan balpetegi ¢ekirdegin incelenmesine karar verilmistir. Toplamda ii¢ farkli
petek cekirdek yapisi ve ii¢ farkli kalliktaki ¢ekirdek incelenecektir. Incelenecek
cekirdeklere karar verilirken Sekil’6.1’de Hexcel markasina ait aramid balpetegi
cekirdek seceneklerinin mekanik ozellikleri incelenmistir. Listede de goriilecegi iizere
blast ytikil incelemesinin etken parametrelerinden olan kayma modiilii degerlerinin en
fazla yogunluk degisimi ve OX-Core segenegi ile birlikte gerceklestigi goriilmiistiir.

Compression Plate Shear

gl Stabilised W Direction

Designation
Strength Medulus Strength Medulus Strength Medulus

Material - Cell Size — Density

HRH-10-3.2-29 0.64 0.79 55 0.62 26 0.34 10
HRH-10-3.2-48 2.07 2.24 138 1.21 4 0.69 24
HRH-10-3.2-64" 3.3 3.97 193 1.76 59 0.97 32
HRH-10-3.2-80 4.8 5.31 255 2.24 70 1.21 37
HRH-10-3.2-96 6.6 7.76 414 2.66 20 1.38 45
HRH-10-3.2-123 10.60 11.30 500 3.10 105 1.70 60
HRH-10-3.2-128 11.55 12.62 538 3.31 110 1.79 66
HRH-10-3.2-144 13.79 14.48 621 3.55 121 2.07 76
= HRH-10-4.8-32 1.00 1.05 76 0.76 30 0.41 14
é, HRH-10-4.8-48 2.07 2.24 138 1.21 45 0.69 23
§ HRH-10-4.8-64 3.45 3.72 193 1.69 54 0.97 32
HRH-10-4.8-72 4.40 4.50 250 2.30 75 1.20 35
HRH-10-4.8-96 6.45 7.03 414 2.90 90 1.55 45
HRH-10-6.4-24 0.65 0.62 41 0.48 21 0.24 9
HRH-10-6.4-32 0.97 1.07 76 0.72 28 0.34 14
HRH-10-6.4-50 1.97 2.14 145 1.28 45 0.62 21
HRH-10-6.4-64 3.03 3.31 193 1.72 55 0.86 24
HRH-10-9.5-24 0.66 0.72 4 0.48 21 0.24 10
HRH-10-9.5-32 0.97 1.07 76 0.62 26 0.38 17
HRH-10-9.5-48 2.00 2.21 17 1.28 39 0.66 24
° HRH-10/0X-4.8-29 0.76 0.83 48 0.45 14 0.48 21
S HRH-10/0X-4.8-48 2.21 2.41 117 0.79 21 0.93 4
5 HRH-10/0X-4.8-64 4.14 4.48 179 0.80 32 1.03 58
HRH-10/0X-6.4-48 2.41 2.66 17 0.76 21 0.93 a4

Sekil 6.1: HexWeb balpetegi ¢ekirdek tipleri mekanik 6zellikleri [40].
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Tablo 6.1°de 6zellikleri belirtilmis olan 9 farkli sandvi¢ kompozit panel (izerinde blast

deneyleri gergeklestirilecektir.

Tablo 6.1: Deneylerde kullanilacak ¢ekirdek yapilar ve 6zellikleri

Cekirdek Petek Yapisi / Cekirdek Cekirdek

Malzemesi  Yogunluk (kg/m°) Kalinhig (mm) Kutlesi (gr)
Aramid Altigen / 48 6.35 38
Aramid Altigen / 48 12.7 77
Aramid Altigen / 48 25.4 154
Aramid Altigen / 96 6.35 77
Aramid Altigen / 96 12.7 154
Aramid Altigen / 96 25.4 307
Aramid OX-Cell / 48 6.35 38
Aramid OX-Cell / 48 12.7 77
Aramid OX-Cell / 48 254 154

6.1 Deneysel Calismalar

Sayisal caligmalari tamamlanan paneller iizerinde istenen kosullarda deneylerin
gerceklestirilebilmesi igin ITU Ugak ve Uzay Bilimleri Fakiiltesi Kompozit
Arastirmalart Laboratuvarinda yer alan Blast Test Standi kullanilacaktir. Sekil
6.2°deki deney diizenegi lizerinde membran patlatma olarak bilinen anlik basing
yuklemesi deneyleri gerceklestirilecektir. Diizenekte yer alan basinglandirma tiipiiniin
hedefin oldugu taraftaki acik kismi contalar ve patlatilacak membran ile kapatilacak
ve bir kompresdr yardimu ile tilipiin igerisine hava sikistirilacaktir. Sikisan havanin belli
bir basinci agmasiyla birlikte membran yirtilacak ve diflizerin igerisinden gegerek

direkt olarak deney panellerine ¢arpacaktir.
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Sekil 6.2 : iITU UUBF Blast Deney Diizenegi [37].

Patlamadan 6nce deney panellerinin basing yiiklemesinin olmadig: yiizey levhasinin
tam merkezine 3 eksenli (0°/45°/90°%) kompozit yiizeye uygun gerinim pullari (strain
gauge) yerlestirilecektir. Pullardan alinacak sinyaller bir amplifier aracilig: ile veri
toplama cihazina aktarilacak ve bilgisayar ekraninda es zamanli olarak
goriintiilenecektir. Panel diizleminde 6l¢iilen gerinim degerlerinden bir egri denklemi

yardimut ile diizleme dik deplasman degerleri elde edilecektir (Sekil 6.3).

Dis ;
Ortam Kompresor
Kompozit Plak
”é-e;it-li;r; y
o
Sinyal L] Conl e 1)

L Veri Toplama Sistemi

Sekil 6.3 : Blast Deney Diizenegi Semasi [41].
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Hali hazirda bulunan blast test diizenegi lizerinde bazi revize ¢aligmalar1 yapilmistir.
Literatiir ¢aligmalarinda blast deneyleri igin iki farkli panel sabitleme konsepti 6ne
cikmaktadir; basit mesnetli (simly-supported) ve ankastre mesnetli (clamped) (Sekil
6.3).

Pressure Transducer — Pressure Transducer — ‘U b) —~-:.,,:“"’~'/ | - beam supports
\ =l
® '
! s =50
0T w
Test panel —@ L T
Cylindrical shape g I
explosive charge, m 12m
X)
\: .
[
1)
Test panel ~d- o

Clamping plate _

Spacer plate

Back support plate
(19 mm thick steel)

Sekil 6.4 : a) Basit mesnetli plaka [23] b) Ankastre mesnetli plaka 6rnegi [22].

Sekil 6.4-a’da gosterilen basit destekli panelin tek yondeki hareketi blast yiiklemesinin
olmadig taraftan destek elemanlar1 vasitasi ile kisitlanmistir. Herhangi bir baglayici
veya yapitirict kullanilmamaktadir. Sekil 6.4-b’de gosterilen ankastre mesnetli panel
ise her iki yiizeyine temas eden plaklarin arasinda sikistirilarak sabitlenir. Hava araci
yapisalinda, oOzellikle ucaklarda kompozit paneller enlemsel ve boylamsal yapi
elemanlarina genelde bir ¢izgi tizerindeki tek sira baglayict kullanilarak baglanirlar.
Bu da panelin ¢izgi Uzerinde serbest olarak dénebilmesine sebebiyet vermektedir. Bu
nedenle ¢alismada deney diizenegi basit mesnetli sabitleme metoduna uygun olacak

sekilde revize edilmistir.

Sekil 6.5’te gosterilen basinglandirma tiipliniin patlama eksenine tam dik olacak
sekilde konumlandirilmis hedef destekleme duvarina deney panellerinin
yerlestirilmesi i¢in merkezde 300 mm x 300 mm kare bosluk olacak sekilde ¢elik bir
plaka yerlestirilmistir. Celik plakanin merkezinde bulunan boslugun ¢evresine 10 mm

capinda yiizey pirizliligli disik olan bir transmisyon mili kaynatilmistir. Bu
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transmisyon mili sayesinde plaklarin deney plakasi ile olan temas1 yiizeysel degil
cizgisel olmustur. Eklenen millerin plaka ile temas eden cizgilerinin arasindaki
karsilikli mesafe 310 mm oldugundan merkezdeki kare alan 310 mm x 310 mm olarak
giincellenmistir. Deney panellerinin efektif inceleme bolgesi bu kare alan olacaktir.
Celik plakanin iizerinde panellerin sabitlenmesi ve basit mesnetli sinir kosullarina
uyabilmesi i¢in 4 adet yatay taban klemp yerlestirilmstir. Bu klempler vasitasi ile
deney panelleri deneye baslamadan once 4 kdseden noktasal olarak desteklenecektir.
Kauguk pabuglara sahip bu klempler anlik yiiklemenin ardindan plaklarda olusan geri

tepme kuvvetlerini sonlimlemek amaciyla yerlestirilmistir.

