ISTANBUL UNIVERSITESI
FEN BIiLIMLERI ENSTITUSU

DOKTORA TEZI

KOMPOZIT DUZLEMSEL PANELLERDE CIRPINMA
KONTROLU

Mak.Yiik.Miih. Banu KORBAHTI
Makina Miihendisligi Anabilim Dah

Danisman

Prof.Dr. Nurkan YAGIZ

Kasim, 2004

ISTANBUL



ONSOZ

Doktora 6grenimim sirasinda ve tez ¢alismam boyunca goésterdigi her tirlii destek ve
yardimdan dolay1 ¢ok degerli danigmanlarim Prof.Dr.Nurkan YAGIZ ve Y.Dog¢.Dr.Erol
UZAL’a en igten dileklerimle tesekkiir ederim.

Bu calisma boyunca manevi yardimlarini esirgemeyen, zaman zaman igine diistiiglim
umutsuzluklar1 gideren ¢aligma arkadaslarima ve aileme tesekkiirii borg bilirim.

Tez ¢alismamin tamamlandigini ne yazik ki géremeyen sevgili babaannem ve dedeme

bana inandiklar1 ve giivendikleri i¢in tesekkiirlerimi sunar ve bu ¢aligmay1 onlarin ¢ok
degerli hatirasina ithaf ederim.

Kasim, 2004 Banu KORBAHTI



ICINDEKILER

ONSOZ .oceneereereresnsnssnsensessessesssssessesssssssssssnsessessessasssssssssssssssssssssssssessassasssssssssasssssasssssses i
ICINDEKILER ii
SEKIL LISTEST..coucuuniunincnsincinnensincnsensisssssensssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssss iiii
SEMBOL LISTESI ..cceuveuiuencinnensenensscnsissensscnsesenssessssssessssnsssssesssssssssssssssssssssssssses vii
OZET .oorrreeiiiiicininnnsnsssisiccsssssssssssssssessssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssss viii
SUMMARY ..cciiirnnnnentieccsssssssnnsssssscsssssssssssssssesssssssssssssssssssssssssssssssssesssssssssasssssssssssssssns ix
L GIRIS coeeeeicincnsincincnsincnssenssssssssssssssssssssssssssssnssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssass 1-3
2. GENEL KISIMLAR ...uuuiiiiinutiicnnnnnniccscssssicssssssscssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssnnss 4-11
3. MALZEME VE YONTEM ...uuuiieererererenerenesesesesesesesesesesesesssesssssesesesssssssssssssssssns 12
3.1. Kompozit MalZemEIET ......cc.eoviiiiiiiiieiieieeeeete ettt 12-14
3.2. Laminalarin ANALIZI.........ccoveiiiiiiiiiieeieee ettt 14-16
3.2.1. Ortotropik Laminalar i¢in Genellestirilmis Hooke Kanunu.............cccooceeveevieninnnnnne 16-20
3.2.2. Laminalarin Mikromekanik ANalizZi.............ccoooiiieiiiiiiiiiiicieeec e 20-21
3.3. Lineer Plaka Teorisi, izotropik ve Ortotropik Plaklar..............c.cococoveveverererereeennnnne. 22-30
3.4. Lineer PotansSiye]l T@OTL......ccucccuerieeieeiieiiesitesieestesetesereeseeseesseesseesenesssesnsesnseenseensaens 30-31
3.5, SIIE KOSUILATT. c..eiiiiiiciie ettt ettt et e e es 32-34
3.6. Cirpinma Problemine Genel BaKi§ .........cccvvevieriiiiieiieiieiereese e ee e 34-36
3.7, COZUM TEKNIKICTT .....eiiuiiieiiiiiiie ettt et e eeeaee e eavee e 36-37
3.8. Dikdortgen Bir Kanal Igerisine Yerlestirilmis Panelin Cirpmmast..............c.cc.o......... 37-48
3.9. Panel Cirpinma Hizinin Kontrolli..........ccoeovveevieriieiiieniieiecceieieeieese e 48-55
4. BULGULAR ....onueiiinirnniicnnsnnsicssssasssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssnsssssans 56-86
5. TARTISMA VE SONUC ....cccvreeeiieccssssssssnsnsssscsssssesssssssssssss ..87-89
KAYNAKLAR ..oeeeeiticcciinnsnnssssticessssssssasssssesssssssssssssssssssssssens 90-95
OZGECMIS .oueueincircnsinsisscnsissssscssssssssssssssnsssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssses 96

il



SEKIL LiSTESI

Sekil 3.1

Sekil 3.2
Sekil 3.3
Sekil 3.4
Sekil 3.5
Sekil 3.6
Sekil 3.7
Sekil 3.8
Sekil 4.1
Sekil 4.2
Sekil 4.3
Sekil 4.4

Sekil 4.5
Sekil 4.6
Sekil 4.7
Sekil 4.8

Sekil 4.9

Sekil 4.10 :
Sekil 4.11 :
Sekil 4.12 :
Sekil 4.13 :
Sekil 4.14 :
Sekil 4.15 :
Sekil 4.16 :
Sekil 4.17 :

Sekil 4.18 :
Sekil 4.19 :

: 1-2-3 yonlerinin malzeme simetri diizlemleri oldugu tek yonlii liflerle

gliclendirilmis Malzeme ............cccvveeiiieeiiiece e 15
. Izotropik ve ortotropik 1aminalar................cccooveveevevevereeeeeeeeeeseeeeeinans 16
: Acili laminanin lokal ve global eksenleri ..........cccccveeeciieeniiienciieceiieeen 18
: Plaka elemanin orta dGizlemi ............cccoovveeiiiniiniiiiieiicceeeee e 22
: Katmanli lamina igerisinde laminalarin yerlesimleri ..........cccceeeeveeennnnn. 28
: Panel kenarlarindaki sinir kosullari, basit mesnetlenmis durum................ 32
: Egilme ve burulma serbestligi yaylarla saglanmis kanat profili................ 34
 Panel GEOMELIIST ..oeuvieeiieiiieiieeie ettt et 37
. Ortotropik durumda (D;;/D,,=4) i¢in U *k,—,u* degisimi .......ccovveeveeenneennns 56
: Ortotropik durumda (D;;/D;,=4) i¢in [ *kr-,u* degisimi.......ccceevveenieennnennee. 57
: Ortotropik durumda (D;,/D2,=4) i¢in ¢ -t deEISIMI ...veovereeeeeereeenn 57
: Ortotropik durumda 6=0°, 20°, 50°, 70°, 90’ ve M=0 i¢in U’ -4
4 1< 153 10 1 58
: Ortotropik durumda 9=00, 20°, 50°, 70°, 90" ve M=0 igin I - y*
4 (14 111 | PRSI 58
: Ortotropik durumda 0:00, 200, 500, 700, 90" ve M=0 i¢cin - ,u*
4[4 111 | 58
. Ortotropik durumda 6=0°, 20°, 50°, 70°, 90° ve M=0.9 icin U’y -1
4[4 T3 1 4 PP 59
: Ortotropik durumda 6=0°, 20°, 50°, 70°, 90" ve M=0.9 i¢in I u'
4 1< 153 10 1 60
: Ortotropik durumda 9=00, 20°, 50°, 70°, 90" ve M=0.9 i¢in c*kr-,u*
4 (14 111 | PRSP 60
Ortotropik durumda 0:00, 200, 500, 700, 90" ve M=1.3 i¢cin U*kr-,u*
4[4 11 1 | SR 60
Ortotropik durumda 6=0°, 20°, 50°, 70°, 90° ve M=1.3 ic¢in 'y - u'
4[4 T3 U 4| P 61
Ortotropik durumda 6=0°, 20°, 50°, 70°, 90° ve M=1.3 icin ¢ j- 4’
4 1< 153 10 1 61
Ortotropik durumda 9=00, 20°, 50°, 70°, 90" ve M=3 igin U - u*
4 (14 111 | PPN 62
Ortotropik durumda 0:00, 200, 500, 700, 90" ve M=3 i¢in I - ,u*
4114 T3 11 0| 62
Ortotropik durumda 6=0", 20°, 50°, 70°, 90° ve M=3 icin ¢4 - 4’
AEGISIML. «eeeet it 63
1'=0.01"de ve farkli Mach sayilarinda U'f-0  degisimi........cccovvenn... 64
p*ZO.Ol’de ve farkli Mach sayilarinda Ie- 0 degisimi............ccuveeneee. 64
1'=0.01"de ve farkli Mach sayilarinda ¢’,- @ degisimi..........cc........... 65
n'=0.1"de ve farkli Mach sayilarinda U'f- € de@isimi........cccoevenn.... 65

il



Sekil 4.20 :
Sekil 4.21 :
Sekil 4.22 :
Sekil 4.23 :
Sekil 4.24 :
Sekil 4.25 :
Sekil 4.26 :
Sekil 4.27 :
Sekil 4.28 :
Sekil 4.29 :
Sekil 4.30 :
Sekil 4.31 :
Sekil 4.32 :
Sekil 4.33 :
Sekil 4.34 :
Sekil 4.35 :
Sekil 4.36 :
Sekil 4.37 :
Sekil 4.38 :
Sekil 4.39 :
Sekil 4.40 :
Sekil 4.41 :
Sekil 4.42 :
Sekil 4.43 :
Sekil 4.44 :
Sekil 4.45 :
Sekil 4.46 :

Sekil 4.47 :
Sekil 4.48 :

p*ZO.l’de ve farkli Mach sayilarinda /5. 0 deisimi.........coovveeenen. 66

1'=0.1"de ve farkli Mach sayilarinda ¢ 4.- @ degisimi.........cccco.oo...... 66
' =1"de ve farkli Mach sayilarinda U'j--0 de@isimi........coccoowevvreneen.e. 66
n'=1"de ve farkli Mach sayilarinda /5~ € degisimi........cocoevvevvvreen... 67
u*=1 ’de ve farkli Mach sayilarinda - 0 degisimi......ccccvveeeueeeenieennns 67
' =10da ve farkli Mach sayilarinda U't.-0 degisimi............cco.co...... 67
n'=10"da ve farkli Mach sayilarinda - 6 deisimi.........coccoevvvenn... 68
1'=10"da ve farkli Mach sayilarinda ¢ .- @ degisimi........cooeeveeveneen... 68
(D;1/D2;=2) igin u*z 0.01’de ve farkli Mach sayilarinda U*k,- h
AEGISTML ..ottt ettt et ettt e st e et e et e e beesneeebeeeneeens 69
(D;1/Ds;=2) igin p*ZO.Ol’de ve farkli Mach sayilarinda Py -h'
4 (7o 1531111 FO USRS 69
(D;1/D>;=2) i¢in p =0.01’de ve farkli Mach sayilarinda c*kr-h*
AEEISTMIL..eeviiiiieeie ettt ettt ettt et e et e e e e s beebeessbeeseesaseesseesnseenseeessaens 69
(D;1/Dy;=2) igin u*z 0.1de  ve farkli Mach sayilarinda U*kr h
AEEISTML ..ttt ettt ettt et e st e et e st e eteeenbeesseesnseenseesnsaens 70
(D;i/Dy;=2) i¢in p =0.1de  ve farkli Mach sayilarinda l*k, -h
AEGISTML ..ottt ettt ettt et e st e bt e st e e b e sneeebeesneeens 70
(D;1/Ds;=2) i¢in p =0.1"de  ve farkli Mach sayilarinda c*k, - h
4 [T o153 1011 FO USRS 71
(D;1/Ds;=2) i¢in p =10’da ve farkli Mach sayilarinda U*kr h
AEEISTML..eeiiiiiieeie ettt ettt ettt et e e e eteeeeb e e bt e esbeeteesaseessaessseenseenssaens 71
(D;1/Dy;=2) igin u =10’da ve farkli Mach sayilarinda l*k, -k
AEEISTML ..ttt ettt ettt et e et e et e esbeeteesnbeenseesnseenseesnsaens 71
(D;1/Dy;=2) igin p =10’da ve farkli Mach sayilarinda c*k, - h
AEGISTML ...ttt ettt ettt et e st e et e et e e beeeneeebeesneeens 72
(D;1/Ds;=1/2) igin pn =0.01"de ve farkli Mach sayilarinda Uw-h
4171531011 FO PSPPSR 72
(D;1/Dy;=1/2) i¢in p =0.01’de ve farkli Mach sayilarinda l*kr - h
AEEISTMIL..eeiiieiieeiieite ettt ettt et e e teesteeebeestbeesbeesaseesseessseensaessseenseans 73
(D;1/Ds;=1/2) igin p =0.01’de ve farkli Mach sayilarinda c*kr -h
AEGISTML..eeiieiieeiie ettt ettt ettt ettt e et e et e et e eseesnbeesseesnseenseesnsaens 73
(D;1/Dy;=1/2) i¢gin pn =0.1de  ve farkli Mach sayilarinda U*k,- h*
AEGISIML ¢ttt ettt st 73
(D;1/Dy;=1/2) igin pw =0.1’de  ve farkli Mach sayilarinda U=
4171531011 FO PSPPSR 74
(D;1/Dy;=1/2) i¢gin p =0.1’de  ve farkli Mach sayilarinda c*kr-h*
AEEISTML..eeviieeieeie ettt ettt e e et eeteeeebeeseessbeeseesnseessaessseenseeensaens 74
(D;1/Dy;=1/2) igin n =10’da ve farklt Mach sayilarinda U*kr-h*
AEEISTML ..ttt ettt ettt e et e et e esbeeteeenbeenseeenseenseesnsaens 74
(D;1/Dy;=1/2) i¢gin p =10’da ve farkli Mach sayilarinda l*k,— h'
AEGISTML ..ottt ettt ettt et e st e et e e ateebeeeneeebeeeneeens 75
(D;1/Ds;=1/2) igin u* =10’da ve farklt Mach sayilarinda cw-h
4171531111 FO USSP 75
(D;1/D2;=2) ve h'=1 icin farkli Mach sayilarinda U*kr -,u* degisimi....76
(D;1/D2;=2) ve h'=1 icin farkli Mach sayilarinda l*k,,—,u* degisimi.....76