Sekil 6.5 : Blast Yiiklemesi Hedef Destekleme Duvari.

6.2 Yiizey Levhasi Belirleme Deneyleri

Tiim sandvi¢ panellerde yiizey levhasi olarak ayni kalinlikta ve 6zellikteki karonfiber
takviyeli polimer malzeme kullanilmistir. Sandvi¢ kompozit panel yiizeyinde yer alan
plakanin kalinliginin belirlenmesi ana deneyler i¢in biiyiik 6nem arzetmektedir. Clinkii
yilizey plakalarinin ¢ok kalin olmasi anlik basing yiikiiniin ¢ekirdek {izerine profile

uygun sekilde iletilmesine engel olabilir. Rijitligi yiiksek kompozit plakalarda
cekirdek malzeme (izerinde sadece basma yiki gozlemlenecektir.
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Sekil 6.6 : Temsili olarak sandvi¢ kompozit panele blast yiuklemesinin etkisi [21].

Sekil 6.6’da sembolize edilmis olan yiizey levhalarindaki deformasynun
gbzlemlenebilmesi i¢in yiizey plakalarinin belli bir esneklige sahip olmasi
beklenmektedir. Aynmi sekilde ¢ok ince ylizey plakasi kullanilmasi da panelin
biitiinliigliniin bozulmasina sebebiyet verecektir. Bu nedenle deney diizenegimiz
tizerinde 4 farkli kalinliga sahip sandvi¢ kompozit plaka lizerine blast yiiklemesi

yapilmasi planlanmistir. Plakalarin 6zellikleri Tablo 6.2°de verilmistir.

Tablo 6.2: Uygun yiizey levhasini belirlemek i¢in iiretilen monolitik plakalarin

ozellikleri.
Lamina Lamina Kalinhk Istifleme Oryantasyonu
Sayis1 Tipi (mm) (25/50/25)
4 Tekil 0,736 [45/0/0/45]
8 Tekil 1,472 [45/90/-45/0/0/-45/90/45]
12 Tekil 2,208 [45/90/-45/0/45/0/0/45/0/-45/90/45]
16 Tekil 2,944 [45/0/-45/90/45/90/-45/0/0/-45/90/45/90/-45/0/45]
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Tum plakalar (25/50/25) oryantasyonuna gore iiretilmis ve her plakada ayni tek yonlii
karbon fiber prepreg kullanilmistir. Tabloda goriildiigii {izere biitiin laminatlar orta
diizleme gore simetrik bir lamina istifleme dizilimine sahiptir. Eger dizilimler simetrik
olmazsa laminatlar kiirleme sicakligindan oda sicakligina sogutuldugunda i¢lerinde
artik gerilimler olusur. Bu durumda sogutma sirasinda, her lamina kendi yoniine bagh
olarak farkli sekilde biiziilme egiliminde olacaktir. Orta diizlem simetrisi
kullanildiginda, bu gerilmeler birbirini soniimler ve laminatlarin deformasyonunu

Onlenir (Sekil 6.7).

ORTA DUZLEM SIMETRISI YOK

Sekil 6.7 : Diizlem simetrisinin laminat sekline olan etkisi.

Sekil 6.8’de 5 farkli dizilime sahip her biri 4 katman laminaya sahip laminatlar
gosterilmigtir. Bu laminatlarin her biri herhangi bir egrilige sahip olmayacak sekilde
diizlem tizerinde kiirlenmistir, fakat sadece sol arkadaki simetrik dizilime sahip olan
monolitik plaka seklini koruyabilmistir. Diger biitiin plakalar i¢ gerilmelerden O6tiirii

diizlem seklini kaybetmistir.
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[-45/+45/+45/+45]

[0/90/90/90] [0/0/0/90]

Sekil 6.8 : Simetrik ve simetrik olmayan dizilime sahip monolitik KETP plakalar
[38].
Normal sartlarda monolitik karbonfiber kompozitler 8 bar basing altinda
kurlenmektedir. Fakat ana deneyler sandvi¢ kompozitler {izerinde gergeklesecektir ve
balpetegi ¢ekirdek yapist 3 bar basincin iizerinde deforme olmaktadir. Bu nedenle,
ylizey plakanin belirlenmesi icin kullanilacak monolitik plakalar da 3 bar basingta

tretilmistir.

Sekil 6.9 : Sandvi¢ Panel Yiizey Levhalari.

Sekil 6.9°da goriildiigl tizere iretilen monolitik plakalar 400 mm x 400 mm kare

oOlgiilerde kesilmis ve blast deney iizenegi i¢in hazir hale getirilmistir.
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Sekil 6.10 : Yiizey Levhalar1 Test Diizenegi.

Uygun Olgilerde kesilmis olan yilizey levhalart deney diizeneginin iizerine Sekil
6.10°da gosterildigi gibi yerlestirilmis ve arka yilizeylerinin tam merkezine kompozit

yapilar i¢in tasarlanmis 3 eksenli gerinim pulu yerlestirilmistir (Sekil 6.11).

Sekil 6.11 : Plak merkezine yerlestirilen 3 eksenli gerinim pulu.

Tablo 6.2’de verilen monolitik plakalardan 8 ve 12 katmanli olan plakalara sirasiyla

10 bar ve 20 bar degerinde basingli hava membran patlatma yontemi ile plakalara dik
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bir sekilde anlik olarak yiiklenmistir. Membran ile plaka yiizeyi arasindaki 550 mm’lik
bosluga ¢ikis ¢ap1 210 mm olan bir difiizor yerlestirilmistir. Bu sayede Bu difiizor
sayesinde basingli hava direkt olarak plaklarin efektif alanimma yonlendirilmistir.
Plakalarin efektif alan1 igerisindeki en uzun mesafe olan késegen uzunlugu yaklasik
440 mm’dir ve bu deger membran ile plaka arasindaki 550 mm’lik mesafeden daha

diisiik oldugundan deneylerde plakalara yiiklenen hava uniform kabul edilmistir.

Bu deneylerden alinacak veriler ayn1 zamanda deney diizeneginin ve basit mesnetli
baglant1 konseptinin dngdriilene uygun sekilde ¢alisip ¢alismadigini gosterecektir. ilk
deneyde 10 bar hava 8 katmanli (1.472) monolitik plakaya anlik olarak yiiklenmis ve
plaka merkezinden 0°,45° ve 90° eksenlerinde gerinim verisi grafikleri zamana bagl
olarak ¢izdirilmistir (Sekil 6.12-6.14). Grafikte goriilecegi lizere ii¢ eksende alinan
gerinim verileri blast yiikleme karakteristigine uygun olacak sekilde nétral degerinden
anlik olarak pozitif maksimum degerine yiikselmis, sonrasinda yaklasik ayni hizda
gori donerek negatif minimum degerine erigsmistir. Ardindan nétral eksen tizerinde
gittikce soniimlenen dalgalanmalar yaparak tekrar baglangic degerine donmiistiir.
Deneylerin temel ¢iktis1 olacak maksimum gerinim degerleri bu deneyde 0° yéniinde

289.7, 90° y6niinde 270.9 ve 45° yoniinde 208.2 olarak okunmustur.

8 Katmanl KETP / 10 Bar / O°
300

250

Mikrogerinim

[ = ]
(%] o wu o
o o o o

o
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o

-100
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Sekil 6.12: 8 katmanl1 monoltik plaka; 0° yoniindeki zamana bagl gerinim grafigi.

62



8 Katmanl KETP / 10 Bar / 90°
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Sekil 6.13: 8 katmanli monolitik plaka; 90° yoniindeki zamana bagl gerinim grafigi.
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Sekil 6.14: 8 katmanli monolitik plaka; 45° yéniindeki zamana bagl gerinim grafigi.

Ikinci deneyde 20 bar basinca sahip hava 12 katmanli (2.208 mm) monolitik plaka
iizerine anhk olarak yonlendirilmis. Bu deneyde patlama aninda 45° ve 90°
eksenindeki gerinim pulu kablolar1 koptugu igin sadece 0° ekseninde gerinim verisi
alimmustir (Sekil 6.15). Grafikte goriilecegi iizere gerinim sonucunun karakteristigi bir
onceki deney sonuglarinda oldugu gibi blast yliklemesi karakteristigi ile aynidir Sekil.
Bu deneyde elde edilen maksimum gerinim degeri 8 katmanli plakaya gore daha
yiiksek c¢ikmistir. Katman kalinligr artirilirken ayn1 zamanda patlama basinct da iki

katina ¢ikarilig1 i¢in bdye bir artigin gozlemlenmesi normaldir.

63



12 Katmanli KETP / 20 Bar / O°
350

300
250
200
150

100

Mikrogerinim

50

400 450 500
-50

-100

Zaman (ms)

Sekil 6.15: 12 katmanli monolitik plaka; 0° yoniindeki zamana bagli gerinim grafigi.

Yapilan yiizey levhasi belirleme deneyleri sonucunda; 20 bar basing altinda sandvig
kompozit plaklarin her bir yiizey levhasi i¢cin 8 katmanin yeterli olacagina kanaat
getirilmistir. Clnk{ 20 bar basing altinda 12 katmanli monolitik plakada temiz bir
sonucun okunuyor olmas1 ve herhangi bir kirirmin yasanmamis olmast her iki tarafinda
8 katmanl1 plaka bulunan sandvi¢ kompozit plaklarin da 20 bar basing altinda sonug

verecegini ve kirim yasanma ihtimalinin diisiik olacagini gostermektedir.

6.3 Sandvi¢c Kompozit Plak Deneyleri

Onceki kisimlarda blast yiiklemesinin gerceklestirilecegi sandvi¢ kompozit panellerde
kullanilacak aramid balpetegi c¢ekirdek tiplerini ve yiizey levhalarmin kalinlik
degerlerini belirledik. Sekil 6.16’da goriildiigii iizere panellerin alt ve iist yliizeyi KETP

malzeme, ¢ekirdek kismi ise aramid petek malzemeden olusmaktadir.
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KETP
Yizey
Levhalari

Balpetegi Cekirdek

Sekil 6.16 : Aramid balpetegi cekirdege sahip karbon fiber sandvig kompozit.

Sandvi¢ kompozit paneller de monolitik paneller gibi otoklav yontemi ile Tlrk
Havacilik Uzay Sanayi Kompozit Uretim tesislerinde iiretilmistir. Sekil 6.17°de bir
otoklav’in ¢aligsma prensibi ifade edilmistir. Gorseldeki basingl tiipiin icerisine uygun
sekilde yerlestirilen sandvi¢ kompozit her yerinde aynmi sicaklik ve basing olacak

sekilde kiirlenmektedir.
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Sekil 6.17 : Kompozit otoklav islemi prensibi [39].
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Sandvi¢ kompozit tiretilirken kiirleme tipi olarak 3 farkli opsiyon vardir. Bunlardan
birincisi es kiirleme (co-curing) yontemidir. Bu yontemde sandvi¢ plagin hem alt hem
de st ylizeyi ¢ekirdek malzeme ile birlikte serilip tek seferde firmlanir ve ikinici bir
islem uygulanmaz Bu yoOntemde yiizey levhalar1 daha yiiksek basinglarda
kiirlenebilecek olmasina ragmen, cekirdek yapida ¢dkme olmasini engellemek
amactyla yaklasik 3 bar gibi diisiik bir basing degeri tercih edilir. Ikinci yontemde
sandvi¢ plagin ylizey levhalarindan bir tanesi monolitik olarak kiirlenir. Ardindan
cekirdek ve heniiz kiirlenmemis olan ikinci ylizey levhasinin katmanlar kiirlenmis
olan levhanin iizerine yerlestirilir ve ikinci kez firinlanarak birlestirilir. Bu yonteme es
yapistirma (co-bonding) yontemi denir. Bu yontemde ilk kiirleme islemi yaklasik 8 bar
basing altinda, ikinci kiirleme ise ¢ekirdek yapinin ¢okme durumunu engellemek
amaciyla yaklasik 3 bar basing altinda gergeklestirilir. Son yontem ise ikincil
yapistirma (secondary-bonding) yontemidir. Bu yontemde sandvi¢ plagin yiizey
levhalarinin her ikisi ayr1 ayr1 8 bar basingta monolitik olarak kiirlenir. Ardindan iki

plagin arasina ¢ekirdek yerlestirilir ve 3 bar basingta birlestirme islemi gerceklestirilir

(Sekil 6.18).

Composite prepreg Composite prepreg Cured laminate
| Adhesive | Adhesive Adhesive
Composite prepreg Cured laminate Cured laminate
Es Kiirleme Es Yapistirma ikincil Yapistirma

Sekil 6.18: Kompozit yap1 alt eleman birlestirme yontemleri.

Bizim ¢aligmamizda bu yontemlerden ilki olan birlikte kiirleme (co-curing) metodu
tercih edilmistir ve tiim plaklar tek seferde 3.1 bar basing altinda firinlanmistir. Ciinkii
bu yontemde diger iki yonteme kiyasla yiizey levhalar ile ¢ekirdek yapr arasindaki
yiik gecisi daha kesintisiz ve diizenli olmaktadir. Ayni zamanda her iki ylizey
levhasinin mekanik 6zellikleri de ayn1 olmaktadir. Sandvi¢ kompozit levha tretiminde
uygulanan zamana bagli basing ve sicaklik degisimini veren kiirleme diyagrami Sekil

6.19’da gosterilmistir.
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Sekil 6.19: Sandvi¢ Kompozit Kiirleme Diyagrami

Kiirleme esnasinda her yonden basing uygulaniyor olmasit Sekil 6.16°daki gibi
kenarlar1 agik bir sekilde sandvi¢ kompozitin {iretilmesine engel olmaktadir. Cilinkii
petek cekirdek yapilarin yanal yiiklemeler karsisindaki mukavemeti ¢ok diisiiktiir ve
diisiik basinglarda ¢okmeye ugrarlar. Bu nedenle panelin ¢ekirdek yapisi diizlemin
bittigi yerden disa dogru egimli bir sekilde uzatilir ve Sekil 6.20’deki gibi pahli
kenarlar olusur. Sekilde sadece 2 kenar pahlidir, fakat bu c¢aligmadaki paneller 4
kenardan pahli ¢ekirdekler ile {iretilmis, sonrasinda pahli kisimlar deneyde
kullanilacak iki boyutlu geometriye uygun olarak kesilerek diiz plaklar elde edilmistir.
Ayrica gorselde oldugu gibi yiizey levhalarimin epoksisinin hiicrelere dolmasini

engellemek amaciyla lavhalar ile ¢ekirdek arasina film yapistirici yerlestirilmektedir.
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Ig Yiizey

Levhasi Dis Yizey Film Cekirdek

Levhasi Yapistirici

Sekil 6.20 : Tipik sandvig yap1 bilesenleri.

Sekil 6.21°de gosterildigi gibi ¢ekirdegin pahli kenar egimlerinin yaklasik 20° olmasi
gerekmektedir. Eger sandvi¢ yapmin dik bir sekilde iiretilmesi gerekiyorsa da Sekil
6.22°de gosterildigi gibi kenar kisimlarina potting uygulanmalidir.

R20.0 Min.

20 5
H\H\”W 1 mm Min.
Hﬂﬂﬁﬁm

Sekil 6.21 : Cekirdek elemani pahli kenar kesimi
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Sekil 6.22 : Dik a¢1 durumu i¢in potting uygulamasi.

Tablo 6.3’te goriilecegi lizere 9 adet sandvi¢c kompozit plaka 3 farkli ¢cekirdek kalinlig

ve 3 farkl ¢ekirdek tipi eslestirmesi sonuncunda otoklav metodu ile iiretilmistir.

Tablo 6.3: Sandvig¢ deney plaklari ve dzellikleri.

Plak Petek Yapisi/ Cekirdek L Kayma W Kayma
Numarasi Yogunluk (kg/m®) Kahnhg (mm) Modult (MPa)  Moduli (MPa)
HJ53BAP102 Altigen / 48 6.35 41 24
HJ53BAP104 Altigen / 48 12.7 41 24
HJ53BAP106 Altigen / 48 25.4 41 24
HJ53BAP302 Altigen / 96 6.35 90 45
HJ53BAP304 Altigen / 96 12.7 90 45
HJ53BAP306 Altigen / 96 25.4 90 45
HJ53BAP502 OX-Cell / 48 6.35 21 41
HJ53BAP504 OX-Cell / 48 12.7 21 41
HJ53BAP506 OX-Cell / 48 25.4 21 41

Bu Uretimin sonucunda HI53BAP106 ve HI53BAP506 isimli plaklar haricindeki tum

plaklar havacilik kalite standartlarma uygun olarak TUSAS Kompozit Uretim

Tesisleri’nde tretilmistir. Fakat bahsi gegen 2 plakta ¢ekirdegin yan ylizeylerinin bir

kismi basing yiikiine dayanamay1p ¢okme yapmustir. Bu sebeple bu iki plak deneylere

dahil edilmemistir.

Uretimi gerceklesen 7 plagin deney diizenegine oturacak olan 310 mm x 310 mm

efektif kare bdlgesinin disinda kalan bolgesinin kose kisimlari kesilerek Sekil 6.23°te

gosterilen deney plaklar elde edilmistir. Kose ¢ikarma islemi sayesinde plaklarin her

dort kenar uzantisi birbirinden bagimsiz olacak ve birbiri arasindaki yiik aktarimi
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engellenmis olacaktir. Yani, plaklarin deney diizeneginin efektif kare bdlgesi

haricindeki kisimlarinin uzunluklar1 deney sonuglarini etkilemeyecektir.