(D11/D2=2) ve h"=1 icin farkli Mach sayilarinda ¢’ -" degisimi....76



Sekil 4.49 : (D;,/D;,=1/2) ve h'=1 icin farkli Mach sayilarinda U*k,, -,u* degisimi.....77
Sekil 4.50 : (D;;/D;,=1/2) ve h'=1 icin farkli Mach sayilarinda l*kr -,u* degisimi.....77
Sekil 4.51 : (D;;/D;,=1/2) ve h'=1 icin farkli Mach sayilarinda c*kr '4”* degisimi.....77
Sekil 4.52 : M=0’da (D;;/D;,=2) ve (D;;/D;;=1/2)’nin farkli h degerlerinde
T 1 T T 78
Sekil 4.53 : M=0.9’da (D;;/D;,=2) ve (D;i/D;;=1/2)’nin farkli h degerlerinde
T et OO 78
Sekil 4.54 : M=1.3’de (D;i/D;,=2) ve (D;i/D;;=1/2)’nin farkli h degerlerinde
U -0 QEEISIME e s oo eee e eeeees 79
Sekil 4.55: M=3’de  (D;i/D;;=2) ve (D;i/D;;=1/2)’nin farkli h* degerlerinde
U =0 QEEISIME v e s eee s ees s eees e eeeees 79
Sekil 4.56 : M=0’da  (D;;/D;,=2) ve (D;i/D2;=1/2)’nin farkli ,u* degerlerinde
Uty = 1 @BISIML vt ee e sesnene 79
Sekil 4.57 : M=0.9’da (D;;/D;,=2) ve (D;i/D;;=1/2)’nin farkli y* degerlerinde
U= 1 EEISIMUL ..o 80
Sekil 4.58 : M=1.3de (D;;/D;,=2) ve (D;i/D;;=1/2)’nin farkli ,u* degerlerinde
U= B A@BISIML ... 80
Sekil 4.59 : M=3’de (D;//D;;=2) ve (D;i/D;;=1/2)’nin farkli ,u* degerlerinde
U= B A@BISIML ..o 81
Sekil 4.60 : M=0’da (D;;/D;;=2) ve (D;/D;;=1/2)’nin farkli 4 degerlerinde
Lt @BISIM ..o eeeeeeee e s eeseeeeeseeeeeeseeseeeeeeeeeeeeeees 81
Sekil 4.61 : M=0.9’da (D;;/D;,=2) ve (D;i/D2;=1/2)’nin farkli 4 degerlerinde
A T e OO 82
Sekil 4.62 : M=1.3de (D;;/D;;=2) ve (D;i/D2;=1/2)’nin farkli h degerlerinde
/ *kr -,u* AEBISTMIL..eiiiieiieeiiieiee ettt ettt et e et e b e ebeesabeebeeeaseenseeennas 82
Sekil 4.63 : M=3’de  (D;i/D;;=2) ve (D;i/D;;=1/2)’nin farkli & degerlerinde
L g AEEISIMUE v ee s ee e e e ee e see s eeeseeeeenees 82
Sekil 4.64 : M=0’da  (D;;/D;,=2) ve (D;i/D2;=1/2)’nin farkli 4 degerlerinde
T 1 Tt TS 83
Sekil 4.65: M=0.9’da (D;//D»>=2) ve (D;/D»;=1/2)’nin farkli A" degerlerinde
C g AEBISIMUL oo eeeeeee e e e sessesseeeeesseeeeeeeeessseeee 83
Sekil 4.66 : M=1.3’de (D;;/D;,=2) ve (D;i/D;;=1/2)’nin farkl h degerlerinde
C*kr —,u* 4 (514 1 11 1| DO OO RS UR PRSPPI 83
Sekil 4.67 : M=3’de  (D;i/D;;=2) ve (D;i/D;;=1/2)’nin farkh h' degerlerinde
o~ AEBISIIMNLL .o 84
Sekil 4.68 : Izotropik ve ortotropik panel i¢in @-k deiSimi.............ccovevevevevevereeennnen, 84
Sekil 4.69 : Elektrodinamik calkalayici ile izotropik panelde o-K degisimi.............. 85
Sekil 4.70 : Elektrodinamik ¢alkalayici ile boyuna lifler yerlestirilmis ortotropik
panelde (D;;/D2; =1/2) @K deZISIMi........ccceevuvieciieniieiienieeciienie e 85
Sekil 4.71 : Elektrodinamik calkalayici ile boyuna lifler yerlestirilmis ortotropik
panelde (D;1/D2;=2) @K deZISIMI.........ccceeviieriieniieiieeieeieeeie e 85
Sekil 4.72 : Elektrodinamik calkalayict ile izotropik ve ortotropik panelde Uj,-K
4 [S1 24 1 1 0| U STUPROT SRR 86
Sekil 4.73 : Elektrodinamik calkalayiciile boyuna lifler igeren ortotropik panelde
Ulr=K d@ZISTMIL.....cc.eiiiiiiiiieiiieie ettt ettt et 86



SEMBOL LIiSTESI

Dy,
2(D12+2D66) :
Vk
Vi

Vm

Oy, Oy, Oy
01y 02, O3
Txya Tyza Txz
T12, 1235 T13
Uy, Vo

Ex, €y, &4
€1, €2, &3
Yxys Vxzs Yyz
Y125 Y13, Y23

: dik koordinatlar

......

......

......

: kompozit malzemenin hacmi
: kompozit malzemede lifin hacmi
: kompozit malzemede matrisin hacmi
: kompozit malzemenin yogunlugu
: kompozit malzemede lifin yogunlugu
: kompozit malzemede matrisin yogunlugu
: kompozit malzemede lif hacim orani
: kompozit malzemede matris hacim orani
: kompozit malzemedeki gerinme
: lifteki gerinme
: matristeki gerinme
: kompozit malzemenin elastik modiilii
: lifin elastik modiili
: matrisin elastik modiilii
: X, y ve z eksenlerine paralel gerilmelerin normal bilesenleri
: X1, Xp ve x3 eksenlerine paralel gerilmelerin normal bilesenleri
: X, y ve z koordinat sisteminde kesme gerilmesi bilesenleri
: X1, X2 ve X3 koordinat sisteminde kesme gerilmesi bilesenleri
: plakanin orta diizleminin yerdegistirme bilesenleri
: X, y ve z yonlerinde birim uzamalar
: X1, X2 ve X3 yonlerinde birim uzamalar
: X, y ve z koordinat sisteminde kesme gerinmesi bilesenleri
: X1, Xz ve X3 koordinat sisteminde kesme gerinmesi bilesenleri
: ortotropik malzemenin x yoniinde elastisite (Young) modiilii
: ortotropik malzemenin y yoniinde elastisite (Young) modiili
: ortotropik malzemenin kayma modiili
: ortotropik malzemenin Poisson orani
: malzeme ekseni ve global eksen arasindaki ag1
: katilik matrisi
: rijitlik matrisi
: doniistim matrisi
: plakanin x eksenine dik egilme momenti
: plakanin y eksenine dik egilme momenti
: plakanin x eksenine dik burulma momenti
: plakanin x eksenine dik, z eksenine paralel kesme kuvveti

vi



zr‘gﬁq‘o"cz&-e"ﬂ

=0
=g

d*—*o*
=
=

*

*

_LF'U'!: =

~RED

: plakanin y eksenine dik, z eksenine paralel kesme kuvveti
: X yoniinde diizlem i¢i normal kuvvet
: y yoniinde diizlem i¢i normal kuvvet
: y yoniinde x eksenine dik diizlem i¢i kesme kuvveti
: gerinme rijitlik matrisi

: baglama rijitlik matrisi

: egilme rijitlik matrisi

: atalet terimi

: hiz potansiyeli

: ses hiz1

: Mach sayis1

: basing

: akiskan yogunlugu

: akis hizi

: dalga hiz1

: referans dalga hizi

: tasima kuvveti

: yunuslama (kafa vurma) momenti

: tagima katsayisi

: kanal ytiksekligi

: boyutsuz dalga hiz1

: boyutsuz dalga boyu, 1/b

: boyutsuz kritik ¢irpinma hizi

: boyutsuz kanal ytiksekligi, h/b

: boyutsuz hava/panel kiitle orani

: plakanin genisligi

: plakanin kalinligi

: plakanin yogunlugu

: frekans

: konrol sabiti

: dalga sayis1

vii



OZET

KOMPOZIT DUZLEMSEL PANELLERDE CIRPINMA KONTROLU

Bu calismada dikdortgen bir kanal igerisine yerlestirilmis sonlu genislige sahip sonsuz
uzun ortotropik bir panelin aeroelastik kararliligi ve cirpinma hizinin kontroli
incelenmistir. Panelin alt ve ist yiizeyleri viskoz olmayan ve sikistirilabilir akigkan
hareketine maruzdur. Panel titresimi lineer plaka teorisi ile, panel {izerindeki
aerodinamik kuvvetler lineerlestirilmis potansiyel teori ile modellenmistir. Panel kanal
boyunca basit mesnetlenmis kabul edilmistir.

Calismanin birinci boliimiinde konuya giris yapilmis, ikinci boliimde ise literatiirde
panel ¢irpinmast ile ilgili yapilmis deneysel ve teorik g¢alismalardan bahsedilmistir.
Ucgiincii boliimde kompozit malzemeler hakkinda genel bilgi verilmis, tek katli lamina
(liflerin tek yonde yerlestirilmis oldugu plaka) ve katmanli laminalarin (birbiri {izerine
yapistirilma suretiyle yerlestirilmis ¢ok sayida lamina) analizi anlatilmistir. Laminalarin
mikromekanik analizi yapilarak elastisite ve kayma modiillerinin bulunmasi
agiklanmustir. Izotropik ve ortotropik plaklar igin lineer plaka teorisinden bahsedilerek
tek kathh ve katmanli laminalarin  titresim denklemleri yazilmistir. Ardindan
lineerlestirilmis potansiyel denklemi ve Bernoulli denkleminden basing ifadesi elde
edilmistir. Bu boliimde ayrica panele ve akiskana ait sinir kosullari ile ¢6zliim teknikleri
hakkinda da bilgi verilmistir. Basit bir model iizerinde ¢irpinma probleminin dogasi
anlatilmistir. Ardindan dikddrtgen kanal igerisine yerlestirilmis panelin ¢irpinmasina ait
titresim denklemleri akiskan hareketi ile birlikte analitik olarak ve Galerkin yontemiyle
¢Ozlilmiistlir. Son olarak panelin ¢irpinma hizinin tek bir noktadan 6l¢iim ve tekil bir
kuvvet yardimiyla nasil kontrol edilebilecegi incelenmistir.

Tezin dordiincii boliimii bulgular boliimiidiir. Burada olusturulan modelden elde edilen
sonuglar verilmistir. Oncelikle analitik ¢6ziim ve Galerkin ¢dziimleri arasinda bir fark
olup olmadig1 incelenmistir. Sonuglar akisin hem sikistirilabilir ve hem de sikistirilamaz
oldugu durumlar i¢in bulunmustur. Sikistirilabilir akis durumunda Mach sayisinin 0.9,
1.3 ve 3 oldugu durumlar ayr1 ayr incelenip ¢irpinma sinir1 tespit edilmistir. Liflerin
oraninin farkli degerleri, kanal yiiksekligi ve hava/panel kiitle orani i¢in sikistirilabilir
ve sikistirilamaz akis kabiiliine dayanan sonuclar birbiri ile karsilastirilmistir. Panel
cirpinma hizinin elektrodinamik c¢alkalayici ile kontrolii arastirilmistir. Bu kisimdaki
sonugclar tek katli ve simetrik katmanli laminay1 kapsamaktadir.

Calismanin besinci boliimiinde elde edilen sonuglar, daha once yapilmis calismalar

gozoniine alinarak degerlendirilmis ve gelecekte yapilabilecek calismalar ile ilgili
Oneriler verilmistir.
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SUMMARY

FLUTTER CONTROL OF COMPOSITE PLANAR PANELS

In this thesis the aerodynamic stability and flutter control of an orthotropic panel, that is
simply supported in a rectangular duct, is investigated. The panel has finite width and
infinite length. The upper and lower surfaces of the panel is subjected to invicid and
compressible flow. The vibration of the panel is modeled by linearized plate theory and
the aerodynamic forces are described by the linearized potential theory.

In the first section of the thesis, an introduction to the subject is made and in the second
section the experimantal and theoretical studies made about panel flutter in the literature
is reviewed. In the third section general information about composite materials is given
and the analysis of lamina (a panel that contains fibers only in one direction) and
laminate (two or many number of panels that are stacked on each other) are described.
Micromechanical analysis of a lamina is made, by the help of this analysis the elastictiy
and shear modules of an orthotropic lamina is given. Vibration equations of orthotropic
lamina and laminate are derivated by small deflection plate theory which is also valid
for isotropic plate. Then the linearized potential equation and Bernoulli equation are
used to express the pressure. In this section, the boundary conditions of plate and fluid
are discussed and solution techniques are described. The nature of flutter problem is
explained with the help of a simple model. Then the vibration equation of an orhotropic
panel with aerodynamic forcing term, simply supported in a rectangular duct is solved
by analytical and Galerkin method. Finally, flutter control of the panel is investigated.
Flutter control is made by a singular force that is measured from a single point.

In the fourth section the results obtained from the model are presented. First, the results
from analytical and Galerkin methods are investigated for convergence. The results are
obtained both for incompressible and compressible flow. For compressible flow Mach
number was taken as 0.9, 1.3 and 3. The effect of Mach number on the flutter boundary
is examined. The effects of the orientation of fibers with respect to the flow direction,
different ratios of longitudinal bending stiffness/transverse bending stiffnes, duct height
and air/panel mass ratio to the flutter boundary are investigated both for compressible
and incompressible flow. Control of panel flutter is investigated by a elektrodynamic
shaker. The results in this section is valid for lamina and symmetric laminate.

In the fifth section of the thesis, the results are discussed in the light of the previous
studies. Finally suggestions are made for future studies.



1. GIRIS

Elastik bir yapinin aerodinamik kuvvetler tesiri altinda davranisinin incelenmesi
aeroelastisite olarak adlandirilir. Aeroelastisite hem akiskanlar mekanigi hem de
elastodinamikten faydalanir. Aeroelastisite problemi iki tiirlii olusur. Birisi statik
kararsizlik digeri dinamik kararsizliktir. Statik kararsizlik iraksama (divergence),
dinamik kararsizlik ise ¢irpinma (flutter) olarak adlandirilir. Cirpinma, akisin yarattigi
titresimler veya akiskan-elastik cisim etkilesimi olarak da bilinir. Panel ise, 6rnegin
ucus vasitalariin dig yilizey elemanlart gibi kalinlig1r boyutlarina oranla kiigiik, hava
akigina maruz kalan yiizey elemanidir. Cirpinma, cismin soniimlenmeyen titresimlere
basladigr minimum akigkan hizinda olusur. Bu hizin altindaki hizlarda panel kararli ve

bu hizin ustindeki hizlarda kararsizdir.

Panel ¢irpinmasi 6zellikle havacilikta énemlidir. Ik yapilan ugaklarn bazilarmin ve
II.Diinya Savasinda Almanya’nin V2 flizelerinin c¢irpinma sebebiyle diistiigii
sanilmaktadir. Panel ¢irpinmasi problemi 1950 yilindan sonra ugak tasarimi yapanlarin
ilgisini ¢cekmistir ¢iinkli ucaklarin ¢ogu panel ¢irpinmasina miisaait ince dis yiizeylere
sahiptir. Nitekim o yil bir avel ugagi ¢irpinmaya giren panele tutturulmus hidrolik hattin
parcalanmas1 sonucu deneme ucusunda kaybedilmistir. Transonik ve siipersonik
hizlarda goriilen bu ciddi hasar yaratici fiziksel olaydan kacginabilmenin yolu ya kritik

akis rejiminden kurtulmak ya da panelleri yapisal olarak degistirmektir.

Cirpinma insaat yapilarinda da ortaya cikan bir olaydir. Ornegin, 1940 yilinda
Washington eyaletindeki Tacoma Narrows kopriisiiniin yapildiktan kisa bir siire sonra
rlizgarin yaratti§1 rezonans ile ¢okmesi ¢irpinma problemine iyi bir Ornektir. Panel
cirpinmasinda akis kosullar, sinir sartlari, ylizeyin egriligi, mekanik ve termal etkilere

bagli basma gerilmeleri gibi bir¢ok faktor 6nemlidir.

Son yillarda ¢irpinma {izerine yapilan c¢alismalar riizgar miihendisligi ve tip gibi alanlara

da yayilmistir. Kardiyolojide atriyal cirpinma, bilgisayar miihendisliginde donen



disklerin ve hard disk siiriiciilerinin ¢irpinmasi, riizgar miihendisligi alaninda kdpriilerin

cirpinmasi su anda lizerinde en ¢ok calisilan konulardandir.

Tezin amaci1 dikdoértgen bir kanal igerisine yerlestirilmis sonlu genislige sahip sonsuz
uzun ortotropik panelin aeroelastik kararliligini incelemektir. Panelin alt ve iist
ylizeyleri viskoz olmayan ve sikistirilabilir akigkan hareketine maruzdur. Panel
titresimi lineer plaka teorisi ile, panel iizerindeki aerodinamik kuvvetler lineerize
edilmis potansiyel teori ile modellenmistir. Panele ait sinir kosullar1 panelin kenarlari
boyunca basit mesnetlenmis oldugu kabuliine dayanmaktadir. Bu model kullanilarak,

......

akisa gore yonlenme agilarina ve kanal yiiksekligine gore ¢irpinma hizi hesaplanmaistir.

Cirpinma iizerine yapilan ¢aligmalar genellikle lineer elastik cisim ve viskoz olmayan
aerodinamik yaklagimlar1 kullanmigtir.  Ancak son zamanlarda yapilan kontrollii
deneyler ve gelistirilmis teorilerle elde edilen ¢oziimler, bazi 6zel durumlar igin
plaklarin dinamik aeroelastik kararliliginda yapisal nonlineerliklerin ve viskoz akim
tesirlerinin 6nemli olabilecegini gostermistir. Son yillarda kompozit malzemelerin belli
miktarda kullanilmaya baslanmasi ile anizotropik yapilarin analizi de 6nem kazanmustir.
Kompozit malzemeler hem hafif olmalar1 hem de metallere ve onlarin alagimlarina gore
daha dayanikli olmalar1 sebebi ile tercih edilmeye baslanmiglardir. Panel ¢irpinmasi ile

ilgili yapilmis deneysel ve teorik ¢aligmalardan ikinci boliimde bahsedilmistir.