-l

Sekil 6.23: Uretim sonrasi kesim islemleri tamamlanmis sandvi¢ kompozit deney
plaklari.

Kesim iglemi yapilan plaklarin merkezlerine ve sag {iist kdselerine Sekil 6.25°te
goriildiigii izere 3 eksenli rozet tipi gerinim pullar1 yapistirilmis ve her bir plaktan

6’sar adet gerinim verisi almmak {izere gerinim pullar1 veri toplama cihazina

baglanmistir.
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YUKARI

Y

310 mm

Sekil 6.24: Deney oncesi sandvi¢ plagin arka yiizii.

Sekil 6.25’te goriildiigli lizere plaklar cerceveye dayandiktan sonra sadece arka

yilizeyinden kauguk pabuglara sahip yatay klempler ile 4 koseden desteklenmistir.
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Sekil 6.25: Deney plagi 6n yiliz desteklemesi.

Her bir gerinim pulunun ¢ikis degerleri kontrol edilmis ve veri toplama cihazina temiz

bir veri seti elde edilene kadar kalibrasyon yapilmaistir.

20 bar basing altinda yiizey levhasi belirleme deneylerindeki kosullar ile ayn1 olacak
sekilde 7 plakaya ayr1 ayr blast yiliklemesi gergeklestirilmis; Yiiksek ¢oztintirlikli
veri toplama sistemi vasitast ile saniyede 10000 6rnek alinarak tiim deneylerde gerinim
pullarindan alinan sonuglarin patlama anin1 gosteren kisimlarmin grafikleri
cizdirilmistir (Sekil 6.26-6.33).

HI53BAP102

250
—102M_45

102K 0
—102K_45
—102K 90

200

Mikrogerinim

Zaman (ms)

Sekil 6.26: HI53BAP102 mikrogerinim-zaman grafigi.
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Mikrogerinim

Mikrogerinim

HI53BAP104-1

250
—104M 0
——104 M_45
200 104K 0
—104K_45
150 ——104K 90
100
50
0

0 100\/ 200
-50
Zaman (ms)
Sekil 6.27: HI53BAP104-1 mikrogerinim-zaman grafigi.
HJ53BAP104-2
200
104 2 M_90
104 2K_0
150 —104 2K 90
100
50
o
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200
-50

Zaman (ms)

Sekil 6.28: HI53BAP104-2 mikrogerinim-zaman grafigi.
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Mikrogerinim

Mikrogerinim
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-100
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HJ53BAP302
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——302M 45

302K 0
—302K_90
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Sekil 6.29: HI53BAP302 mikrogerinim-zaman grafigi.

HJ53BAP304

——304M_45
304 M 90
304K 0

—304K 45

——304K_90

Zaman (ms)

Sekil 6.30: HI53BAP304 mikrogerinim-zaman grafigi.
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Mikrogerinim

HJ53BAP306

—306M 0
——306M 45
——306M 90

—306K_45

Zaman (ms)

Sekil 6.31: HI53BAP306 mikrogerinim-zaman grafigi.

HJ53BAP502

——502M_45
——502M 90

Zaman (ms)

Sekil 6.32: HI53BAP502 mikrogerinim-zaman grafigi.
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HI53BAP504

250

504M 0
200 504 M 45
504 M_90
150 504K 0
—504K 45

100

Mikrogerinim

-100

Zaman (ms)

Sekil 6.33: HI53BAP504 mikrogerinim-zaman grafigi.

Sonuglarda goriilecegi lizere baslangigta tiim gerinim pullarindan alman degerler
notral eksen Tlizerindeyken yiiklemenin ardindan bazilar1 tekrar nétral eksene
donmemistir ve blast karakteristiginin biraz disinda bir davranis gostermistir. Bu sonug
bizim i¢in dngoriilen bir durumdur. Clinkii deney diizenegindeki basit destekli mesnet
metodu sadece pozitif ylikleme yoniinde dogru sonug verecek sekilde tasarlanmastir.
Plaklar pozitif ylikleme durumunda cizgsel ve rijit bir cerceve Uzerinde basitce
mesnetlenmisken; negatif yiilklemeye maruz kaldiklarinda dort kdsede yer alan tutucu
klemplerin esnek kaucuk pabuglar1 disinda herhangi bir engelle karsilasmamaktadirlar.
Bu da gerinim grafiklerinin patlamanin hemen ardindan ulastiklar1 tepe noktasindan
sonraki kisimlarinin dikkate alinabilecek giivenilirlikte olmadigini gostermektedir.
Ayrica grafikler patlamanin ardindan salinim yaparak tekrar gorece sabit bir hale

gelmektedir.

Tablo 6.4: Deneyler sonucunda elde edilen maksimum gerinim degerleri.

Plak No M-Q° M-45°  M-90° K-Q° K-45°  K-90°
HJ53BAP102 Bozuk  174.00 - 149.00 130.00 158.00
HJ53BAP104 126.08 Bozuk 118.27 71.76 Bozuk 110.14
HJ53BAP302 285.79 17212 1473 13410 Bozuk 122.70
HJ53BAP304 13229 120.87 163.75 Bozuk  39.48  43.23
HJ53BAP306  94.58 5286  90.82  40.72 39.76 4554
HJ53BAP502 - 385.26  82.82 31341 111.77 315.88
HJ53BAP504 176.59 187.45 11790 159.84  90.30 -
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Ik tur deney sonuglarinin yorumlanmas: temelde Tablo 6.4’te verilen maksimum
gerinim degerlerinin kiyaslanmasi sonucu yapilacaktir. Tabloda verilmeyen sonuclar
patlama sonucunda kablosu kopan gerinim pullarina aittir (Sekil 6.34). Bu gerinim
pullarindan herhangi bir sekilde patlama anina dair bir veri okunamamistir ve
sonuclara dahil edilmemislerdir. ‘Bozuk’ seklinde ifade edilen sonuclar ise riizgarin
etkisi ile bozuntunun olustugu ve tepe noktasinin okunmasinin zorlastigir gerinim
verilerini temsil etmektedir. Burada elde edilen verilerin yorumlamaya katilmasinin

saglikli olmayacagina kanaat edilmistir.

Sekil 6.34: Patlama aninda kopan gerinim pulu 6rnekleri.

[k tur deney verilerinin sonrasinda baslangi¢ diizeyinde bir yaklasim gelistirilerek
hata hesabi1 yapilmistir. Bu hesap aymi plaka icerisinde 6lgiilen 0° ve 90° yonlerindeki
gerilim oranlarinin, sayisal ¢alismalar igerisinde c¢ikardigimiz belli bir yonde plak
direngenligi formiilii yardimiyla ¢ikarilan iki ayr1 yondeki direngenlik degerlerininin

oraninin kiyaslamasiyla yapilmistir.
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Sekil 6.35: Sandvi¢ kompozit plaka i¢in direngenlik formala.

Tablo 6.5: L ve W yonlerinde alinan verilerin teoriyle kiyaslanmasi.

Plak Es E (L) E(W) Dw/DL EL/Ew Hata
No (GPa) (MPa) (MPa) Oram %
102 150 41 24 0.99994 0.94303 5.69
104 150 41 24 0.99986 1.06603 6.62
302 150 90 45 0.99985 0.97195 2.79
304 150 90 45 0.99965 0.80787 19.18
306 150 90 45 0.99923 1.04140 -4.22
502 150 21 41 1.00006 0.99218 0.79
504 150 21 41 1.00015 1.49779 -49.76

Tablo 6.5’te yer alan verileri inceledigimizde yiizey levhasinin elastisite modiiliiniin
gorece cekirdek L ve W yonlerindeki elastisite modiillerine kiyasla ¢ok yiiksek olmasi
ve yiizey levhalariin parcanin noétral eksenine uzak konumlanmis olmasindan otiirii
teorik olarak L ve W yonlerindeki direngenliklerin oranimin ¢ok diisiik olmasina
sebebiyet vermektedir. Plaklarin 0° ve 90° yonlerinden alinan gerinim degerleri
kiyaslandiginda ise bu degerlerin de birbirine yakin oldugu gézlemlenmistir. Sadece

306 ve 504 nolu plakanin 0° ve 90° yénlerindeki maksimum gerinim degerleri arasinda
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biiyilk fark okunmustur. 304 nolu plakada kiyaslamak icin uygun iki deger

bulunmadigi i¢in ayni plaka igerisinde hata orani hesaplanamamistir.
Tablo 6.4’te verilen maksimum gerinim degerlerine gore;

Beklendigi iizere, plaklarin merkezlerindeki gerinim pullarindan okunan degerler ayni
eksenlerin koseye yerlestirilen gerinim pullarindan okunan degerlerine gore daha

yuksektir.

Plaka kalinliklar1 arttikga okunan gerinim degerleri de diisiis gostermistir. Sadece 304
ve 306 nolu plakalarin kose 45° yoneliminden alman sonuglarda kalinlik degismesine
ragmen bir degisim olmamistir. Bunun disinda plaka kalinliginin degismesi sonucu
gerinim degerlerindeki degisim oranlarinin teorik hesaplamalar ile kiyaslamasi Tablo

6.6’da gosterilmistir.

Tablo 6.6: Kalinlik degisiminin gerinim degerlerine etkisi.

Plak No Kalinhk Eince Ekann Di/Dk Ex/Ei Hata Oram

Oram %

102/104 1/2 149.00 71.76 0.5563  0.4765 -14.35
102/104 1/2 158.00 110.14  0.5563 0.6970 25.29
302/304 1/2 132.29 285.79  0.5562 0.7022 -16.78
302/304 1/2 70.01 43.23 0.5563 0.6174 10.99
302/306 1/4 285.79  94.58 0.2960  0.3456 11.78
302/306 1/4 172.12  52.86 0.2962 0.3071 3.67

304/306 1/2 163.75  90.82 0.5322  0.4373 17.84
502/504 1/2 385.26 18745  0.5563  0.4865 -12.54
502/504 1/2 313.41 159.84  0.5563  0.5060 9.06

Tablodaki degerlere baktigimiz zaman kalinlik degisiminin bazilar1 haricinde test
sonuglara yansidigint gormekteyiz. Bu diizeyde hata payinin bulunmasini teorik

formiilasyondaki ithmallere ve test ortaminin sartlarindaki degiskenlere baglayabiliriz.

300 serisi plaklarin gekirdekleri 100 ve 500 serisi plaklarin ¢ekirdeklerine nazaran iki
kat daha yogundur. Bu durum firmanin yaymladigr malzeme o6zelliklerini referans
alirsak 300 serisindeki ¢ekirdeklerin ayni kalinliktaki 100 serisindeki c¢ekirdeklerin
yaklagsik iki kat1 direngenlige sahip olmasina yol agmaktadir. Teorik olarak plaklarin

direngenlik hesab1 yapildiginda cekirdegin etkisi ylizey levhalarinin yaninda yok
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denecek kadar az olmaktadir. Ayn1 kalinliktaki plakalarda mekanik 6zellikleri farkli
cekirdekler kullanilsa da sonuglarin ayni olmasi beklenmektedir. Fakat 102, 302 ve
502 nolu plakalarin kose 0° ve 90° yonlerindeki gerinim degerlerine baktigimizda en
yogun cekirdek yapisina sahip 302 nolu plakta okunan gerinim degerleri 102 nolu
plakta okunan gerinim degerlerine kiyasla belirgin olarak daha disiiktiir. 502 nolu
plakada ise 102 nolu plakada okunan degerlerin 2 kati kadar degerler okunmustur

(Tablo 6.7).

Tablo 6.7: Cekirdek tipinin gerinim degerlerine etkisi.

Plak teekiraek  E (L)  E(W) Direngenlik K-0° K-90°

No (mm) (MPa) (MPa) € €

102 6.35 41 24 2,118E+9 149.0 158.0
302 6.35 90 45 2,119E+9 1341 1227
502 6.35 21 41 2,118E+9 3134 31538

502 ve 504 kodlu plaklarda daha 6ncede belirtildigi iizere OX-CORE olarak bilinen
cekirdek serisi kullanilmistir. Bu ¢ekirdekler diger ¢ekirdeklere kiyasla daha esnektir
ve belli bir degerin lizerinde yiizey egimine sahip geometrilerde tercih edilir. Bu
plakalardan okunan gerinim degerleri 6zellikle 0° ve 90° eksenlerinde ayni1 kalinliga
sahip diger plaklara gore daha ytiksektir. Bu durumun ayni yiikleme altinda ¢ekirdek
esnekliginden otiirli yiizey levhalarinin gorece daha fazla esnemesine yol actigi
diisiiniilmektedir. Matematiksel hesaplamalarda ve analiz ¢alismalarinda cekirdek
malzemesinin geometrisi tam olarak g6z Oniinde bulundurulmamaktadir. Ayni
zamanda hesaplamalar herhangi bir deformasyonun olmadigi senaryolara gore
yapilmaktadir. Balpetegi ¢ekirdek yapisin1 géz oniinde bulundurdugumuzda kati bir
hacimden ziyade i¢i bosluklu ve ince duvarlari olan hiicrelerden olustugunu rahatlikla
sOyleyebiliriz. Fakat matematiksel yaklasimlarda veya analiz calismalarina bu
geometrinin yansitilmasi ¢ok zor olacag: i¢in diisiik yogunluklu homojen bir kati
olarak modellenir ve bu sebeple hiicre duvarlarindaki kirilmalar ihmal edilir. Nitekim
deneyler sonucunda levha ylizeylerinde yapilan goézlemlerde 502 no’lu plakanin

yiizeyinde dahi kiriklar gozlemlenmistir (Sekil 6.36).
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Sekil 6.36: HIS3BAP502 nolu plakada deney sonrasi olusan ylizey catlagi.

6.4 Basing Olciim Deneyleri

Teorik sonuglar ile yapilan kiyaslamalar igerisinde en fazla farkliligin goze carptig
durum c¢ekirdek kalinliginin degisiminin blast yiiklemesine etkisinde olmustur. Bu
durumu daha detayli incelemek amaciyla 302, 304 ve 306 numarali plaklar tizerinde

basing verisi de alinacak sekilde deneyler tekrarlanmistir.
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YUKARI

SOL 310 mm

ASAGI
, 310 mm

Sekil 6.37: Basing 6l¢iim deney plagi 6n yiizeyi ve basing sensorii konumlari

Bu deneylerde Sekil 6.37°de goriildiigii lizere plagin on ylizeyine sirasiyla merkeze,
merkezden 75 mm uzaga ve 125 mm uzaga olacak sekilde Kulite LQ-125-17BARA
model basing sensorii yerlestirilmis ve 3 farkli lokasyonda zamana bagli basing

degerleri elde edilmistir.

Sekil 6.38: Basing sensoriiniin sirasiyla plak merkezi ve plak kenar1 konumlari.
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Sekil 6.38’de basing sensoriiniin merkez ve kenar konumlart ayr1 ayr1 gosterilmistir.
Gorselden de anlasilacagi tizere kenar (125 mm)’a yerlestirilen basing sensorii yarigapi

110 mm olan difiiz6riin izdiisiim alaninin disinda kalmaktadir.

YUKARI

v

310 mm

Sekil 6.39: Sandvig plagin arka yiizeyi ve gerinim 6lger konumlart.

Bu deneylerde de daha onceki sandvi¢ plak deneylerindeki gibi plaklarin arka
ylizeyinde merkeze ve koseye birer adet kompozit i¢in uygun 3 eksenli BFCA-2-3-
2LJC-F model gerinim pulu yapistirilmistir.

Kompresor

—

Kompozit Plak T
R

X /” Basing "y
‘Duyargalary

Sinyal Sinyal

Voltaj L

I\

.
»

Harici Gli¢ Kaynagi

Sekil 6.40: Basing 6l¢iim deney diizenegi semasi.
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Bu deneylerde Sekil 6.40°da goriildiigii iizere 6nceki deneylerden farkli olarak basing

sensdrlerinin beslemesi igin harici bir gii¢ kaynag: da diizenege eklenmistir. Ug plak

tizerine de 20 bar basinca sahip hava anlik olarak yiiklenmistir. Deneyler sonucunda

plaklardan alinan strain verileri Sekil 6.41-6.43‘teki grafiklerde gosterilmistir.

350

300
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200
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100

Mikrogerinim

50

-50

200

150

100

50

Mikrogerinim

-50

-100

/

HI53BAP302

10 20 30 40 50 60 70 80 90

Zaman (ms)
302 M45 302M90 —302K0 —302K90

Sekil 6.41: HI53BAP302 mikrogerinim-zaman grafigi.

HI53BAP304

10 20 30 40 50 60 70 80 90 100

Zaman (ms)
B304 MO B304 M45 B304 M90 —B304 KO

Sekil 6.42: HI53BAP304 mikrogerinim-zaman grafigi.
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HIJ53BAP306

100

Mikrogerinim

-50

Zaman (ms)

306 MO 306 M45 306 M90 —306 K390

Sekil 6.43: HI53BAP306 mikrogerinim-zaman grafigi.

Ug plaka arasinda daha dogru bir kiyaslama yapmak amacityla merkezden 3 farkl
eksende alinan gerinim verilerinden maksimum principle gerinim grafikleri elde
edilmistir Sekil 6.44.

350 Maksimum Ana Gerinim

300
250
200
150

100

Mikrogerinim

50

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 110 120 13— T40
-50
Zaman (ms)
——302 DENEY 304 DENEY —306 DENEY

Sekil 6.44: Deneyler sonucunda ii¢ farkli kalinliktaki plak merkezlerinde okunan
maksimum ana gerinim degerleri.