Ugiincii boliimde kompozit malzemeler hakkinda genel bilgi verilmis, tek katl ve
katmanli laminalarin analizi yapilmistir. Plaka titresim denklemlerini modellemek i¢in
kullanilan izotropik ve ortotropik plaklar icin lineer plaka teorisi ve aerodinamik
kuvvetleri modelleyen lineerlestirilmis potansiyel teori anlatilmistir. Bu bdliimde ayrica
panele ve akigkana ait sinir kosullari ile ¢oziim teknikleri hakkinda da bilgi verilmistir.
Ardindan dikdortgen kanal igerisine yerlestirilmis panelin ¢irpinmasina ait titresim
denklemleri analitik olarak ve Galerkin yontemiyle ¢oziilmistiir. Analitik ve Galerkin
cozlimleri arasinda bir fark olup olmadigi incelenmistir. Panelin ¢irpinma hizi
elektrodinamik calkalayici ile panel sehiminin tek bir noktada 6l¢iilmesi ve buna baglh

olarak da bir baska noktadan tekil basin¢ uygulanmasi ile kontrol edilmeye ¢alisilmistir.



Tezin dordiincii boliimii bulgular boliimiidiir. Burada olusturulan modelden elde edilen
sonuclar verilmistir. Sonuglar akisin hem sikistirilabilir ve hem de sikistiritlamaz oldugu
durumlar i¢in bulunmustur. Sikistirilabilir akis kosullarinda Mach sayisinin 0.9, 1.3 ve 3
oldugu durumlar ayr1 ayri incelenip ¢irpinma sinirt tespit edilmistir. Liflerin akisa gore
oranlar1 (Dy,/Dy,) ve kanal yiiksekligi i¢in sikistirilabilir ve sikigtirllamaz akis kabiiliine
dayanan sonuglar birbiri ile karsilastirllmistir. Elektrodinamik calkalayici uygulanarak
panel cirpinma hiz smir arttirilmaya c¢alisilmistir. Bu kisimdaki sonuglar tek kath ve
simetrik katmanli laminay1 igermektedir. Calismanin besinci boéliimiinde elde edilen

sonugclar tartigilmig, gelecekte yapilabilecek ¢aligmalar i¢in Oneriler getirilmistir.

Bu calisma analitik ¢6ziim icermektedir. Ugiincii béliimde 3.8 ve 3.9’uncu  kistmda
verilen yontem ve ¢oziimler orjinaldir. Analitik ¢ézlimlerin kendi degerlerinin yanisira
bazi pratik titresim olaylar1 da bunlarla modellenebilir. Ornegin yeni yiiksek hizli jet
motorlarinin motor aliklar1 (motora hava girisi olan eleman) gibi gergek problemlerin
modellenmesini saglamasi bakimindan da onemlidir. Bu arastirma ile ¢irpinmadan

kacinmak icin, geometrik boyutlar ve malzeme 6zellikleri {izerine kisitlar elde edilebilir.



2. GENEL KISIMLAR

Panel c¢irpinmasi problemi geg¢mis yillarda ¢ok ilgi uyandirmis olmasina ragmen bu
konuda yapilabilecek caligmalar hala mevcuttur. Bu nedenle, bu fiziksel olay
giiniimiizde de incelenmeye devam edilmektedir. Panel ¢irpinmasi iizerine arastirmalar
hem deneysel hem de teorik olarak yapilmistir. Teorik aragtirmalar ¢cogunlukla Galerkin
metodu ve 6zellikle son yillarda sonlu elemanlar yontemi ile yapilmistir. Ancak nadiren
de olsa sonlu farklar yontemi ve Runge-Kutta yontemi kullanilarak yapilan arastirmalar
da mevcuttur. Bu bdliimde panel ¢irpinmasina ait ¢alismalar 6zetlenirken oncellikle bu

alanda yapilmis deneysel daha sonra da teorik arastirmalardan bahsedilecektir.

1965 yilinda Dowell ve Voss [1], Mach sayisinin 1 ile 5 araliginda olmasi durumu i¢in
deneysel ve teorik olarak panel ¢irpinmasi hakkinda ¢aligmalar yapmislardir. Ayni yil
Fung [2], hem o zamana kadar yapilmis diizlemsel paneller ve silindirik kabuklari
iceren deneysel ¢alismalarin 6zetini vermis, hem de gelecek ¢alismalar i¢cin Oneriler
yapmistir. Ayn1 zamanda deneysel calismalarin paralelinde uzay araglarinda panel
cirpinmasi analiz edilmis, sinir tabaka etkisi tartisilmistir. Yine ayni yil igerisinde Shirk
ve Olsen [3] tarafindan Kuzey Atlantik Organizasyonu (NATO) i¢in, panel ¢irpinmasi
hakkinda yapilmis arastirma ve uygulamalar igeren bir calisma yapilmistir. 1968°de
Muhlstein ve dig. [4], tiirbiilanshi sinir tabakanin panel ¢irpinmasi {lizerindeki etkisini
deneysel olarak aragtirmislardir. 1970°de yine Gaspers ve dig. [5], tiirbiilansl sinir
tabakanin etkilerini arastiran ilave deney sonuglart yayinlamislardir. Ayni y1l Dowell
[6], plaka ve kabuklarin aeroelastik kararhiliklar1 i¢in o zamana kadar yapilan
caligmalar1 6zetlemistir. Deneysel caligmalar, son zamanlarda eskisi kadar literatiirde
¢ok rastlanmasa da mevcuttur. Ornegin 2003 yilinda Tang ve dig. [7], 3-Boyutlu
eksenel akis icerisindeki 2-Boyutlu panellerin ¢irpinmasini ve osilasyonlarini deneysel
olarak incelemislerdir. Panel hiicum kenarindan ankastre, firar kenarindan ise serbesttir.
Buna es olarak yapilan teorik caligmada ise aerodinamik nonlineerlikler ihmal
edilmigtir. Teorik ve deneysel aragtirmadan elde edilen sonuglar ¢irpinmanin baslangici

i¢cin uyumlu iken yiiksek genlikli titresimler i¢in bir miktar fark géze ¢arpmaktadir.



Aragtirmada bu farkin ihmal edilmis olan nonlineerliklerden kaynaklandigi
varsayillmaktadir. Yine aymi yil Attar ve dig. [8], licgen kanadin hiicim agisinin
nonlineer ¢irpinmalara etkisini teorik ve deneysel olarak arastirmiglardir. Bu ¢alismada
da sadece yapisal nonlineerlikler dikkate alinmis, aerodinamik nonlineerlikler ihmal
edilmigtir. Ancak aerodinamik nonlineerlikleri dikkate almanin o6nemli oldugu

vurgulanmustir.

Asagida panel ¢irpinmast hakkinda yapilan caligmalar 6zetlenirken bahsedilecek sayisal
yontemlerin disinda 1992 yilinda Tizzi [9] kritik ¢irpinma kosullart i¢inde titresim
yapan panel ic¢in sayisal bir yontem gelistirmistir. Galerkin-Ritz yontemi ve sonlu
elemanlar yontemi arasinda hibrit bir metoddur. Gelistirilen yontemden elde edilen
sonuclar karsilagtirilmis ve biiyiik oranda yakinsadiklar1 goriilmiistiir. Calismada amag
kritik kosullarda frekanslarin ve modlarin bulunmasi degil gelistirilen sayisal yontemin

yakinsakligini tespit etmektir.

Panel ¢irpinmasi problemine ait teorik ¢alismalar 1950’11 yillarda ¢ok dikkat ¢cekmistir.
1954 yilinda bu konuda en ¢ok arastirma yapanlardan biri olan Hedgepeth ve dig. [10],
cok destekli panelin sikigtirilabilir akis igerisinde c¢irpinmasini ¢oziimlemislerdir.
1956°da Miles [11], hem ince panellerin aerodinamik kararsizligin1 incelemis hem de
Hedgepeth ve dig. [10]’nin ¢aligmasini kritize etmistir. Bunun tizerine ertesi y1l Leonard
ve Hedgepeth [12], cok destekli sonsuz uzun panellerin ¢irpinmast hakkindaki
caligmalarint detaylandirmiglar ayni zamanda da  Miles’in elestirilerine agiklik
getirmiglerdir. Hedgepeth [13], basit mesnetlenmis bir yiizeyinden siipersonik akisa
maruz dikdortgen panelin c¢irpinmasi problemini teorik olarak incelemistir. Bu
calismada aerodinamik kuvvetlere statik yaklagim yapilmistir. Bu yaklagimin Mach
sayisinin 2’den biiyiik oldugu durumlarda ¢irpinma siirlarini tatminkar bir dogrulukla
saglamadig1 varsayilmis ve sonradan bu varsayim dogrulanmistir. Bu statik yaklagim
ince plaka teorisi ile birlestirilip kullanilarak iki panelden olusan sistemin ¢irpinma
analizi gerceklestirilmistir, bunlardan biri aerodinamik serit teorisini digeri aerodinamik
ylizey teorisini icermektedir. 1963 yilinda Cunningham [14], sonlu panellerin ¢irpinma
karakteristiklerini hesaplamak icin diisiik stipersonik Mach sayilarinda statik ve sanki
daimi aerodinamik yaklagimlarin gegerli olmadig1 bir prosediir gelistirmistir. Calisma

kapsaminda panel sonlu sayida kutucuga boliinmiis, aerodinamik etki katsayilar1 biitiin



kutucuklar arasinda sayisal integrasyonla hesaplanmistir. Herreshoff [15], etki matrisleri
ve daimi duruma ait aerodinamik teoriyi kullanarak c¢irpinma analizleri yapmustir.
Titresim problemlerini ve statik aerodinamik problemleri ¢ozmek i¢in uzun zamandir
kullanilan matris metodlar1 ¢irpinma problemine ¢dziim olmasi i¢in birlestirilmistir.
Dugundji ve dig. [16], subsonik akislarda panel ¢irpinmasini arastirmiglardir. Dugundji
[17], yiksek siipersonik Mach sayillarinda da panel c¢irpinmasinin  genel
karakteristiklerini teorik olarak incelemistir. Lineer plaka teorisi ve o zamana kadar
kullanilan statik aerodinamik teoriden farkli olarak 2-Boyutlu birinci dereceden
aerodinamik teori kullanilmistir. Bu ¢alisma amortismanin roliinii, panel ¢irpinmasina
ait yliriiyen ve duragan dalga teorileri arasindaki iligkileri ve mesnetlenme kosullarinin
etkilerini aydinlatmaya caligmaktadir. Dowell [18], sonlu genislikte sonsuz uzun {ist
yiizeyi viskoz olmayan akis hareketine maruz birakilmis panelin aeroelastik kararliligini
incelemistir. Panel davranisi lineer plaka teorisi ile, panel iizerindeki aerodinamik
kuvvetler klasik lineerize edilmis potansiyel teori ile agiklanmistir. Panele ait sinir
kosullar1 panelin kenarlar1 boyunca basit mesnetlenmis oldugu kabuliine dayanmaktadir.
1988’de Niblett [19], cirpinma problemine 151k tutan bir kilavuz hazirlamistir. 1995
yilinda Epstein ve dig. [20] cok benzer bir ¢alisma daha yapmigslardir. Daha 6nceki
calismadan farkli olarak burada sonlu genislige sahip sonsuz uzun panel dikdortgen bir
kanal igerisine yerlestirilmistir ve panelin hem alt hem de iist ylizeyleri viskoz olmayan
sikistirilabilir akiskan hareketine maruz birakilmistir. Her iki ¢alismada incelenen panel
izotropiktir. Plaka iizerine yayili olan akiskan kalinligimin plaka titresimine etkisi ise
1993 yilinda Onsay [21] tarafindan incelemistir. Yine ayn1 y1l Zuo ve Schreyer [22],
konservatif olmayan c¢ubuk ve plaklarin ¢irpinma ve 1raksama kararsizligini
arastirmislardir. Konservatif sistemler i¢in miimkiin olan tek kararsizlik iraksamadir.
Fakat konservatif olmayan sistemler i¢in iraksama ya da ¢irpinma ya da her ikisi birden
miimkiin olabilir. Konservatif olmama durumuna goére ¢ubuklarda raksama ¢irpinmaya
doniismekte ve tek kararsizlik durumu haline gelmektedir. Panellerde ise ¢irpinma
durumunda 1raksama hala mevcut olmaya devam etmektedir. 1996 yilinda Dongi ve dig.
[23], piezo-aktivator kullanarak aktif panel ¢irpinmasini gergeklestirmislerdir. 2003°de
Aglazin ve Kiiko [24], dikdortgen plakanin ¢irpinma problemi i¢in sayisal bir arastirma
yapmislardir. Bu ¢aligmada kritik ¢irpinma hizlar1 ve buna karsilik gelen 6zvektorler

bulunmustur.



Nonlineer ¢irpinma probleminin ele alindig1 bagka caligmalar da mevcuttur. 1966’da
Dowell [25], ¢irpinan bir plakanin nonlineer titresimleri ile ilgili ¢alisma yapmustir.
Limit ¢evrim osilasyon altindaki 2-Boyutlu ve 3-Boyutlu plakalar problemini
arastirmistir. Von Karman’in biiyiik 6l¢ekli sapmalara ait plaka teorisi ve sanki daimi
aerodinamik teori kullanilmistir. Matematiksel olarak problem Galerkin metodu ile
nonlineer adi diferansiyel denklemlerden olusan bir sisteme indirgenmis, bu denklem
sistemi sayisal integrasyon ile ¢oziilmiistiir. 2002 yilinda Gordnier ve Visbal [26],
nonlineer panel c¢irpinmast i¢in 3-Boyutlu viskoz aerodinamik ¢6ziim metodu
gelistirmek iizere c¢alisma yapmigslardir. Navier-Stokes denklemleri, sonlu farklar
yontemi uygulanmig Von Karman plaka denklemleri ile birlestirilmistir. Arastirma
sonuglart hem subsonik hem de siipersonik Mach sayilarinda elde edilmis, siipersonik
Mach sayilarinda sonuglarin daha onceki arastirmacilarin sonuglari ile uyumlu oldugu
gorlilmiistiir. Subsonik Mach sayilarindaki farklilik da makalede tartisilmistir.
Pourtakdoust ve Fazelzadeh [27], siipersonik akis igerisindeki elastik panellerin
nonlineer ¢irpinmasinin kaotik davranigini incelemislerdir. Panel denklemleri, izotropik
plaka i¢in Von Karman deformasyon denklemleri kullanilarak ¢ikartilmistir. Sanki
daimi aerodinamik kuvvet ise piston teorisi ile modellenmistir. Sonu¢ denklemleri
dordiincii ve besinci dereceden Runge-Kutta integrasyon yontemi kullanilarak elde

edilmistir.

Literatiirde ¢irpinma problemi sadece dikdortgen paneller i¢in degil ayni zamanda
silindir ve kanat gibi farkli geometriler i¢in de arastirilmistir. 1989°da Yang ve Zhoo
[28], sikistirilamaz akis igerisindeki kanadin ¢irpinmasini, 1991°de Forsching ve Senft
[29] ise motor kabini ile birlikte kanattan olusan sistemin aeroelastik kararliligini
aragtirmiglardir. 1998 yilina kadar yapilan c¢alismalardan farkli olarak Huang [30]
akiskan tastyan kanallar ile ilgili bir inceleme yapmustir. Bu ¢alismada Bernoulli etkisini
ve kanal akigini arastirmistir. Model sonlu uzunluktaki kanal icerisindeki 2-Boyutlu,
viskoz olmayan hareketli dalgalara sahip akisi dikkate almaktadir. 2001 yilinda Poirel
ve Price [31], tiirbiilanshi akis icerisinde bulunan yapisal olarak nonlineer 2-Boyutlu
kanadin davranigini sayisal olarak incelemislerdir. Bu calismada tiirbiilansin hem

boyuna hem de enine bilesenleri dikkate alinmustir.