Grafikteki sonuclara bakildiginda kalinlik arttik¢a okunan gerinim degerlerinde de
azalma gozlemlenmistir. Deneyler sonucunda farkli konumlara yerlestirilmis olan
basing sensdtlerinden elde edilen basing degerlerinin zamana bagli degisimi Sekil

6.45’teki gibidir.
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Basing-Zaman

350

300

250

200

150

100

Basing (kPa)

50

60 80 140

-50

Zaman (ms)
-100

—Merkez —Orta 75 mm —Kenar 125 mm
-150

Sekil 6.45: Es zamanl olarak farkli konumlardaki basing degerlerinin degisimi

Sekil 6.46’da farkli konumlardaki basin¢ degerlerinin zamana bagl degisimi ayni
zamanda plaklardan bir tanesinin merkezinden alinan maksimum ana gerinim
degerinin zamana bagli degisimi ile ayni1 grafik iizerinde gdsterilmistir. Ongoriildiigii
lizere en yiiksek basing degerleri merkez noktasinda okunmustur ve plakta okunan
maksimum ana gerinim degerinin degisimi ilk 70 ms icerisinde merkez noktasinadaki

basing degerinin degisimi ile paralellik gostermektedir.

Basing-Zaman & Mikrogerinim-Zaman

400 400

300 T 300
= 200 - \ iae 200 £
o .“h £
; / \ ‘\.“'h.- - fﬁ
£ 100 / N -a 100 &
< / =
e (R S | ‘ ; ; b | A : — A1 0%

-100 \ / -100

-200 -200

0O 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 110 120 130 140

Zaman (ms)

Merkez Orta 75 mm Kenar 125 mm ====- Maksimum Ana Gerinim

Sekil 6.46: Basing-zaman ve mikrogerinim-zaman grafigi

Basing degerlerini inceledigimiz zaman patlama anindan itibaren ilk 70 ms igerisinde

merkez noktasinda basing maksimum degerine ulasmis ardindan hizlica diiserek

86



negative degerlere erigsmistir. Sonrasinda ise tekrar artarak salinim yaparak
soniimlenmistir. Orta nokta olarak ifade ettigimiz difiizor izdiisiim alaninin igerisinde
kalan noktadaki degerlere baktigimizda ise bu noktadaki basincin maksimum degerine
erismesi daha uzun siirmistiir. Merkez basincit diismeye basladiginda dahi bu
noktadaki basing artis1 devam etmektedir. Kenar nokta; yani dif6zor iz diisiim alaninin
disindaki noktadan alinan dlgiime bakildiginda ise dogal olarak baslangicta belirgin
bir basing degisimi gdzlemlenmemis fakat merkezdeki ilk tepenin ardindan havanin
difiizor izdiisim alaninin disina dogru c¢ikmasiyla basing artis1 gozlemlenmistir.
Grafikte yer alan kesikli ¢izgi basing 6l¢iimii yapilan deneyde merkez noktasindan
alinmig maksimum principal gerinim degerinin degisimini gostermektedir. Bu egriye
bakildiginda yaklasik 70. ms de gerinim maksimum degerine erismistir. Bu nedenle
maksimum gerinime etki eden yiikk dagilimi analiz ¢alismalarina yansitilirken 70

ms’ye kadar olan kisim goz 6niinde bulundurulacaktir.

Grafiklerde goriildiigii izere plaklara etki eden yiikk dagilimi hem zamana hem de

konuma gore degiskenlik gdstermektedir. Plak iizerine etki eden yiikii matematiksel

olarak gergekgi bir sekilde modellemek amaciyla Akin Omerciklioglu'nun 2009

yilinda kompozit plaklar iizerine anlik basing yiiklemesinin dinamik etkisini incelemek

amaciyla yapmis oldugu ¢alismasinda kullandigi fonksiyon kullanilmistir. (Sekil 6.47)
2xi

P(x,y.1) = {1 - COS(I—)}

€

{ B+P_ [1—(*05-(2” x)}"[l_(jos(zz (v+ (a—b)/Z))]" _&}

2027 a a 2
Birimler | 300 mm x 300 mm | 400 mm x 300 mm | 400 mm x 200 mm

a m 0.3 0.4 04

b m 0.3 0.3 0.2

te S 0.010 0.006 0.009

u - 3.1 1.2 6

v - 0.5 1.1 3

w - 0.5 1.1 3

P; Pa 68000 39000 93000

P. Pa 59000 27000 29000

Sekil 6.47: Plak iizerindeki basing dagilimini konum ve zaman degiskenlerine gore

ifade eden denklem ve parametreleri [41].
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Gorselde yer alan tablodaki kare plak i¢in kullanilan parametreler bu g¢aligmanin

parametrelerine gore revize edilmistir (Tablo 6.8).

Tablo 6.8: Deney kosullarina ve sonuglarina uyarlanmis basing formiilii
parametreleri

Terimler Birimler 310 mm x 310 mm

Plak Genisligi a m 0.31
Plak Yiiksekligi b m 0.31
Etkime Suresi te S 0.14
Zaman Ussi u - 1.9
X Konum Ussii Y - 1.8
Y Konum Ussii w - 1.8
Tepe Basinci Pt kPa 312
Emme Basinci Pe kPa -5

Tabloda yer alan a ve b degerleri plakanin en ve boyunu nitelemektedir. te degeri
basincin etkime siiresini ifade etmektedir. u, v ve w degerleri zaman ve konum
degisiminin oryantasyonunu yapmak i¢in kullanilan degiskenlerdir. Pt degeri merkez
noktasinda ger¢eklesen maksimum (tepe) basinci nitelemekte; Peise plak kenarlarinda
olusan emme basincini ifade etmektedir. Deneylerde kenar noktalarda emme basing
degeri okunmadig1 ve bu bolgede de kiigiik de olsa pozitif bir basing degeri okundugu

icin bu deger fonksiyona negatif olarak girilmistir.
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=== Merkez yaklasim === Orta yaklasim Kenar yaklagim
——Merkez deney Orta deney Kenar deney

Sekil 6.48: Matematiksel yaklasim ve deneylerden elde edilen basing profilleri
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Matematiksel yaklasim ile elde edilen basing grafiklerinin deneylerden elde edilen
grafiklere oturtulmus hali Sekil 6.48’de gosterilmistir. Bu islem yapilirken sadece
plaklarda maksimum genlik degerinin okundugu 70 ms’ye kadar olan kisim goz
onlnde bulundurulmustur (Sekil 6.49). 70 ms’den sonra yaklasim ile deney sonuglari
tam olarak Ortiismemektedir. Zaten bu kisim analiz hesaplamalarina dahil

edilmeyecektir.

250 Deney & Yaklasim

|
300 //
—~ 250
] /
T 200 /4
o
g 150 v
& 100 & SRS b=
m ’1' - re
50 //, z ==
I I RS e i |
ol
0 10 20 30 40 50 60 70
Zaman (ms )
=== Merkez yaklasim === Orta yaklasim Kenar yaklagim
——NMerkez deney Orta deney Kenar deney

Sekil 6.49: Maksimum basing anina (70 ms) kadar olan basing-zaman grafikleri.

Sekil 6.50°de plaklarda maksimum gerinimin okundugu ve plak merkezindeki
basimcin en yiiksek degerine eristigi andaki basing dagilimi ¢ boyutlu olarak

gosterilmistir.
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Plaka Uzerinde Anlik Basing Dagilimi

Basing (kPa)

Mesafe y (m)

Mesafe x (m)

| 00-30 O30-60 [OJ60-90 90-120 120-150 150-180 180-210 210-240 0O 240-270 0O270-300 I:|300—330‘

Sekil 6.50: 70 ms anindaki basincin 3 boyutlu olarak plak tizerindeki dagilima.
6.5 Blast Yuklemesi Analizleri

302, 304 ve 306 nolu plaka iizerine yapilan bu deneyler ayn1 zamanda ABAQUS
programi vasitasi ile bilgisayar ortaminda simiile edilmistir. Analiz tipi dinamik ve
explicit olarak belirlenmis; sandvi¢ plak kabuk eleman olarak modellenmistir. Plakta
yer alan her bir karbonfiber lamina ayri1 bir katman olarak tanimlanmis, ¢ekirdek yapi
ise tek bir katman olarak tanimlanmistir. Her analizde toplamda 17 katman

bulunmaktadir. Katmanlarin kalinlik ve oryantasyon bilgisi Tablo 6.9’da verilmistir.

Tablo 6.9: Analiz modeli — Malzeme 6zellikleri

Katman No Malzeme Kalinhk (mm) Rotasyon Acisi

1 KETP 0.184 450
2 KETP 0.184 90°
3 KETP 0.184 -45°
4 KETP 0.184 Q°

5 KETP 0.184 Qo

6 KETP 0.184 -45°
7 KETP 0.184 90°
8 KETP 0.184 450
9 HRH10-4.8-96 6.35/12.7/25.4 0°

10-17 KETP 0.184 x 8 [1k 8 dizilimin simetrigi
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Kullanilan KETP yapisina ait mekanik 6zellikler Tablo 6.10°da verilmistir.

Tablo 6.10: Analiz modeli — KETP mekanik dzellikleri

Yogunluk E1 Ez E3 V12 V13 V23 G 12 G 13 G23
(kg/m3)  (Gpa) (Gpa) (Gpa) (GPa) (GPa) (Gpa)
1586 152 9.7 9.7 0.34 034 0425 490 4.90 3.92

Sekil 6.51°de gortldigi iizere 310 mm x 310 mm Olgiilerindeki plak basit destekli
mesnetleme smir kosullarimi elde etmek amaciyla kenar hattt boyunca nodal
elemanlarda sadece z yoniinde kisitlanmistir. Isaretli olan koselerdeki elemanlardan
birinde z yoniine ek olarak x yoniinde; digerinde ise z yoniine ek olarak y yoniinde

kisit verilmistir.

Sekil 6.51: Analiz modeli — Mesnet sinir kosullar1 ve plak iizerindeki basing
dagilima.

Yiik girdisini olusturmak icin basing fonksiyonu zaman ve konum degiskenlerine gére
iki parcaya boliinmiistiir. Konum degisiminin etkisini igeren fonksiyon ¢arpan olarak
analize girilirken. Zaman degisimi ‘tabular’ olarak analize dahil edilmistir. Sonug
olarak Sekil 6.51°de goriildiigii lizere basing yiliklemesi diizensiz ve merkezden

kenarlara dogru azalacak sekilde eksenel simetrik olarak analize déhil edilmistir.
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QODB: Job-20.0db  Abaqus/Explicit 3DEXPERIENCE R2018x HotFix 3  Tue Jun 13 14:32:27 Turkey Standard Time 2023

Step: Step-1
X Increment  4855: Step Time = 7.0008E-03

Sekil 6.52: Analiz modeli — Mesh elemanlari.

Sekil 6.52°de goriildiigii iizere 310 mm x 310 mm Oolgiilerindeki diiz plak 961 adet

quadrilateral kabuk eleman kullanilarak modellenmistir.

0.14 saniyelik bir zaman periyodunda ii¢ ayr1 plak igin gerceklestirilen gergeklestirilen
dinamik, explicit analizlerin sonucunda plak iizerindeki gerinim dagilimi Sekil 6.53te

gorsel olarak ifade edilmistir.

ODB: J odb Abaqus/Explicit 3SDEXPERIENCE R2018x HotFix 3  Tue Jun 13 15 35 Turkey Standard Time 2023

Step: Step-1
Increment  48235: Step Time = 7.0000E-02
e Frir

Sekil 6.53: Plak tizerindeki gerinim dagilimi

On gériildiigii iizere plak merkezinde maksimum gerinim degerleri elde edilirken kose

noktarainda neredeyse sifir gerinim elde edilmistir. Kenar noktalarindaki hareket de
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g0z oniinde bulunduruldugunda analiz modelinin smir kosullariin gercege uygun
olarak verildigi sdylenebilir. Analizler sonucunda plak merkezlerinde okunan

maksimum ana gerinim degerlerinin zamana bagh degisimi Sekil 6.54’te

gosterilmistir.
250 Maksimum Ana Gerinim
300 - - =~
by
s N
250 ’ «
Fd
, \

200 ’ 3
£ ’ N
£ 150 ,’ A
& ’ N
€ 100 4 \
= 4 - T T T~ N \

rd - i
e 50 ‘ -7 T~ - \\
7’ - -~ “
- - hd -~ - .
0_—-.-‘-"-' -.“:'-‘-1-—.—-
0 10 20 30 10 50 60 70 80 90 100 110 120 130 140
-50
Zaman (ms)
= =302 ABAQUS 304 ABAQUS = = 306 ABAQUS

Sekil 6.54: Analizler sonucunda {i¢ farkli kalinliktaki plagin merkezlerinde okunan
maksimum ana gerinim degerleri.

Analizlerden elde edilen merkez maksimum ana gerinim grafiklerinin deneylerden
elde edilen merkez noktas1 maksimum ana gerinim grafikleri ile kiyaslanmasi Sekil

6.55’te gosterilmistir.

350 Maksimum Ana Gerinim

Mikrogerinim

Zaman (ms)

=302 DENEY 304 DENEY —— 306 DENEY
= =302 ABAQUS 304 ABAQUS = =306 ABAQUS

Sekil 6.55: Analiz ve deneylerden elde edilen zamana bagli maksimum ana gerinim
grafikleri.
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Goriildigl iizere deneylerden elde edilen zamana bagli gerinim degeri degisimleri
form olarak ilk 70 ms igin benzerlik gostermektedir. Fakat blyuklik olarak 302 ve 306
nolu plaklardan elde edilen sonuglarda ortiisme olurken 306 nolu plaktan elde edilen
sonuglar gorece biiyiik farklilik gostermektedir. Tablo 6.11°de deney ve analizlerden
elde edilen maksimum gerinim degerleri kiyaslanmis ve hata oranlar1 ayr1 ayri ifade

edilmistir.

Tablo 6.11: Deney ve analizlerde elde edilen maksimum ana gerinim degerleri ve
deney hata oranlari.

Plak teekirdek  tievha ~ Deney Maks.  Analiz Maks.  Hata

No (mm) (mm)  Gerinim (uS)  Gerinim (uS) %

302 6.35 1.472 287.6 306.5 -6.16
304 12.7 1.472 163.7 177.4 -7.72
306 25.4 1.472 138.6 99.4 39.43

Ek olarak analizlerden elde edilen sonuglar vasitasi ile ilk tur deneylerinin
degerlendirilmesi i¢in kullanilan matematiksel yaklasimin degerlendirilmesi de

yapilmis ve hata oranlar1 Tablo 6.12°de ifade edilmistir.

Tablo 6.12: Matematiksel yaklagim ve analiz sonucunda elde edilen direngenlik
oranlar1 ve yaklasim hata oranlari.

Plak No  Kalinhk Yaklasim Analiz  Yaklasim

Oram Di/Dk Ex/Ei Hata %
302/304 1/2 0.5562 0.5789 4.09
304/306 12 0.5322 0.5603 5.27
302/306 1/4 0.2962 0.3244 9.51

6.6 Dogal Frekans Analizleri

Bir 6nceki kisimda verilmis olan ayn1 analiz modeli tizerinden yapilan modal analizler
sonucunda 302, 304 ve 306 no’lu plaklarin dogal frekans degerleri elde edilmistir.
Sekil 6.56-6.58’de li¢ plakaya ait dogal frekans sonuglar1 gorsel olarak ifade edilmistir.
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Contour Plot 1: D:\New folder\H J53TBAP302-org-dnmv2-Modal.odb

Displacement(Mag) Value = 1.04144E+07 Freq= 513,62 (cycles/time):Frame 25
Analysis system

8.761E+01
[ 7.787€+01
6.814E+01
— 5.840E+01
[ 4.867E+01
3.8904E+01
2.920E+01
1.947E+01
9.734E+00
9.915E-15

Max = 8.761E+01
PART-1-1496
Min = 9.915E-15
PART-1-1 1024

¥.
= LX

Sekil 6.56: HIS3BAP302 plag icin dogal frekans analiz sonucu.

Contour Plot 1: D:\New folder\HU53TBAP304-org-modal.odb

Displacement(Mag) Value = 2.09701E+07 Freq = 72882 (cycles/time): Frame 25
Analysis system

8.305E+01
[ 7.382E+01
6.459E+01
— 5.536E+01
4.614E+01
[ 3.691E+01
2.768E+01
1.845E+01
9.227E+00
1.847€-14

Max = 8.305E+01
PART-1-1496
Min = 1.847E-14
PART-1-1992

Y:
. Lx

Sekil 6.57: HIS3BAP304 plagi i¢in dogal frekans analiz sonucu.
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Contour Plot 1: D:\New folder\HU53TBAP306-org-modal.odb
Displacement(Mag) Value = 3.91875E+07 Freq = 996.31 (cycles/time): Frame 25
Analysis system

7.575E+01
[ 6.733E+01

5.892E+01
— 5.050E+01

= 4.208E+01
ﬁ 3.367E+01

2.525E+01
1.683E+01
8.417E+00
4.403E-14

Max = 7.575E+01
PART-1-1496
Min = 4.403E-14
PART-1-11024

v L
~» X

Sekil 6.58: HIS3BAP306 plagi i¢in dogal frekans analiz sonucu.

Tablo 6.13: Dogal frekans analizi sonuglari.