Yapilan bazi calismalarda kesme kuvveti ve kayma deformasyonunun -etkiside
incelenmistir. Ornegin, 1963 yilinda Eisley ve Luessen [32], kesme ve normal kenar
kuvvetlerinin birlesimi altinda ince plakalarin ¢irpinmasini incelemislerdir. Kararlilik
sinirlar1 basit mesnetlenmis dikddrtgen panellerin ¢esitli durumlar icin elde edilmistir.
Bunlar kesme kuvveti altinda egilmemis plaka, kesme ve normal kuvvetler altinda
egilmemis plaka, ok agisi ile egilmemis plaka, kanat aciklig1 ve veter uzunlugu boyunca
esit basma zorlanmasi ile egilmis panellerdir. 1986°da Stein [33], plaka ve kabuklar i¢in
enine kesme etkilerini de iceren nonlineer teori ilizerine calismistir. 1995°de
Chandiramani ve dig. [34], nonlineer acrodinamik kullanarak geometrik olarak kusurlu
kayma deformasyonuna sahip panellerin ¢irpinmasint incelemislerdir. Calismada
aerodinamik yiikler ii¢lincii dereceden piston teorisine dayanmaktadir. Panel ¢irpinmasi
denklemleri Galerkin yontemiyle ¢ikarilmistir. Enine kaymada esnek paneller dikkate
alintyorsa kayma deformasyonu teorisine ihtiya¢ duyulmaktadir. Sonuglar nonlineer
aerodinamigin, yeteri kadar ince paneller i¢in 6nemli oldugunu goéstermistir. 2001°de
Ghugal ve Shimpi [35], izotropik ve anizotropik katmanli kirisler i¢in ¢esitli kayma

deformasyonu teorileri hakkinda bir inceleme yayilamiglardir.

Yakin zamanda yapilan ¢alismalar ¢ogunlukla sonlu elemanlar yontemini igermektedir.
1985° de Chen ve Lin [36], sonlu elemanlar yontemi kullanarak i¢inde ince c¢atlaklar
bulunan plakalarin ¢irpinma analizini gergeklestirmislerdir. 1993’de ise Xue ve Mei
[37], 2-Boyutlu plakalarin nonlineer ¢irpinmasi ve yorulma omrii i¢in sonlu elemanlar
analizi yapmislardir. Bu c¢alismada sicaklik etkileri de dikkate alinmistir. Sicaklik
etkilerinin incelendigi kompozit plakalari igeren baska ¢alismalarda yapilmistir. 1995
yilinda Ganapathi ve Touratier [38], termal gerilme altindaki kompozit katmanli diizlem
panellerin  siipersonik ¢irpinmasint incelemislerdir. Aerodinamik kuvvet lineer
potansiyel teoriye, birinci dereceden yiiksek Mach sayisi yaklagimi yapilarak elde
edilmistir. Formiilasyon, enine kayma deformasyonunu, i¢ plaka kuvvetlerini ve atalet
etkisini igermektedir. Sayisal sonuglar diiz ve acili laminalar i¢in bulunmustur.
Cirpinma tizerinde farkli sicaklik, kalinlik, katman sayis1 ve sinir kosullari etkilerini
gormek icin detayli inceleme yapilmistir. 1997°de Liav [39], 1999°da Lee 1. ve dig.
[40], Ganapathi ve Touratier’e ilave olarak termal yiik altindaki kompozit katmanli

panellerin nonlineer siipersonik ¢irpinmasini incelemistir.



Buraya kadar bahsedilen ¢alismalar ¢cogunlukla izotropik plakalara kismen de kompozit
plakalara aittir. Ancak kompozit paneller ile ilgili yapilan ¢aligsmalar bunlarla sinirl
degildir. Kompozit paneller ile ilgili caligmalar da olduk¢a eskiye dayanmaktadir.
1963°de Rajappa [41], dikdortgen ve dairesel ortotropik plakalarin serbest titresimlerini
incelemistir. Dikdortgen ve dairesel ortotropik plakalar i¢in serbest titresim modlarinin
frekanslar1 Stanisic [42] tarafindan formule edilen Galerkin metodu kullanilarak elde
edilmigtir. Dikdortgen ortotropik panellerin titresim analizi Hearmon [43], Huffington
ve Hoppmann [44] tarafindan da dikkate alinmistir. 1967 yilinda Ketter [45]da diiz ve
dikdortgen ortotropik panellerin ¢irpinmasini incelemistir. Bu ¢aligmada ise dikddrtgen
diizlemsel paneller icin c¢irpinma denklemini orthogonal varsayillan modlar ve
genellestirilmis koordinatlar cinsinden olusturmak {izere minimum potansiyel enerji
prensibi Rayleigh-Ritz metodu ile birlikte kullanilmistir. Ortotropik rijitlik bilesenleri ve
orta diizlem gerilmeleri panel koordinatlarindan bagimsiz kabul edilmistir. Aerodinamik
kuvvet, M>2"? icin gegerli sanki daimi siipersonik aerodinamik teori ile temsil
edilmistir. 1989°da Lin ve dig. [46], 2000 yilinda ise Santini ve Gasbarri [47] kompozit
konsol plakalar1 incelemislerdir. Lin ve dig.’nin yaptig1 ¢alismada kompozit konsol
plaka subsonik akis icerisindedir. Kompozit liflerin acisinin, ortotropik modiil
oranlarinin ve siiplirme acgisinin konsol plakalarin titresim ve ¢irpinma/iraksama
karakteristikleri iizerindeki etkisini incelemek tlizere 18 serbestlik dereceli ticgensel
sonlu elemanlar kullanilmistir. Santini ve Gasbarri ise calismalarinda kanat yapisina

benzer anizotropik konsol plakalarin yapisal dinamigini incelemislerdir.

1992°de Shiau [48], bosluk iceren kompozit katmanli kirig plakalarin ¢irpinma
karakteristiklerini yiiksek siipersonik Mach sayilarinda teorik olarak incelemistir. Klasik
lineerize edilmis plaka teorisi ve sanki daimi siipersonik aerodinamik teori kullanmistir.
Bosluk yerinin ve boyutunun plakanin c¢irpinma smirma etkisi degisik lif
yonlendirilmeleri ile detayli olarak arastirilmistir. Woo ve Nair [49], ince plak teorisinin
temel kabullerini kullanarak ve Von Karman kabuliindeki nonlineer terimleri de i¢eren
katmanl dikdortgen plakalarin biiylik genlikli serbest titresimlerini incelemislerdir.
Aynt yil Chowdry ve dig. [50], katmanli kompozit panellerin ¢irpinmasini sonlu
elemanlar yontemiyle incemiglerdir. Calismada liflerin yerlestirilmesi, sinir kosullar1 ve
laminalarin st iiste dizilme siralar1 gibi pek c¢ok parametrenin c¢irpinma iizerindeki

etkisi arastirilmistir. Ertesi y1l Liao ve Sun [51], siipersonik akis icerisinde bulunan
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giiclendirilmis katmanli plak ve kabuklarin ¢irpinma analizini yapmislardir. Mevcut
problemin hareket denklemi Hamilton prensibi kullanilarak formiile edilmis ve sonlu
elemanlar yontemi uygulanmistir. 3-Boyutlu kabuk elemanlar1 ve 3-Boyutlu egilmis
cubuk elemanlar1 kullanilarak hareket denklemi ayriklagtirilmistir. Dogal frekans, kritik
dinamik basing ve buna karsilik ¢cirpinma mod sekli bu karakteristik denklemi ¢ozerek
bulunmustur. 1997°de Pidaparti [52], hasarli kompozit panellerin serbest titresimleri ve
cirpinmasi lizerine arastirma yapmistir. Bu aragtirmada kullanilan sonlu elemanlar
metodu 48 serbest dereceli panel elemani igermekte, klasik lamina ve piston teorisini
kullanmaktadir. Sonugta alinan hasarli modelin serbest titresimler ve ¢irpinma tiizerine
bliylik etkisi oldugu goriilmistiir. 1999 yilinda Saravonas ve Heyliger [53], katmanl
kiris, plaka ve kabuklar i¢in sayisal model olusturmuslardir. 2001°de Romeo ve Ferreo
[54], lineer olarak degisken yiik altinda anizotropik dikdortgen panellerin analitik ve
deneysel davranislarini incelemislerdir. Anizotropik dikddrtgen panellerin egilmesi igin
analitik ¢6ziim elde edilmistir. Burada panel, uniform kesme ve lineer olarak degisken

iki eksenli diizlem kuvvetlerin birlesimine maruz kabul edilmistir.

Panel cirpinmasinin sinirlarini tayin etme caligmalarinin yanisira ¢irpinmanin kontrolii
ile ilgili arastirmalar da yapilmistir. 1966 yilinda Dowell [55], gecici hareket altinda
bulunan esnek plakalar {izerindeki genellestirilmis aerodinamik kuvvetler iizerine bir
caligma yapmistir. Bu ¢alisma 1996’da Frampton ve dig. [56] tarafindan yapilan kontrol
calismasiin temelini olusturmustur. Bu arastirmada lineerize edilmis potansiyel akis
altindaki aeroelastik paneller i¢in durum uzayint modelleme iizerine ¢aligmiglardir. Bu
modelleme panel {lizerindeki aerodinamik genellestirilmis koordinatlar1 ayrik, sonsuz
etki filtreleri yaklasimi ile modelleyerek saglanmistir. Bu filtreler geri besleme olarak
dinamik vakumlu panel sistemi ile birlestirilmistir. Modelin dogrulugu, mevcut sistemin
panel cirpinmast smirlarin1 gegmis caligmalar ile kiyaslayarak saglanmigtir. Yine
Frampton ve dig. [57], piezoelektrik degistirici ile panel ¢irpinmasinin aktif kontroliinii
arastirmiglardir. Lineerize edilmis potansiyel akis aerodinamigini dikkate almiglardir.
Panel modeli, piezoelektrik degistiricinin agirhig1 ve rijitligini de iceren Rayleigh-Ritz
yaklagimi ile gelistirilmistir. Bu kontrol sistemine ait analitik uygulamanin sonuglari
cirpinmasinirlarinda 6nemli artis gdstermektedir. 1987°de Huang [58] panellerden
farkli olarak kanat c¢irpinmasinin aktif kontrolii lizerine arastirma yapmistir. 2001

yilinda Moon ve Kim [59], sonlu elemanlar yontemi kullanarak nonlineer panel
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cirpinmasinin aktif ve pasif baski altinda olmasi durumu iizerine arastirma yapmislardir.
Calismada kompozit panelin nonlineer ¢irpinmasini kursun zirkonit titan kullanarak
aktif ve pasif baski altinda arastirmislardir. Ik dnce, aktif kontrol metodunda, panelin
cirpinma etkisi olarak lineer kontrol teoriye dayanan optimal kontrolcii tasarlanmistir.
Nonlineer panel ¢irpinmast igin yeni bir yaklagim olarak pasif baski sistemi onerilmistir.
Aerodinamik teori sanki daimi piston teoriye dayanmakta ve Von Karman’in nonlineer
gerinme-yerdegistirme iliskisi kullanilmaktadir. Sonuglar, pasif amortisman durumunun

aktif kontrol kadar iyi bir sekilde ¢irpinmay1 azalttigini1 gostermistir.

Cirpinma problemi ve kompozit yapilar yutdisinda oldugu kadar yurticinde de oldukca
ilgi ceken bir arastirma konusu olmustur. Bu konuda ¢ok sayida yiiksek lisans ve
doktora tezi yapilmistir. 1996°da Can [60], yiiksek lisans tezinde akiskan yiikli egimli
plaklarin titresim ve c¢irpinma analizini yapmistir. Tez kapsaminda plaka i¢in termal
etkileri de iceren lineer plaka teorisi, aerodinamik basing icin ise piston teorisi
kullanilmigtir. 1999°da Tiirkmen ve Mecitoglu [61,62], katmanli kompozit plakalarin

siddetli yiike kars1 lineer ve nonlineer cevabini incelemislerdir.
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3. MALZEME VE YONTEM

3.1 KOMPOZIT MALZEMELER

Gliniimiizin geligmis teknolojisinin ihtiyaglarin1 tek par¢a metaller ve bunlarin
alagimlarinin karsilamast her zaman miimkiin olmayabilir. Bu sebeple ¢ogu durumda
kompozit malzeme kullanmak daha etkilidir. Kompozit malzemeler genellikle biri
siireksiz biri siirekli olmak {izere iki ya da daha fazla malzemenin bir araya gelmesinden
olusur. Bilesen malzemeler makroskopik seviyede karisirlar ve birbirleri icerisinde
coziinmezler. Bilesenlerden biri siireksiz faz veya gii¢lendirici faz, digeri ise bu fazin
icerisine yerlestirildigi stirekli faz veya matris olarak adlandirilir. Kompozit malzemeler
giiclendirme fazinin sekline gore siniflandirilirlar. Giiglendirici faz malzemesi uzun-ince
liflerden, minik taneciklerden veya biiylik taneciklerden meydana gelebilir. Minik
tanecikli giiclendirici faza sahip kompozit malzemeler makroskopik olarak
izotropiktirler, buna karsin biiyiik tanecikli ve lif yapili giiglendirici faza sahip kompozit
malzemeler anizotropiktir. Aslinda liflerin kendisi de anizotropiktir. Lifleri olusturacak
malzemelerin elastik, matris yapiy1 olusturacak malzemelerin ise tok olmasi istenir.
Gliglendirici olarak karbon, cam, boron gibi malzemeler; matris olarak celik ve epoksi
recine kullanilmaktadir. Dogada da kompozit yapilar yaygindir 6rnek olarak kemik ve

odun gosterilebilir [63,64].

Kompozit malzemelerin kullanim alanlar1 olduk¢a yaygindir. Yaris kayiklar1 epoksi
recinesi igerisine yerlestirilmis kevlar (hafif ama dayanikli elyaf iceren madde) ve
karbon liflerden, tenis raketleri ise karbon liflerle giiclendirilmis naylondan
olusmaktadir. Kompozit malzemelerin kullaniminin en yaygin oldugu alanlardan biri de
tiptir. Ozellikle sert doku eklentisi olarak ortopedide ve discilik uygulamalarinda gesitli
kompozit malzemeler kullanilmaktadir. Otomotiv sanayinde ve havacilikta da kompozit

malzemeler yaygin olarak kullanilmaktadir [64].
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Kompozit malzemelerin diger malzemelere karsi avantajlart arasinda daha yiiksek
yorulma, darbe ve korozyon dayanimina sahip olmalar1 sayilabilir. Kompozit
malzemelerin kullanimin1 kisitlayan bazi dezavantajlart da mevcuttur. En O6nemli
dezavantajlarindan biri kompozitlerin iiretiminin yiiksek maliyetli olmas1 digeri ise
hasar gérmiis kompozit yapilarin onariminin daha zor olmasidir. Kompozit yapilarin
mekanik karakteristikleri metal yapilara gore daha karmasiktir. Metallerin aksine
kompozit malzemeler izotropik degildirler yani 6zellikleri her dogrultuda ayni1 degildir.
Bu nedenle kompozit malzemelerin tanimlanabilmesi i¢in daha fazla malzeme

parametresine ihtiya¢ duyulmaktadir [63].

Lif yapili kompozitlerde lif ¢cap1 oldukca kiigiiktiir. Lif ¢aplar1 yaklasik 7.5-12.5 pum
seviyesindedir. Lifler cap olarak kiictildiik¢e lif malzemesinde bulunan catlak miktar1
azalmakta, bdylece daha az catlak olmasi da malzemenin kuvvetini arttirmaktadir.
Ayrica kompozitler lif-matris arayiizeyi olarak genis alana ihtiya¢ duyarlar cilinkii lif-
matris arayiizeyi kompozitlerin mekanik performansini etkilemektedir. Kompozitlerde
lif-matris arayiizeyi matris yapinin yiikii liflere ne kadar iyi aktardigini1 belirlemektedir.
Bu araylizey, lif yiizeyi ile matris arasinda kimyasal baglanti, lif yiizeyinin
plriizliiliigiinden meydana gelen kenetlenme seklinde mekanik baglanti veya lif ile
matris yap1 molekiillerinin birbirleri icerisine yayilmalar1 seklinde molekiiler baglanti
ile olugabilir. Cogu durumda birden fazla tiirde baglanma ortaya ¢ikmaktadir. Lif-matris
arayiizeyi alanmi kolayca goriilebilecegi gibi liflerin ¢api ile ters orantilidir. Yani liflerin
cap1 kiigiildiikce lif-matris araylizeyi genislemektedir. Ayni zamanda liflerin esnekligi,
lif ¢apinin azalmasi ile orantili olarak artmaktadir. Bu da imalat islemlerinde liflerin

kirilmadan biikiilebilmesini saglamaktadir [63].

Kompozitlerin mekanik performansini etkileyen diger lif 6zellikleri arasinda liflerin
uzunluklari, yonlendirilme agilari, sekilleri ve yapildiklar: malzemeler sayilabilir. Uzun
ve sirekli lifleri yonlendirmek ve islemek kolaydir ancak kisa liflerin
yonlendirilmesinin tam olarak kontrolii miimkiin olmayabilir. Buna karsilik kisa lifler
daha ucuzdur ve daha az ¢atlak igerdiklerinden daha fazla kuvvete dayanirlar. Ayni
yonde yerlestirilmis lifler, o yonde daha dayanikli yapilar meydana getirirler. Tek yonde
yerlestirilmis liflerden meydana gelen kompozit yapilar tek yonlii eksenel gerilme gibi

basit yiikleri tasiyabilirler oysa karisik yiikke dayanmasi gereken yapilar igin acili
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yerlestirilmis liflerden olusan ¢ok katmanli yapilar gereklidir. Liflerin en ¢ok rastlanan
sekli daireseldir ¢linkii bunlarin imalati kolaydir. Altigen ve karesel liflerin de
kullanilmas1 miimkiindiir. Ancak altigen ve karesel lifler daha dayanikli olmalarina

ragmen imalatlar1 daha zordur. Bu nedenle kullanilmalar1 pek tercih edilmez [63].

Kompozit malzemelerin 6nemli bir kismi plaka veya kabuk tarzinda imal edilir. Liflerin
tek yonde yerlestirilmis oldugu plaka lamina olarak adlandirilir. Stirekli liflerden olusan
laminalar ortotropiktirler. Yani birbirine dik ii¢ malzeme simetri diizlemine sahiptirler.
Kompozit malzemelerin dizayni metaller gibi geleneksel malzemelerden farklidir.
Kompozit laminanin ortalama o&zellikleri her bir bilesenin bireysel &zelliklerinden
bulunur. Lif ve matrisin 6zelliklerinden kompozitin ortalama 6zelliklerinin bulunmasi
laminalarin mikromekanigi olarak tanimlanir. Kompozit malzemeler ile olusturulan
yapilar genellikle birbiri iizerine yerlestirilmis ¢ok sayida laminadan meydana gelen
katmanli yapilardir. Katmanli laminalarda laminalar arasinda yapistirict vardir. Tam
yapisma saglanamamasi veya kullanima bagli sebeplerle laminalarin katmanlari
arasinda olusabilecek bosluklarin etkilerinin incelenmesi de ayr1 bir arastirma

konusudur.

3.2 LAMINALARIN ANALIZi

Yukarida belirtildigi gibi ortalama 6zellikler gézoniine alinarak kompozit malzemeler
homojen kabul edilebilir. Kompozit malzemeler ayni zamanda lineer olarak elastik
kabul edilebilir ancak izotropik kabul edilmeleri miimkiin degildir. Bu yiizden gerilme-
gerinme iligkilerinde en genel durumda 21 sabit mevcuttur. 3-Boyutlu genel bir durum

icin gerilme-gerinme iligkisi X, X,, x3 kartezyen koordinat sisteminde

0 On O, O3 Ou4 Ois O | &
) 0, % O O 05 Oy | €2
O3 | _ 0s Os) Os3 O34 Oss Oz || &3 3.1)
723 Ou Op O Ou Oss O || 723
731 05, Os, Os3 Os, 0Oss Ose | 731

Ty | _Q61 Os2 Os3 Os4 Ogs Oss 1 712 |
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seklindedir. Burada 36 sabit iceren 6x6 [Q] matrisi katilik matrisi olarak adlandirilir.
Bilindigi gibi bir gerinme enerjisi fonksiyonunun varligindan dolayr [Q] matrisi
simetriktir, bu nedenle matris igerisindeki sabit sayis1 21°e diismektedir [63,65]. (3.1)

ters cevrilirse gerinme-gerilme iliskisi

& Su Sy Sy Sy Ss Sy | o2
€ S S S S S S o

30 _|®3 32 33 34 35 36 3 (3.2)
723 S4i S4 S43 Su4 S4s S | 723

Sekil 3.1 1-2-3 ydnlerinin malzeme simetri diizlemleri oldugu tek yonlii liflerle giliclendirilmis
malzeme

Kompozit laminada bahsedildigi gibi malzeme ii¢ tane dik malzeme simetri diizlemine

sahipse ortotropiktir ve bu durumda katilik matrisi

Ql 1 Q12 Q13 0 0
Q12 Q22 Q23 O 0
105 O O 0 0
lo]=|, A (3.3)
0 0 05 0
0 0 0 0 0 O
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seklini alir. Yani, 6rnegin 131, €;’e bagh degildir. Bagimsiz dokuz tane elastik sabit

vardir.

Rijitlik matrisi de

_Sll S12 S13 0 0 ]
S12 S22 SZ3 0 0
Is]- Sy Sy Sy 0 0 0 a4
0 0 Sy, 0 0
0 0 0 Sy O
K 0 0 S

sekline gelmektedir [63,66].

3.2.1 Ortotropik Laminalar icin Genellestirilmis Hooke Kanunu

Burada iki boyutlu durumu ayrintili olarak inceliyoruz. Sekil 3.2, izotropik laminay1 ve
liflerle giiclendirilmis ortotropik laminay1 sematik olarak gostermektedir. Liflerin
yerlestirildigi yon y ekseni olarak alinmustir. Izotropik laminalarin elastiklik modiilii her
iki yonde de aym sabit ile gosterilirken ortotropik laminalarin elastiklik modiilii iki

farkl: sabit ile belirtilmektedir. Bunlardan biri lifler yoniinde E,, digeri de liflerin enine
yonde Ey dir [67].

Izotropik Lamina Ortotropik Lamina (y yOniinde
lifler ile giiglendirilmis)
y y
A A
> X

Sekil 3.2 izotropik ve ortotropik laminalar
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Diizlem gerilme durumu igin,

O-x Gy _ O-y Gx
TE R TR TE
y y X

(3.5)

yazilabilir. Burada vy lifler boyunca ¢ekme durumunda Poissson oranini, vy, ise liflere
dik yonde ¢ekme durumunda Poisson oranini belirtmektedir. Betti teoremine gore

Poisson oranlar1 ve elastiklik modiilleri arasinda

v v
S (3.6)

bagintis1 mevcuttur. Kayma gerilmesi ile sekil degistirme arasinda da

G (3.7)

z-xy = yxy Xy

bagintist meveuttur. 7, =7, ve y,, =y, oldugundan G, =G, "dir. (3.5) ve (3.7)

matris formunda yazilirsa
o4 = S21 S22 0 o (3 . 8)

olur. Burada,

g (3.9)
S, =l/E, Ses =1/G,,

dir. Goriildigi gibi matriste bagimsiz 4 tane eleman vardir. (3.9) tersine cevrilirse

gerilme-gerinme iligkisi,

Oy O Qp, 0 | e,
o, |=|0 Qy 0 e, (3.10)
Ty 0 0 Qee Y xy

olur. Burada katilik matrisinin elemanlari
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Ev., E v,
QH:I—VxV le:l—v yV Qﬂ:l—; i
yg xy yx¥xy yx¥xy 3.11)
Q22 zl—y Q66 :ny
ViV

seklindedir [63,67,68]. 3-Boyutlu durum i¢in de benzer sekilde (3.3) ve (3.4)’deki

matrisler elastiklik modulleri ve Poisson oranlari cinsinden elde edilebilir.

Genellikle kompozit plakalarin sadece tek yonde yerlestirilmis laminalardan meydana
gelmedigi daha Oncede belirtilmisti. Ciinkii tek yonde yerlestirilmis laminalarin enine
yonde dayanimlar1 azdir. Cogu zaman plakalar ¢esitli yonelimlere sahip laminalarin

iistiiste gelmesi ile olusturulur. Bu nedenle Sekil 3.3’deki eksen takimlari dikkate

alinarak inceleme yapilir.

2 1

AN e

Sekil 3.3 A¢ili laminanin yerel ve global eksenleri

1-2 koordinat sistemindeki eksenler yerel eksen ya da malzeme ekseni olarak
adlandirilir. 1 yonii liflere paralel, 2 yonii ise liflere dik yoni gostermektedir. x-y
koordinat sistemi ise global eksen olup, iki eksen takimi arasindaki a¢i 6 olarak

gosterilmektedir [63]. ki eksen takimindaki gerilmeler arasinda

o, |=T" 0, (3.12)
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bagmtis1 vardir. Burada [T'], d6niisiim matrisi

cos? @ sin’ @ -2sinécosd
[T]" =] sin?@ cos’ @ 2sintcosd (3.13)
sin@cos@ -sin@cosf cos’@-sin’@

seklindedir. (3.10)’daki gerilme-genleme iliskisini kullanarak (3.12),

x &
L |=lr]ol e, (3.14)
- V12

Q q 9

sekline gelir. Global ve lokal gerinmeler de ayni [T] doniisiim matrisi ile iliskilidir, yani

‘91 gx
£, =[r] e, (3.15)
/2 )

(3.15), (3.14)’e yerlestirilirse gerilme-gerinme iligkisi

O-x g.x
o, |=[rJolr] e, (3.16)
o, 7/xy

olur. Denklemin sag tarafindaki matrislerin ¢arpimlar yapilarak

o] |Qu Q, Qe
oy |=| Qi Qx Qu | &y (3.17)
o, Q6 Qa6 Qo6 || 7y

sekline gelir. Burada,
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Q,, =0y, cos* O+0,, sin® G+2(0,, +20,)sin? Gcos? @

612 =(0), + 0y —4Q66)sin2 0 cos> 0+0,, (cos* O+sin? )

Q,, =0, sin® 0+0,, cos* 0+2(0,, +204 )sin> Hcos? &

Qi = (01, —01r =204 ) 05> Osin O — (s, — 015 =204 ) sin’ G cos &
Qs = (01, — 015 —2044) c0s Osin’® O (0, — 0y, — 204 ) cos® Hsin @
Qg = (0, + 0y, —20,, =20, )sin? O cos? O+ O (sin* @ +cos? 0)

(3.18)

dir [63,67]. Liflerin lamina igerisine x-y yoOnlerinde yerlestirildigi durumda laminalar
0zel ortotropik; liflerin lamina igerisine agili yerlestirildigi durumda ise laminalar genel

ortotropik olarak adlandirilir.

3.2.2 Laminalarin Mikromekanik Analizi

Matris ve lif 0Ozelliklerinden kompozitin 6zelliklerinin bulunmasinin mikromekanik
olarak adlandirildigi daha oncede belirtilmisti. Lif ve matris bilesenden olusan bir

kompozit yapida,

Vk, VI, Vmm = sirastyla kompozitin, lifin ve matrisin hacmi

Pk, P1, Pm = Sirastyla kompozitin, lifin ve matrisin yogunlugu

olsun. Lif hacim orani1 (V)) ve matris hacim orani (V,)

v, =L ve y o=tm (3.19)
Vi Vi

seklinde tarif edilir. Kompozit yapmnin yogunlugu m, =m,; +m,, ’den

Pk =prl+pme (320)

olur. Benzer yaklagimlarla tek yonlii laminanin sahip oldugu dort elastik sabit yani
boyuna elastisite modiilii Ey, enine elastisite modiilii E,, Poisson orani vs, ve kayma

modiilii Gy, bulunabilir.

Fx kuvvetinin etkidigi bir kompozit yap1 diisiiniildiiglinde bu Fy yiikii lif (F)) ve matris

(Fm) tarafindan F, = F, + F, seklinde paylasilir. Lif, matris ve kompozit tarafindan
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tasinan gerilmeler ve A;, An, A ylizey alanlan cinsinden F, = o0, 4,, F, =0,4; ve

F, =0, A, olarak tammmlanir. Lif, matris ve kompozitin Hooke yasasina uydugu, lif ve

m m

matrisin kendi icerisinde izotropik oldugu kabul edilirse herbir bilesen ve kompozit i¢in

gerilme-genleme iliskisi o, = E.¢,, 0, = E,¢, ve 0,, = E, ¢, seklinde olur. Burada,

€k, €1, €m = Strastyla kompozit, lif ve matristeki gerinme

Ey, Ei, Ey = Strasiyla kompozit, lif ve matrisin elastik modiilii’diir.

Gerilme ifadeleri, kuvvet denkleminde yerine konularak kompozit i¢in boyuna elastisite

modiili,

E, =El%+EmA—m (3.21)

k k

olarak bulunur. Enine elastisite modiilii ise,

==

1 V.
_— 4 _m (3.22)
E E

y m
seklindedir. Benzer sekilde birincil Poisson orani
v, =vV,+v,V, (3.23)
ikincil Poisson orani ise

E
v, =0, — (3.24)

yx xy E
X

dir. Kayma modiilii

L v 7,
LI (3.25)
ny Gl Gm

seklinde bulunur [63,67].
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3.3 LINEER PLAKA TEORISI, iZOTROPIK VE ORTOTROPIiK PLAKLAR

Plaka kalinlig1 yatay boyutlarina gore kiigiik olan bir yapidir. Plaka iizerindeki sapmalar
plakanin kalinligina oranla kiigiikse lineer plaka teorisi uygunabilir. Bu teoriye gore
plakanin orta diizleminde herhangi bir deformasyon olmadig: kabul edilir. Bu yiizden
orta diizleme tarafsiz diizlem denir. Sekil 3.4’de plakanin orta diizlemi xy diizlemi

olarak alinmistir.

Burada M,, M, egilme momentleri M,y ise burulma momentidir. Bunlara ilave olarak
panel elemanin kenarlarinda dikey kesme kuvvetleri mevcuttur. Birim uzunluk bagsina
kesme kuvvetleri, y ve x eksenine gore parelel olarak sirasiyla Q. ve Q, seklinde

gosterilir.

v
ol

Ay 19y,
/ l o0 ox

+—2¢
Y A o
M,
Mx/;‘ %Myx M, + M, dx

}7 ]"7\ S oM |

oM, X

M, M, +—=dy
M yt dy y

Sekil 3.4 Plaka elemaninin orta diizlemi

Eleman tizerinde z yoniindeki kuvvetlerin dengesi

20, %O
ox oy

—f=0 (3.26)



23

olarak elde edilir. Burada p sembolii plakanin iist ylizeyi lizerindeki akigkan basincini,

f ise atalet kuvvetlerini temsil etmektedir. Lineer teoride

0*w

=p,h,—— 3.27
f pp p atz ( )

olur. x-eksenine gére moment dengesi

oM,, oM, 0 (3.28)
— + = .
ox oy 9

seklinde yazilir. y-eksenine gére moment dengesi

OM, oM, _
+ 0,.=0 (3.29)
oy ox

olur. (3.28) ve (3.29)’dan Qx ve Qy ¢ekilip, (3.26)’da yerine konulursa,

*2M. M, M,
e ayzy—z Y o f=0 (3.30)

elde edilir. Plakanin kalinlig1 boyunca gerilmelerin lineer dagildigi kabul edilerek

hi2
M, = jaxzdz
~h/2
hi2
M, = [c,zdz (3.31)
~h/2
hi2
M, =- Irxyzdz
~h/2

yazilabilir.

Tarafsiz diizlemin egilmeden sonra aldig sekil egrilik yarigaplart py, py ve burulma

yarigapl, pxy ile temsil edilir. Tarafsiz eksenden z kadar mesafede gerinmeler

&, =— g, =— Vo =— (3.32)
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dir. Sapma kiiciik kabul edilip egrilik ve burulma yaricaplart i¢in lineerlestirilmis

ifadeler
2 2 2
Lo 1w L ,0w (3.33)
Py Ox ,Oy 8)/ pxy axay

alinirsa plakanin egriligi cinsinden tanimlanan gerinmeler plaka sapmasi cinsinden de

0*w o*w
& :—Zax—z 8y :—Zy (334)

seklinde tanimlanir. Kayma gerinmesi ise burulma yarigapi cinsinden

o*w
Ox0Oy

Yy =22 (3.35)

olur. (3.10)’daki gerilme-gerinme iliskisini (3.31)’de kullanarak egilme ve burulma

momentleri
o*w *w
M, =-(Dy,—+D,—)
ox oy
M =—D v 82W) (3.36)
y 22 ayz 12 axz :
2
M, =2Dq Ow
Ox0y
olur. Burada,
th3 leh3 szh3 Q66h3
D, = . D, =220 p 20T p _ 3.37
11 12 12 12 22 12 66 12 (3.37)

dir. (3.30)’dan 6zel ortotropik panelin titresim denklemi

o*w o*w o*w
D, —+2(D,, +2D, +D +p+f=0 3.38
11 P (Dy, 56) 6x28y2 22 8y4 p+f ( )

seklinde elde edilir [68, 69, 70, 71, 72].
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(3.17)’deki gerilme-gerinme iliskisini (3.31)’de kullanarak genel ortotropik laminanin

egilme ve burulma momentleri

o0*w 0*w 0*w
M, =—(Dy,—+Dyp—5+2Dg——)
Ox oy Ox0y
2 2 2
M, =~(D, 0 Y+ D, 0 2+ 2Dy ow, (3.39)
Ox oy Ox0y
o*w o*w o*w
M. =D, Y+, Y yop, "
w = (Dyg e 26 P 66 axéy)
olur. Burada,
D énh3 Q12h3 _ ézzh3 Q16h3
T R I b I
5 G (3.40)
_ Yo _ Yo
X7 1 2T 2

dir. (3.30)’dan genel ortotropik panelin titresim denklemi

otw 0w o*w o'w

D11 ax—4+ 4D16 %4' 2(D12 + 2D66)W+ 4D26 W

(3.41)

4

o'w
+D,,—F+p+f=0
2 8)/4 p+f
seklinde elde edilir.