Plak No tekirdek (MM)  tievha (MmM)  Dogal Frekans (Hz)
HJ53BAP302 6.35 1.472 513.62
HJS3BAP304 12.7 1.472 728.82
HJS3BAP306 254 1.472 996.31
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7. DENEYSEL CALISMALAR

Bu calismada sandvi¢ kompozit plak yapilarinin blast yiliklemesi altindaki mekanik
davranig1 sayisal ve deneysel olarak incelenmistir. Toplamda 7 farkli plak {izerinde
deneysel 3 farkli plak iizerinde ise sayisal analiz ¢caligmalar yiiriitiilmiistiir. Deneysel
olarak incelenen plaklarda sandvi¢ yapinin yiizey levhasi iizellikleri ayn1 kalmak sarti
ile ¢ekirdek yapisi, ¢ekirdek yogunlugu ve ¢ekirdek tipi degismektedir. Analiz yapilan
plaklarda ise yine sandvi¢ yapinin ylizey levhasi 6zellikleri aym1 kalmak sart1 ile

cekirdek kalinlig1 parametresi degistirilmistir.

Yapilan ¢alismanin kapsaminin genisligi goz oniinde bulunduruldugu i¢in kompozit
yap1 tretimi ve mekanik 6zelliklerinin elde edilmesi gibi emek ve zaman maliyeti
yiiksek isler profesyonel destek alinarak cok daha kisa siirede tamamlanmistir.
Deneysel calisma oran1 gorece daha yiiksek olan bu c¢alismada deney sinir kosullar
belirlenirken daha dnce yapilmis olan teorik ¢aligmalar ile alan daraltilmis daha sonra
bazi deneysel caligmalar ile nihai kosullara karar verilmistir. Sonuglarin gercekei ve
faydali olmasi adina havacilik sektorii anlik basing yiikii isterleri ve hava araci basing
yiiklemesi vakalar1 g6z Oniinde bulundurulmus; deneylerde havacilik sektoriinde

kullanilan kompozit malzemeler kullanilmistir.

Yiizey levhasi belirleme deneyleri teorik ve daha 6nceki deneysel ¢alisma sonuglari
ile kiyaslanmis ve basit mesnetli sinir kosullarina uygun sonug¢ alindigi goériilmiistiir.
[lk tur sandvi¢ kompozit plak deneyleri kaba teorik bir yaklasim ile degerlendirilmis;
gerinim dlgerlerden alinan verilerdeki 0° — 90° yénelimleri arasindaki oran ile teorik
oran kiyaslanmistir. Kiyaslama sonucunda 5 plakta % 10’un altinda 1 plakta % 19.18
ve bir plakta ise % 49.76’lik bir hata orani tespit edilmistir. %20 nin altindaki hata
oranlart gerinim Olgerin el ve goz ayari ile yapistirilmasindan dogabilecek sapma ile
rahatlikla agiklanabilmektedir. Diger biiyiik hata oraninin sebebinin ise kullanilan

cekirdek yapisinin esnek olmasindan kaynaklandigi yorumu yapilabilir. (Tablo 6.5)

Deneylerdeki kalinlik degisiminin gerinim degerlerine etkisi ayn1 yondeki maksimum
gerinim degerlerinin kiyaslanmasi ile incelenmistir. Yapilan biitiin kiyaslamalarda

cekirdek kalinligiin degisimi ile gerinim degerinin azaldigi gézlemlenmistir. Azalma
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oranlari teorik yaklasimda beklenen azalma oranlari ile karsilastirildiginda ise 9 farkli
hata orani elde edilmistir. Bu hata oranlarinin 2 tanesi %10’un altinda, 6 tanesi %10-
20 araliginda, 1 tanesi ise %?20-30 araligindadir. Burada alinan veriler
degerlendirildiginde gerinim pulu yapistirirken olusabilecek sapmalarin yanisira teorik
yaklasimdaki ¢ekirdek yapisina dair ihmallerin g6z Onilinde bulundurulmasi
gerekecektir. Ciinkii teoride ¢ekirdek yapr1 i¢i dolu yogunlugu ¢ok diisiik bir kati olarak
diistiniilmektedir. Fakat deneylerde ince hiicre duvarlarina sahip bosluklu altigen
aramid ¢ekirdek yapis1 kullanilmistir. Anlik basing yliklemesi esnasinda bu duvarlarda
kirilmalarin olarak patlama enerjisinin bir kismmnin ¢dziimlenmis olmasi olas1 bir

durumdur (Tablo 6.6).

Cekirdek tipinin gerinim degerlerine etkisi degerlendirildiginde ise teoride beklenin
disinda fakat anlamli sonuglar ile karsilasilmistir. Cekirdek mekanik 6zellikleri farkli
fakat ayni kalinliktaki 102, 302 ve 502 no’lu plaklar incelendiginde ayni c¢ekirdek
kalinligina ve yiizey levhasina sahip olmalarindan &tiirii teorik olark ayni direngenlik
degerlerine sahip olmalar1 beklenen bu plaklarda ayn1 yonlerde fakli gerinim degerleri
okunmustur. 102 nolu plaktan 302 nolu plaga gecildiginde belirgin bir gerinim diisiisii
yasanmigtir. Hatta 502 nolu plakta diger plakalarda okunan degerlerin yaklagik 2 kati
gerinim degerleri elde edilmistir. Bu durum daha detayli incelendiginde 502 nolu
esnek ¢ekirdek yapisina sahip plagin yiizey levhasinda dl¢tim hatti boyunca kirilma ve
fiberlerde ayrilma gozlemlenmistir. Bu da ¢ekirdek yapisindaki esnekligin plak
direngenligine etki ettigini fakat teorik yaklasimin bu durumu ihmal etmemize neden

oldugunu gostermistir (Tablo 6.7).

[k tur deneylerinden alman sonuglari géz &niinde bulundurdugumuzda gekirdek
tipindeki ve yogunlugundaki degisimin varsayimlar ve ihmaller temeline dayali
matematiksel yaklagim ve analiz metodlar ile incelenmesinin giiven endeksinin diisiik
oldugunu sdyleyebiliriz. Bu nedenle basing Ol¢limii alinarak analizleri yapilan

caligmalarda kalinlik degisimi incelenmistir.

Basing verisi alinan deneyler sunu gostermistir ki teoride patlama kaynaginin yeterince
uzak olmasi plak tizerindeki basing dagiliminin diizenli kabul edilmesini saglasa da
difiizor kullanim1 patlama uzak olsa dahi basing dagiliminin diizenli olmasini
engellemektedir. Alinan basing verileri 1s181inda basincin ilk tepe yaptigi ana kadar
difiizor disinda basing artis1 olmaz iken merkezdeki basincin azalmaya bagsladig:

zaman kenar basincinin tetiklendigini soyleyebiliriz (Sekil 6.45)
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Plak kalinligindaki artis hem deney sonuglarinda hem de analiz sonuglarinda
beklendigi iizere maksimum ana gerinim degerlerinde azalmaya yol agmistir. 302 ve
304 nolu plaklarda deneylerden alinan veriler ile analizlerden alinan sonuglar sirasiyla
%6.16 ve %7.72 gibi diislik hata oranina sahipken, 306 nolu kalin plakada %39.43 gibi
belirgin bir hata orani ortaya ¢ikmistir. Deneylerde plak kalinligi artmasina ragmen

gerinim degerlerindeki diisiis beklenenin altindadir (Tablo 6.11).

Analizlerde gbézlemlenen azalma teorik yaklasimda beklenen azalmaya oranla daha
diisiiktiir. Bu da bilgisayar destekli ¢oziimlemenin, matematiksel yaklasima kiyasla

deney sonuglarina daha yakinsadigini gostermektedir (Tablo 6.12).

Dogal frekans analizlerine baktigimizda ise Ongorildiigi iizere kalinlik arttikca
plaklarin dogal frekansinda da bir artis oldugu gdzlemlenmistir. Plaklar {izerine
etkiyen blast yiiklemesinden dogan plak salinim hareketinin frekansi goéz oOniinde
bulunduruldugunda higbir plakta frekans degeri ¢ift haneli sayilara ulasmamistir. Bu
da dogal frekans degerlerinin incelemeye katilmayacak diizeyde salinim frekansindan

uzak oldugunu gostermektedir (Tablo 6.13).

Bu caligmanin devami olarak blast yiliklemesi altindaki sandvi¢ kompozit plaklarin
cekirdeklerinde ve c¢ekirdek yiizey levhast arayiizlerinde gergeklesen
deformasyonlarin deneysel olarak incelenmesinin, bu alandaki bilinmezliklerin
aydinlatilmas1 ve teorik calismalardaki ihmal ve varsayimlarin sianmasi agisindan
onemli oldugu diisiiniilmektedir. Buna ek olarak sandvi¢ kompozit plaklar i¢in yapilan
analiz ¢alismalarinda ¢ekirdek yapisinin daha gergekei bir sekilde modellenmesinin de
caligmalarda ortaya ¢ikan teorik ve deneysel sonuglarin uyumsuzluklarini azaltacagina

kanaat edilmistir.
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