Katmanli lamina, tek katli laminalarin grup olarak birbiri lizerine yerlestirilip ara
ylizeylerin tam yapismasi ile olusturulur ve katmanlar arasinda kayma yoktur. Katmanl
lamina seklindeki yapida herbir lamina, igindeki liflerin acgis1 ile temsil edilir.
Katmanlar1 olusturan laminalarin herbiri ortotropik ve homojendir. Katmanl
laminalarda tarafsiz diizlem ile orta diizlem katmanli laminanin simetrik olmadigi
durumlarda cakismaz. Aslinda bircok kompozitte tarafsiz diizlem olusmaz. Katmanl

laminalarda gerinmeler,
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ou, _ az_W
. o ox?
x 2
g, b= S (3.42)
oy oy
Vv ou, 0v, 0*w
d Ox Ox0y

seklindedir. Burada u, ve vy, x ve y vyonlerinde orta diizlemin baslangig

yerdegistirmeleridir.Boylece gerilme-gerinme iliskisi de,

_% _
o, 611 612 616 a@x
—= — — v
O, |= Qn Qxp Q2 5_);)
[ Qi Q2 Q66_ ou By
o e
y X
- _ " (3.43)
B 0w
_ _ - 2
Qi Qp, Qs 8)26
— — — o“w
+2/Qp, Qxn Qu || — 8y2
Qi Q2 Q66_ 2w
-2
0x0y |

olmaktadir. (3.31)’deki moment ifadelerine ilave olarak katmanli laminanin kalinligi

boyunca diizlem i¢i normal ve kesme kuvvetleri i¢in :

hil2
N, = Jaxdz
~h/2
hl2
N,= [o,d (3.44)
~h/2
hi2
N,, = J'rxydz
~h/2

yazilabilir. (3.44)’deki ifadeler moment ve kuvvetlerin birlikte ¢ozimi
gerekmediginden tek katli lamina i¢in kullanilmamisti. Herbir laminadaki gerilmeler

katmanli laminanin kalinlig1 boyunca integrali alinarak diizlem i¢i normal ve kesme

kuvvetleri ile momentler bulunur. Katmanli laminalarda diizlem i¢i kuvvetler :



ve (3.31)’den momentler

—_

=
LK

T XX
Il
M:
ol Ol O

iy
—_

_I_
M:
ISEE)

seklinde yazilir.

Qi
Qy
Qa6

Qi
Qx
Qa6

Qi
Qx
Qa6

Qi
Q
Qa6
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Qis
Qa6
Qes

Qi
Qas
Qss

Qis
Qa6
Q66

; (3.45)

- (3.46)

Sekil 3.5, n tane laminadan meydana gelen bir katmanli laminay1 gostermektedir. Herbir

laminanin kalinlig t’dir. Bu durumda katmanli laminanin toplam kalinlig1

=31
k=1

olacaktir.

(3.47)
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A 1 y'y
A 2
A
ho p 3 h/2
h; h
2 h 3
X Orta Duzlem
v hi g k-1 l
v hy k
k+1 h/2 z
\ 4 hn—l
v by n A 4

Sekil 3.5 Katmanli lamina igerisinde laminalarin yerlesimleri

Katmanli laminanin diizlem i¢i kuvvetleri

ou oV, Oou, Ov, *w O*w o*w
N, = A 2+ Ay 2+ A (2 + O)—Bn_2_312_2_2316—
ox oy oy 0 ox oy Ox0y
ou o, Ou, OV o*w *w o*w
N, = A, —2+ A4y — 0+ —Y-B,—-B,,——2B 3.48
y 1275 22 56 ( )— By, o 2 P 26 oxdy (3.48)
u, du, v o*w *w *w
N, =4 + 4 —2+—%-B — Byy—> —2B,
16 A 8x 26 Aes ) 1652 8 2 66 A A oxdy
egilme ve burulma momentleri
ou ov Ou, Ov o*w o*w o*w
M, =B, —>+Byp—+ B (—+ 0) Dy —— =Dy —5 2Dy~
ox oy oy ox oy Ox0y
u v ou, v 0*w o’w o*w
M, = By —> 4By — 4 Byg (- — —Dyy—— =Dy —— 2Dy ——
ox oy oy  Ox ox oy Ox0y
ou ov ou, Ov 0w o%w o*w
Mxy:BIG_0+B26_0+B66( C+—1)-Dy, 5~ Dy —5—2Dgs -
ox oy  Ox ox oy oxoy
(3.49)

olur.
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Burada
4y = ;[(@1)],{ (he —hyy) i=123;j=1.23
By = %kZ lo, )]k (e = hy?) i=12,3;j=123
D, = %Zi[@’ | =) i=12,3;j=123

dir. Diizlem i¢i kuvvetleri i¢cin denge denklemleri

ON
ON, PRCATTI
ox oy
ON, . ON,, o
oy ox

(3.50)

(3.51)

(3.52)

(3.53)

olur. (3.53) denklemlerine de daha once tek katli laminanin analizi yapilirken ihtiyag

duyulmamisti ancak artik katmanl laminalar i¢in kullanilacaktir. (3.53) ve (3.30)’dan

titresim denklemleri

2 2 2 2 2
All ZZz + 21416 ;C;/ + A66 ZyLz-i_ A16 2 + (AIZ + A66) axa‘;
2 3 3 3
+A268L2_Blla_1:}_3BleaTw_(B 2B66) ow 326_3_
oy ox ox~0y oxoy® oy
2 2 2 2 2
A6 ZxL2+ (Ajp + Agg) Sx;/ + Ay Zﬁz + Ags 2:2 +24,6 aﬁxav
3 3 3 3
_3166?_(812+2B66)6Tw_ 266—14}2_8226_‘:}:0
ox X0y Ox0y oy
o’u 0’u 0u o’u
_Bn?;)_(Bn*'zBéé)w_?’Bmm_ 26?30
3 63 63 4
_(Blz +2B<)6) VO 3B26 V02 _Bzz \/30 +D11 8_31/
ox*dy Ox0y oy Ox
4 4 4
+2(D,, +2Dy) —— 0w ow 0w

+4D +D =—p-
26 2 26 8x8y3 2 ay4 p—f

3
_Blé

+4D, ——

(3.54)

(3.56)
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seklinde elde edilir. Katmanli laminalar orta diizlemine goére malzeme, lif yerlestirme
acist ve laminalarin kalinligi agisindan benzer ise simetrik katmanli laminalar olarak

adlandirilir. Simetrik katmanli laminalar i¢in [B] =0 ve (3.41) gecerli olmaktadir.

3.4 LINEERIZE EDILMIS POTANSIYEL TEORI

Burada temel kabul akisin potansiyel akig ve termodinamik durum degisiminin

izentropik oldugudur. Ayrica burada akis viskoz degildir. Potansiyel akis, irrotasyonel

- -
akis olarak da bilinir. Bu durumda girdaplhilik sifir olacaktir. Yani @ =V xV =0 kosulu
akig igerisinde her yerde saglanacaktir. Eger ¢, siirekli skaler bir fonksiyon ise

V x (V ¢): 0 olur. Bundan dolay1 gradyeni hiz vektorii olan ¢, skaler hiz potansiyeli

ortaya cikar. Yani hiz vektori

V=V¢ (3.57)

seklinde yazilabilir. Sikigtirilabilir viskoz akigin temel kanunlarindan olan siireklilik

denklemi

Z—fw.(pV) =0 (3.58)

ve momentum denkleminin genel bi¢imi

-

péa—It/Jr p(V V)V =-Vp (3.59)

-

seklindedir.  Rotasyonelligin olmamasindan (® = 0) ve (3.57) hiz potansiyeli
tanimindan dolay1 (3.59) momentum denkleminden Bernoulli denklemi

p%+p+%pV2 = sabit (3.60)

ot

bulunur. Kiitle kuvvetlerinin bulunmadig1 ve toplam entalpinin sabit oldugu viskoz

olmayan irrotasyonel akislar izentropiktir. Bu durumda basing sadece
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p=rp(p) (3.61)

seklinde yogunlugun fonksiyonu olur. Adyabatik ve siirtinmesiz akislarda entropi
degisimi yoktur. Entropinin sabit oldugu akislar izentropik olarak adlandirilir.

Izentropik akislar igin

Lol _a (3.62)
op) dp

yazilabilir. (3.57), (3.58), (3.59), (3.60) ve (3.62) yardimiyla

v¢v¢

¢——{—(V¢V¢) GRS PR AL ALY (3.63)

potansiyel denklemine ulagilir. Bizim ilgilendigimiz problemlerde akis yaklasik olarak
paralel akistir. Burada diizgiin bir akisa kiiclik bir bozuntu eklendigi kabulii yapilir.

Boylece hiz potansiyeli
p=Ux+¢ (3.64)

seklinde yazilabilir. Burada ¢ bozuntu hiz potansiyelidir. (3.64)’i, (3.63)’de kullanarak
ve ikinci ve daha yliksek mertebe terimleri ihmal ederek lineerize edilmis potansiyel

denklemi

2| or? OxOt ox?

2
v2¢—-3{943+2ui9¢-fuza ¢} 0 (3.65)
a

bulunur. Benzer sekilde Bernoulli denkleminden de lineerlestirilmis basing ifadesi

op op
P=-— +U, 3.66
p{az a} (3-66)

olur [73, 74, 75].
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3.5 SINIR KOSULLARI
Panel tzerinde

Vhava =V

panel

olmaktadir. Panel {izerindeki akis hiz1 yaklasik olarak,

99

Vhava ~ oz

seklinde perturbasyon hizina esittir. Panelin hizi, Euler gosteriminde

Dw  ow
===y, Vw
panel Dt ot hava

seklinde oldugundan (3.67)’den

a_¢ = a_w + Vhava .VW
Oz Ot

yazilabilir. Hava x yoniinde U hiz1 ile aktiginda

Op;  _ow 0w
o0z' =0 ot Oox
olacaktir.

Sekil 3.6 Panel kenarlarindaki sinir kosullari, basit mesnetlenmis durum

(3.67)

(3.68)

(3.69)

(3.70)

(3.71)
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Panele ait sinir sartlar ise panelin mesnetlenme sekline gore degisiklik gostermektedir.
Sekil 3.6’da y ekseni panel kenarlarina paralel yonde, x ekseni ise panelin enine yonde
almmigtir. Panelin ankastre oldugu durumda yerdegistirme ve egim sifir olmaktadir
yani,
0
(w),, =0 (—Wj =0 (3.72)
x ),y
dir. Panelin basit mesnetlenmis oldugu durumda yerdegistirme ve moment sifir
olmaktadir yani,

0*w 0*w 0*w
w)_ =0 M =—-D,—+D,,——+2D =0 (3.73
( )y—a y [ 12752 o) 8y2 26 axayjyza ( )

dir. Panelin ucunun serbest oldugu durumda ise egilme momenti, burulma momenti ve

kesme kuvveti sifir olmaktadir yani

2 2 2
M, =- Dlza V;+D228 Y £ 2Dy oWl _y
Ox oy OxOy —a
2 2 2
M, = {Dm ‘Z V; + Dy ‘2;2” +2Dg —s (;V] =0 (3.74)
X X0y
y=a
ow w ow w
—|-D, = (D, +2D, )—— — D -0
Qy [ 11 ax3 ( 12 66)8)628)/ 26 axayz 22 ay3 -

dir. Bu Poisson gosterimidir. Daha sonra Kirchhof (1850), {i¢ sinir sartinin ¢ok fazla
oldugunu iki sinir sartinin da yeterli olabilecegini ispatlamistir. Kirchhoff, burulma

momenti ve kesme kuvvetini

ox

oM
v, = [Qy + yx] =0 (3.75)
y=a

seklinde efektif kesme gerilme dagilimi tanimlayarak iliskilendirmistir. (3.29)’dan Qy

cekilir ve (3.39) denklemlerinden yararlanilirsa (3.74)’deki ikinci ve ti¢lincii sinir sarti
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O*w O*w
— 2D, —~ —4D,,——— —(4Dgs + Dy, )
[ 16 26 axay ( 66 12)

=0 (3.76)

o*w 83w]
3 2
ox =

x>0y oz oy°
olur [69,76].

3.6 CIRPINMA PROBLEMINE GENEL BAKIS

Cirpinma aeroelastik kuvvetler, elastik reaksiyonlar ve atalet kuvvetlerinin etkilesimi ile
ortaya c¢ikan dinamik kararsizliktir. Havacilikta ve insaat sektoriinde daha sik
karsilasilan fiziksel bir problem oldugu giris boliimiinde anlatilmistir. Burada ise

cirpinma probleminin dogasini anlamak i¢in olusturulmus basit bir model anlatilacaktir.

Sekil 3.7°de gosterilen kanat profili x-yoniinde hava akisina maruzdur. Kanadin egilme
ve burulma rijitlikleri kiitleleri ihmal edilmis ky ve k. katsayilara sahip yaylar ile

saglanmistir. Hareket iki boyutlu kabul edilmistir [74,75].

kn

Sekil 3.7 Egilme ve burulma serbestligi yaylarla saglanmis kanat profili
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Bu bir toplu parametre sistemidir. Anlik pozisyonu belirtmek i¢in iki tane
genellestirilmis koordinata ihtiyag vardir. Bu genellestirilmis koordinatlar asagiya dogru
diisey yerdegistirme h, ve acisal donme o’dir. Her ikisi de yaylarin gerilmemis

durumunda 6l¢ililmiis ve yergekimi ihmal edilmistir [74,75].

Burada a ve h/c’nin kii¢iik oldugunu farzedilmektedir. c, kanat veter uzunlugu ve h/c,
kalinlik oran1 (maksimum kanat agikliginin c’ye orani) dir. x, elastik eksenden pozitif
yonde alinmis veter uzunlugu boyunca koordinat ve z ise x’ e diktir. Kuvvetler kanadin

iist ve alt ylizeyindeki pu(x,t) ve pa(x,t) basinglaridir. Birim alan bagina net kuvvet

F=Ap=p,—py (3.77)

dir. Bu kuvvetlerin bileskesi

L=1 I Ap.dx
s (3.78)
M, =-I _f Ap.x.dx
kiris

olmaktadir [68,74,75]. Burada L, tasima kuvveti (pozitif yukari) ve M,, yunuslama

momenti (pozitif hiicum kenar1 yukari) olarak tanimlanir.
Sistemin hareket denklemleri

miz+khh+Saé=—L

(3.79)
Sy h+l,a+k,a=M,
olarak bulunur. Burada L ve M,, h ve a cinsinden
1 2
L=—C,pV-4
2 (3.80)

M, :%CLszAe

seklinde yazilir. Burada e, aerodinamik merkez ile elastik eksen arasindaki mesafedir.

Aerodinamik merkez, kanat lizerinde aerodinamik momentin hiicum agisindan bagimsiz
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oldugu noktadir. Bu nokta, 2-boyutlu sikistirilamaz akislar i¢in veter boyunun dortte
birindedir, siipersonik akiglar i¢in ise veter uzunlugunun ortasina dogru ilerlemektedir.

CL, tasima katsayist; p, yogunluk; V, akis hizi ve A, referans alanidir [68,74,75].

Bu sistemin kararligini incelemek igin a=Ae , h=Be seklinde ¢o6ziim alinir. Bu,
kompleks bir say1 olan c=c(V) i¢in 6zdeger problemi verir. Im(c)<O ise sistem

kararsizdir. Cirpinma sinir1 boylece bulunmus olur.

3.7 COZUM TEKNIKLERI

Panel c¢irpinmasi, gorilldigii gibi bir kismi diferansiyel denklem sistemi ile
modellenmistir. Bu denklem sistemini ¢6zmek i¢in bir takim yaklagimlar yapilabilir.
Bunlarin arasinda Galerkin metodu, sonlu farklar yontemi ve sonlu elemanlar yontemi
sayilabilir. Bu ¢aligma kapsaminda analitik ¢6zlim ve sayisal olarak da Galerkin metodu
kullanilarak ¢6ziim yapilmistir. Bu sebeple burada Galerkin metodundan bahsetmek

faydali olacaktir.

Galerkin metodu, adi, kismi diferansiyel denklemler ve integral denklemler ile
tanimlanabilen problemleri ¢6zmek i¢in uygundur. Metodun genis bir problem sinifi
icin yakinsadigi matematiksel olarak ispatlanmistir. Metod ilk defa Galerkin (1915)
tarafindan, ¢ubuklarin ve ince plaklarin dengesi iizerine yayimlanan bir makalede

anlatilmistir.

Ornek olarak problemin xy diizleminde, D bdlgesinde
L(u)=0 (3.81)

kismi diferansiyel denklemi ile verildigini varsayalim. Sinir sartlar1 da sembolik olarak

D’nin sinirinda
B(u)=0 (3.82)

olsun. Yaklasik ¢oziim olarak
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A N
u=72,c0;(x,y) (3.83)
i=1

alinir. @;’ler sinir sartlar1 (3.82)’yi saglayacak sekilde secilir. Burada ¢; bilinen analitik
bir fonksiyonlar ailesi ve c¢; bulunulacak katsayilardir. Bu yaklasik ¢oziim (3.81)
diferansiyel denklemini tam olarak saglamaz. Yani L(u)=0 denkleminde yerine

konulursa sifirdan farkli artik bir terim olarak R = L(u) ortaya cikar. Galerkin

metodundaki bilinmeyen c; katsayilar

Ro,dxdy =0 1=1,2 . N (3.84)
]

denklem sisteminden bulunur. Boylece, bulunan c; katsayilar1 (3.83)’de yerlerine

yerlestirilerek istenilen ; fonksiyonu elde edilir [60,77].

3.8 DIKDORTGEN BiR KANAL ICERIiSINE YERLESTIRILMiS PANELIN
CIRPINMASI

Bu c¢alismada ¢Oziimiinii aradifimiz problemin dikddrtgen bir kanal igerisine
yerlestirilmis sonlu genislige sonsuz uzunluga sahip ortotropik bir panel oldugunu daha
once belirtmistik. Sekil 3.8’den de goriilecegi tlizere panel alt ve iist ylizeylerinde viskoz
olmayan akisa maruzdur ve kanal icerisine yanlardan basit mesnetlenmistir. Problemin

tanimlanmasi su sekildedir:

Sekil 3.8 Panel geometrisi
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Panelin titresim denklemi

4 4 4 4
D, a—ff+4Dl6 aTWJrz(D12 +2D66)%+4D26 a_w3

ox ox” 0y Ox~ 0y ox0y 3.85
o*w 0w (3.85)

+D226y_4+pphpat_2:_2p

seklindedir. Burada panele ait sinir kosullar1 panelin basit mesnetlenmis oldugu

durumda
w(x,~b/2)=0 (3.86a)
w(x,b/2)=0 (3.86b)
2 2 2
M, = —Dlza—v;(x,—éj —Dzza—v;(x,—éj - 2D268—W( ,—2] =0 (3.86¢)
ox 2 oy 2 oxoy 2
2 2 2
M,=-D, 8_3}(}6,9] -D,, a—f(x,éj ~2D,, a_w(x’gj =0 (3.86d)
ox 2 oy 2 oxoy\ 2

olarak yazilabilir. Burada basincin iki ile ¢arpilmasinin sebebi panelin hem altinin hem
iistiinlin viskoz olmayan akisa maruz kalmasidir. Lineer potansiyel teori kisminda hiz
potansiyeli, ¢ i¢in

2 2 2
Vip— [0 0y 0P 2 9P (3.87)

denklemi elde edilmisti. Hiz potansiyeli lizerindeki sinir sartlari,

% = (3.88)
Oz lz=—h/2.n/2
% \ = (3.89)
Oy ly=—b/2.4+b/2
Z—Z’ Y :%HU%” ly|<b/2 (3.90)



39

dir. Basing lineerlestirilmis Bernoulli Denkleminden

(3.91)

seklinde hesaplanir. (3.85)’de basincin varligi ve (3.90) sinir sartindan dolay1 problemin
¢Oziimii panel ve akis denklemlerinin birarada ¢dziilmesi ile miimkiindiir. Céziim igin

panelin sapmast
W= f(y)ei(Zﬂ/l)(Cl—x) (392)

hiz potansiyeli ise

9 = @(y,z)e 7/ (3.93)

formunda kabul edilir. Burada c=c, +ic; seklinde bir kompleks sayidir. ¢; <0,

oldugunda zamana bagl iistel terim sonsuza gideceginden kararsiz durum olusur. ¢; >0

durumunda sistem kararli, ¢; =0 oldugunda ise kritik kararlilik sinirindadir.

(3.91)’de (3.93)’1i kullanarak elde edilen basing ifadesi ve (3.92), panel sapmasi kabulii
(3.85)’ deki panel denkleminde yazilirsa

s 2. d’f ar* d*f
{Dzz dy_4 + 4D26 (_ZT dy_3 + 2(D12 + 2D66)(_I_2) dy2
87’ d 4r’ l6x*
+4Dlé(ll_3)d_§+£pmhp(_l_2c2)+Dll(l—4)]f(y):| (3.94)
A 27
=2p go(y,O)(z Tj(c - U)
elde edilir. (3.87)’den hiz potansiyeli
A A A 2 U-c
Pyt Q..+ Py, Z)(T)Z[(T)2 -11=0 (3.95)

denklemini saglar. Hiz potansiyeli {izerindeki sinir sartlar1 olan (3.88), (3.89) ve (3.90)
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6. \ =0 (3.96)
z=h/2

9, =0 (3.97)
y=tb/2

A 2w . 2«

o.| =1 (y)[lT —iU 7] (3.98)
z=0

sekline gelir.
¢ =F(y)G(2) (3.99)

kabulii ile degiskenlerin ayrilmasit metodu kullanilarak

2 2 2 2 2 _ 2
O°Floy” _ 0°Glez _(2_7zj {(U Cj _l}_ﬂz (3.100)

F G / a

olur. Boylece

d’F
dy2

3.101
dz* [ a -

seklinde iki denklem elde edilir. (3.97)’deki sinir sart1 ile birlikte (3.101)’deki ilk

+A’F =0

denklemin ¢oziimii

F= cos%(y+gj (3.102)
olur. Coziim
A, = % (3.103)

olmasi ile miimkiindiir. Benzer sekilde (3.96)’daki siir sart1 ile birlikte (3.101)’deki

ikinci denklemin ¢oziimii
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G = C, [ 4 ¢t (3.104)

olarak bulunur. Burada

2 2
A=A} —[%”j KU_CJ —1] (3.105)
a

dir. Son sinir sart1 (3.98)’1 saglamak i¢in siliperpozisyon prensibi kullanilir. Bu durumda

© niw b —A,h
0= ZCOST()/ +Ean(— A, +Ae ) (3.106)

n=0

?
olur. Simdi ise heniiz bilinmeyen C, bulunacaktir. (3.106), (3.98)’e esitlenerek

o.| =XClA+n M)
z=0 n

N (3.107)
= f(y)[iT—iUT]

yazilir. (3.107)’in her iki tarafi cosmTﬂ( y+§j ile carpitlip —b/2 ile b/2 araliinda

integrali alinarak

- 0, (3.108)

bulunur. Burada

b/2 nr b
w= f(y)cos—(y+—jdy (3.109)
-b/2 b 2

seklinde tarif edilir. (3.102), (3.104) ve (3.108), (3.99)’a konularak
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S U -c) (A, (z=h) Az
, — n _I_ n
P02 =3 ZbZ(AMe_M)Q(e e ™)
(3.110)
» (P72

bulunur. (3.110), panel denklemini gosteren (3.94)’de yerine konularak panel i¢in

v 87 8z ., 327%
Dy, f _TD26f ( 12+2'D66) 2 S = I D f
167* 4r’c z?
+(l—4D11_Pm jf—_ e p(U—c)? (3.111)

@*h+DQ ( bj
,;)(e—“ 1)A b er2

seklinde titresim denklemi elde edilir. (3.111) bir integro-diferansiyel denklemdir.

Boyutsuzlastirma yapmak i¢in su boyutsuz parametreler secilerek (3.111)’de yerlerine

yazilir.
l*zi c=° U v h*:ﬁ M:U* =2
b C Co b a Co
5 7 0 (3.112)
* _p— * _J * :Z * _ n
o T Ty T Ty 9T

Burada ¢, =27 Py karakteristik bir hizdir. D ise izotropik plaka icin rijitlik
Ppltp

katsayisidir. Boylece panel titresim denklemi boyutsuz olarak

D, fr!u 87” Dy D6 g _ (Di; +2.Dy) 877 - 327%i Dy r
D D e D
16z2* Dy, 167%c* 4
+( 6:5 1 _ 672'*20 jfz 64" ety (3.113)
I~ D I

o0 _7)1}’* *
xz(e *+l) @, cosmz(y*nLlj
=0 (e " =1) 7 2

sabit katsayil1 diferansiyel denklem sekline gelir. Burada
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£ \2
2 1 : 2 C
VY, =7_|n _Z_* M I_U* -1

(3.114)

dir. Bu denklemin ¢6ziimii ile problemin analitik ¢6ziimii bulunmus olur. Asagida

verilen sinir sartlari ile birlikte bu denklem c i¢in bir 6zdeger problemidir. (3.113)’{in

homojen ¢oziimii
_ ny ny iy 13y
fhomojen =Ce'" +C,e” +Cye* +Cue
dir. Burada 1j, 1o, 13, 14

Dy, 4 87 Dyg I (Di; +2.D4) 87° W2 327% Dy -
D I'hD D "pr " D
167% D, 167%c*?
+ 4 4 D - 2 P :O
I" b I"b

karakteristik denkleminin kokleridir. (3.114)’iin 6zel ¢6ziimii

s * 1 . * 1
S = X a,cosnz| y +— |+ B, sinnz|y +—
0 2 2

e
olur. Genel ¢6ziim ise

f=Ce"” +C,e™ +Cye™ +Che™

+§a cos *+l +,6’sinﬂ *+l
= N Y AR G

seklinde elde edilir. Burada (3.117)’deki 6zel ¢oziim (3.113)’e konularak

AFO,
o, = 2uFiQn
A, +B,

_ BnFnQ*n
A,,2 + an

n

olarak bulunur. Burada

(3.115)

(3.116)

(3.117)

(3.118)

(3.119)

(3.120)
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4 =Dyt 872 (D, + 2D66)(m)2 167 Dy, 167 ¢

3.121
" D [*2 D 1*4 D ]*2 ( )
87ZZ D26 3 327[ 1 D16
B, =—/——=nx 3.122
= ) ) (3.122)
4 v
F __647z*zlu * Z:(e +D) 1 (3.123)
n= 0(6 - 1) Vn
dir. Plakanin kenarlarini basit mesnetlenmis durumdaki sinir sartlari
f=1/2)=0 (3.124a)
f/2)=0 (3.124b)
1 27ZZ !
—D,, f"(~1/2)-2D, - f'(=1/2)=0 (3.124c)
n 2721 !
~ D, f"(1/2)- 2026(—ij (1/2)=0 (3.124d)
sekline gelir. (3.118) ¢ozlimiine sinir sartlart uygulanirsa
ap ay, ais a, |C d,
as s Ay ay |G, d, (3.126)
as asz as a3y ¢, d,
ay ay Ay Ay C, d,
nl2 _nrl2
a,=e a, =e€
a. =e r/2 a.. = er2 /2
. . (3.127)
ry /2 _ /2
a;=¢€ ay =€
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3 2, 4m - B 2, 4m n/2
az =|-Dpr +1_*D26r1j€ 1 ag =|-Doypry” + r D26r1Jel
, 4 /2 2 4m /2
asx, =|-Dyr, +1_*D26r2je 2 Ay =|-Dyyly” +—Dygt; Je”
- N (3.128)
2 n —-r3/2 2 & 13/2
ay; =| -Dpty +1_*D26r3je ’ ay3 =| =Dty + r D26r3je3
2, 4m 1y /2 2 A /2
a3y =|-Doyy1y +1_*D26r4je ! a4y =| -Dopry” + 1* D1y e
d, =-a
1 n
d,=-a cosnz—p sinnz (3.129)

7
d3 = -D22 a, (niz)2 - 4D26 l—*ﬂn (nr)

d4 = Dzz(— a, (I’li[)z COSNT — ﬂn (I’li[)z sin I’lﬂ)

- 4D26 ;(— a, (nr)sinnz + ﬁn (n7)cos I’lﬂ)

elde edilir. Cramer kurali uygulanarak C;, C,, Cs;, C4 bulunur ve (3.118)’de yerlerine

yazilir. Ardindan (3.118)’in ¢oziimii

1/

0,=1 f(y)cosmfr[y* +%)dy (3.130)
/2

-1

ifadesine yazilarak Q".’ler i¢in sonsuz adet homojen lineer diferansiyel denklem
0, =K, 0% n=0,12,... (3.131)
n=0

elde edilir. Bu ¢ i¢in cebirsel bir 6zdeger problemidir. Burada Ky,
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c e 7’1COSI’n7Z'+m7Z'SIIlm7Z' e’
~n—
r+min? ro+min’
s/2 T, COSMT +mzsinmr e
+C,| e -7 — —
r,+mir’ r,o+mw
n/2 T3 COSMTT +msinmz e?
+C;le -7 S
vmin? roAmow
s 3 (3.132)
r/2 ¥y COSMTT + M sinmm e?
+C,le -1, S
r+mtr’ r,o+mow

+j- ”—cosnﬂ(y + lj+isinnﬁ[y*+lj
-1/2 An2+Bn 2 An2+Bn2 2

( \ 1) .
X CcosSmrm| y +E dy
olarak tarif edilmistir. Aslinda C;, C,, C; ve C4’de n’ye baghidir.

(3.131) sisteminin katsayilar determinanti ¢ 1 verecek karakteristik denklemdir. Bu
denklem ¢’, U" ve 1”mn fonksiyonudur. Burada verilmis / (dalgaboyu uzunlugu) i¢in
¢i =0 yapan bir U’ (akiskan hiz1) degeri vardir. Bu U, kritik hizdir. I degistirilince
kritik U degisir. Bylece goriilebilir ki belirli bir U hizimin altinda sistem asla kararsiz
hale gegmez. Bu hiz ¢irpinma hizidir, U’k Yani en diisiik kritik hizdur.

Bazi makalelerde izotropik durum i¢in Galerkin metodu kullanilip sadece bir terim
alinarak ¢6ziim yapilmis ve bir terim alinmasinin ¢éztime yeterli yaklasiklik saglayacagi

ifade edilmigtir. Burada bu ifadenin dogrulugunu test etmek ig¢in 0zel ortotropik

durumda denklemin yaklagik ¢Oziimiinii f=w cos(%j ve

f=w cos(%j+w2 cos(%zyj seklinde bir ve iki Galerkin terimi alarak

gergeklestirilmistir. Gergekten de her {i¢ ¢0zlimiin birbirine yakin sonuglar verdigi

gozlemlenmistir.

Ozel orthotropi durumunda Dis ve Dy katsayilari sifir olur. Bu durum liflerin akis

dogrultusuna gore 0° veya 90° acida yerlestirilmesine tekabiil eder.
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Ozel ortotropik durumda panel titresim denklemi

D22

D D * *

fym_(DIZ +2-D66)8772 f,,+(167f4 Dy, _16”;0*2 Jf
I D !

647r

" ) (3.133)
(e +1) 0, ( *+lj
’;)(e 1 7 cosnm| y 5

olur. Burada

1/2

Qn* = J‘(w1 cosw*)cosnﬂ(y* +%)dy*

(3.134)
-1/2
dir. Galerkin yonteminde iki terim alinarak
f=w cos(ﬂj +w, COS(s—ﬂyj (3.135)
b b
olarak kabul edilen fonksiyonun boyutsuz sekli
1 =w coslm” )+ w, cos(3" ) (3.136)

olan (3.136), (3.133)’e konularak,

2

%2
«| D D,, +2D 16 D 1
W, COS 1y [%Jri 12 66 6 D, B 6¢ }

D 1*4 D 1*2
<2
J 81D Dy, +2D D
+ W, COS37ZJ/ 8—22_}_7*_% 2t 66 1*? 11 165’2

_7nh 1/2
64# c)? Z L j W, COS 77y cosn;r[y + ljdy* (3.137)
n= 06_7” —17a /2 2

0 7}1}’
xcosnﬂ[y*Jr%j 64# U ) Ze +! 1
.

n=0¢ }/" -1 Vn
12 * * 1 * * 1
X _[ w, cos 3y cosn;z(y +—jdy cosnﬂ(y +—j
-1/2 2 2

elde edilir. (3.137) sirastyla coszy” ve cos3zy’

ile carpilip, -b/2 ile b/2 araliginda
integrali alinarak
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1Dy 8 (D+2Dy) 16Dy 16T 64

2\ D | D I D ]

w [ —yh 1/2 ? *
Xz(eh—ﬂ)ﬁ{j cos;zy*cosnfz(y*+lﬂ —645 U -c’)’

p GRS ) W I 2 ! (3.138)
) _;/nh* 172
Z(eh—H)&[ j cos3ny’ cosnﬂ(y* +1H
=0 (e =1) 7, | i 2

1/2 1
x Icos;zy*cosnﬂ(y*+—j

-1/2 2

«2 *

2| D D I D
o0 _7nh* 172
zu&{ [ cosmy’ cosnﬂ(y* +lﬂ
n=0 (e —1) Vu | -i/2 2

(3.139)

1/2 *
x{ J' cos3ny” cosn;z(y* +%ﬂ— 645 U -c")?
/

-1/2

© (e_y"h* +h)w, | 12 . « 1 ’
Z——z[ I cos3ny cosnfr(y +—ﬂ
n=0(e 7" 1) Vu L2 2

seklinde w; ve w; i¢in iki adet lineer homojen denklem elde edilir. Bu lineer iki
denklemden olusan sistemin determinanti sifira esitlenince ¢ icin 6zdeger denklemi

bulunur.

3.9 PANEL CIRPINMA HIZININ KONTROLU

Bu boliimde panel ¢irpinma hizinin kontrolii igin gelistirilen bir metod anlatilacaktir.
Literatiirde kismi diferansiyel denklemler i¢in kontrol, dagilmis (distributed) kontrol
problemi olarak adlandirilmaktadir. Aeroelastik kontrol problemlerinde genellikle
piezoelektrik sensorler ve eyleyicilerin kullanimi arastirilmistir. Bu ¢alismada ise panel
sehiminin tek bir noktada dl¢iilmesi ve buna bagli olarak bir bagka noktadan tekil basing
uygulanmasi ile ¢irpinma hizinin kontrolu arastirilacaktir. Problemin 6ziinii ortaya
koyabilmek i¢in akis lineerlestirilmis piston teorisi ile modellenecektir. Problemin
¢Oziimii Once izotropik plaka icin verilecek ve sonra 6zel ortotropik plaka i¢in gerekli

degisiklikler yapilacaktir.
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Plakanin titresim denklemi kontrol uygulanmis durumda

otw o'w  0'w o*w
D +2 + +p h, —+
(ax‘* ox*0y” 8y4j Prllo 2 P

+ Kw(x,,0,2)5(x - x,)5(y) =0

(3.140)

seklindedir. Burada son terim y ekseni iizerinde x; noktasinda 6lgiilen sehimle orantili
olarak gene y ekseni {izerinde X, noktasina uygulanan tekil kuvveti géstermektedir. d(y)
Dirac-delta genellestirilmis fonksiyonudur. Boyle bir kuvvet 6rnegin bir elektrodinamik
calkalayict (electrodynamic shaker) ile uygulanabilir. Orant1 sabiti K, kontrol
parametresidir. Temel problem K ya bagli olarak ¢irpinma hizinin degisiminin
incelenmesidir. Aerodinamik basing p daha 6nceki kisimlarda sikistirilabilir potansiyel
akis ile modellenmisti; burada ise siipersonik hizlarda gecerli bir yaklasim olan piston
teorisi kullanilacaktir

p__r@ = phavaU2

3.141
~ Ve (3.141)

yani basing plakanin egimi ile orantilidir.

Kontrol teriminin varligindan dolay1r daha 6nce yapildigi gibi x yoniinde ilerleyen

dalgalar alinamaz. Plakanin sehimi i¢in

wlx, y,1) =W (x, y)e™™ (3.142)
yazilirsa
4 4
D ow +2 6 —p h oW - Fa—W
o 8x28y 8y pep ox (3.143)
+ KW(x,,0)0(x = x,)5(y)=0

olur. Bu denklemin x’e gore Fourier doniisiimii alinirsa
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D(f“ V/iv_2§2 V/\Vyy"l_ Vi’yyy}/j_pphpa)z V/I\/'l'l'réjp/f/

(3.144)

+ KW (x,,0)5(y)e™™ =0
elde edilir. Fourier doniisiimii ve tersi

7 _ T i&x _ 1 T —-iéx

f@O=[fmeac  f=—]7@e" ds (3.145)
seklinde kullanilacaktir. Siir sartlarinin da Fourier doniistimii alinarak

A 2 7

W:d ZV =0 y =+tb/2'de (3.146)

dy

olur. (3.144) denklemi son terimin (kontrol terimi) varligindan dolayr ilging bir

gOriinlim arzetmektedir. Bu terim mevcut olmadigi takdirde ¢6ziim

W =Ce"V +Cye™ +Cie™ +Cye™ (3.147)
seklinde olacaktir. Burada ry, 2, r3 ve 14
P =28 4 (5 - p b +iTE)=0 (3.148)

denkleminin kokleridir. (3.147) denkleminin ¢ézlimiinii bulabilmek i¢in sabitin degisimi

yontemini uygulanirsa

W =C (e +Co(»e™ +C,(ne™ +C,(ne (3.149)
burada C(y) fonksiyonlar1

Cie"+C e +Cye™ +C e =0
1Y "1y 1Y 1y
nCe +rCe* +1Cye* +rCie* =0
2 ' 2 ' 2 ' . 2 '
G+ Cye + 1 Cye + 1, Che™ =0

(3.150)

: : : . K .
1CeV +1,°Cre™ +15°C e 1, Cle = —BW(x1,0)5(y)e"§X2
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sisteminden C'’ler bulunduktan sonra integrasyonla elde edilir. Bu sistemin ¢oziimii

' K i
G =E (J’)B W (x,0)5(r)e’*
i K i
G, =E, (J’)B W(xl ,0)5()’)6 =
i K i
G =k (J’)E W (x,0)5(y)e’=

' K i
C, =E, (J’)B W(xl ’0)5()’)6 -

dir. Burada

S = 2 3 2.3 3 2 3.2 3.2 2 3
2.3 2.3 3 2 3.2 3.2 223
2.3 2.3 3 2 3.2 3.2 2

2.3 2 3 3 2 3.2 3.2 2 3

oyl 2 222 2 2 )
_e (r3r4 R I O R S L RS DY RS P N

El(y)
(2 22 2 2
Ey( )_e ( Y o O S R D LY S LR Sy
V)=
S
(2 2, 22 2 2 )
Ey( )_e ( N A O R Y (R Y Ry O N
3=
S
(2, 2 2 2 22
Ey )_e ( Y o Ny L Sy R O VR
4\V)= S

dir. (3.151) denklemlerinin integrali alinarak

Cl _ (7"31"42 . 1”327'4 _ 7"27"42 ;7’227’4 + l"2r32 — ”'221"3 )%W(Xl ,O)h(y)eigxz + G1

C2 _ (— V3r42 + r32r4 _,,.lzrisv-l- ”'11"42 + ,,.12r3 —]/ir32)%W(x1’0)h(y)ei§)cz + G2
RS S S S S b i
C, = ( TRy Th ”itg nrny Tnn —h FZ)BW(xl,O)h(y)e &, +G,
2 2 2 2 2, 2
C, = (_ nly thn +”1”3S_”1 Bohh th rz)%W(xl,O)h(y)e“ﬁxz +G,

bulunur. h Heaviside birim basamak fonksiyonudur. Boylece genel ¢6ziim

(3.151)

(3.152)

(3.153)

(3.154)
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N ( 2 2 2, 2 2 2 )
= e
S
2, 2 2 2, 2 2
+("”3”4 TR TR IR T 3TN, )erzy
S
2 2, 2 2 2 2
(—r R Y R N S P ¢ r)
LR byt g ia_*1hih —H 1) ny (3.155)

2 2 2 2 2 2
(—rr +rntAnn —K R —rE +r r) K :
n 213 2 I3 135 1713~ hh 172 jray DW(xl,O)h(y)e’&Z

+Ge" + Gy + Gy + Gy

seklinde ifade edilebilir. Aslinda W(x;,0) teriminin varligindan dolay1 (3.155) acik bir
¢6ziim degildir. Burada A(—5/2)=0 ve h(b/2)=10olduguna dikkat ederek panele ait

sinir sartlarindan

b b b b

Ge? +Gye? +Ge? +Ge? =0 (3.156a)
b, b, b, b,

12Ge 2 +1,°Gre 2 +1°Gye 2 +1,°Gye 2 =0 (3.156b)

2 2 2 2 2 2 5,
L/ Nl Y/ o OO IR o OV Sl DR Y i

2
S
( 2 2 2 2, 2 2) b
B LB N Sl U W U W Bl U YO
S
(—rzr +rrS R —rr2+rr2—r2r) b,
LGN TRy TR TG Th T ), (3.156¢)
S
2 2 2 2 2 2 b
(—rr +r n+nn - —Rn 4 H r) S | K ;
ALE 2 thls —h i3 —hh 1) ,2 —W(xl,O)e’éxz
S D
b b b b

5N S 3 T4
+Ge? +Ge? +Ge? +Ge? =0
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2 2 2 2 2 2 b
2\t = Ry A AR -] o
e

7
1
S
2 2 2 2 2 2) b
AR N i R e Sl L B
+7 e
S
( P T I rzr)é@
5 |- _ _
+l"3 2 4 274 174 14 172 172 62 (3156(1)
S
2 2 2 2 2 2 b
2(—rr +r Kt - R —KE T r)*m K :
Ly 213 2 3ThA 1737 hh 12),2 —W(x,O)elgxz
4 1
S
b b b b

—n —7- —F —F,
+1Ge? 4+ 1, G,e> iy 1 Gye? 4 1 G,e? Y =0
elde edilir. Bu 4 adet lineer denklem sisteminden G, G,, G3, G4 bilinmeyenleri

G, =H, %W(xl ,O)e"a’:x2

G, = HQ%W(xl,o)e"é‘z

K (3.157)
Gy = Hy—W(x,,0)e’"
D
K i
G, = H, —W(x,,0)e’">
D
olarak bulunur ve genel ¢6ziim
2 2 2 2 2 2
n (rr - Y —F r)
W= 374 37 24S24 273 23+Hler1y
2 2 2 2 2 2
(—rr +rn =1+ KR - )
+ 374 37 14; 174 173N +H, |
2 2 2 2 2 2
(—r vt nr T —nr +hn —r r)
+ 2 "4 274 1 ilg 14 12 172 +H3 67’3)/ (3158)
2 2 2 2 2 2
(—rr +rn A —K -+ r) K :
+ 213 2 13 13S 13— hh 15 +H, | _W(XI,O)QI&Z

olur. Bu denklemin ters Fourier doniisiimii alinarak
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W(x,y)=J(x, y)g W (x,.,0) (3.159)

elde edilir. Burada

S

(l"l"z—l"zl" —7"1"2+7’27’ +l"l"2—l"27") i
J(X,y):S_l 374 374 274 2 "4 273 23 +H1 el’lyelixz

+

(—rr2+r2r A Y —rrz)
3’4 3’4 1; 14 137173 +H, "2V o2

(_r2r+rr2+r2r_rr2+rr2_r27") ;
2 "4 274 1 étg 174 172 172 +H3 er3yel§X2 (3160)

51

yazarak

(—7'7’2+7'27'+7’7’2—7’27’—7’7’2+7’27’)
273 23 13S 173 172 12+H4er4yet§x2

ters Fourier doniisiimiinii gostermektedir. (3.159) denkleminde x=x; ve y=0

wW(x,,0)=J(x, ,o)% W (x,,0) (3.161)

olur. Dolayisiyla

K
1=J(x, ,o)B (3.162)
0zdegerleri veren denklem olarak bulunur.
Ozel ortotropik durumda kontrol uygulanmis panel denklemi
4 4 4 2
D, a—ff+2(D12 +2D66)%+D22 a—:” +p,h, a—Z”er
Ox ox“0y oy ot (3.163)

+ Kw(xl ,0,t)5(x - X, )5(y) =0

dir. Yukaridaki islemler tekrar edilince tek fark eden r;, r;, r3 ve ry koklerini veren

denklem
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Dyyr* =28%(Dy, + 2D I* + (D &4 = p b @* +iTE)=0 (3.164)
ve

oW o'W

oy Ox0y

2
siir sartlaridir. Ozel ortotropik durumda Dy sifir olacagindan sinir sartlari izotropik
durumdaki smir sartlar1 ile aymi olur. Dolayisiyla (3.156a), (3.156b), (3.156¢) ve
(3.156d) denklemleri bu durum i¢in de gecerlidir. Ancak kokleri veren (3.164) denklemi

(3.148) denkleminden farkli oldugundan rj, rp, r3 ve r4 kokleri de farkli olacaktir.
Boylece (3.157) ifadeleri degisecektir.
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4. BULGULAR

Bu béliimde calismadan elde edilen sonuglar sunulmustur. Sonuglar boyuna egilme
rijitliginin enine egilme rijitligine gore farkli oranlar1 (D;,/Dy,), ve lif yerlestirme agilari
icin degerlendirilmistir. Mach sayisinin, hava/panel kiitle oran1 ve kanal yiiksekliginin
cirpinma hizina etkisi arastirilmistir. (D;;/D»;) i¢in farkli oranlar gzoniine alinirken
diger katsayilar tiim grafiklerde (D;,+2Dss)/D=1 olacak sekilde alinmistir. Lifler matris
malzemesinden daha dayanikli oldugundan liflerin akisa paralel yerlestirildigi durumda

D;1/Ds; > 1, liflerin akisa dik yerlestirildigi durumda D;;/D,, <1 olmaktadir.

D;1/D2>=4 1icin Sekil 4.1, Sekil 4.2 ve Sekil 4.3°de sirasiyla Uy - ,u* (cirpinma hizi-
hava/panel kiitle orani), I - ,u* (kritik dalga boyu-hava/panel kiitle orani) ve - ,u*
(kritik dalga hiz1- hava/panel kiitle orani) iizerinde, analitik ¢6ziim ve iki farkli Galerkin
¢cOziimii gosterilmistir. Lifler akis yoniinde yerlestirilmistir yani akis ve lifler arasindaki
ac1 6=0"dur, akis ise sikistirilamaz (M=0) kabul edilmistir. Her ii¢ grafikte de analitik
¢Oziim ve iki farkli Galerkin ¢6ziimii arasindaki farkin ¢ok kiigiik oldugu gézlenmistir.
Bu durum akisin sikistirilabilir oldugu daha yiiksek Mach sayilarinda da degismemistir.

Buradaki tiim incelemelerde aksi sOylenmedik¢e kanal yiiksekligi h'=1 olarak

alinmistir.
7 -
g w=w,cos (1.y/b)e”™ ¥ (—.. —.. =
°F w=[wicos (m.y/b) + wacos(3.m.y/b) ] & (- — )
E W= f(y) eZm/l(ct—x) ( )
> F M=0
I
2 B
3 -
2 -
, b
0.01

Sekil 4.1 Ortotropik durumda (D11/D22=4) i¢in U*y, - p* degisimi
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8
e W=w,c0s (Ty/b)eX™ ) (_ .. .. 0
T E w=[w,cos (m.y/b) + wrcos(3.m.y/b) ] &2 (- — )
6.5 ; W= f(y) eZm/l(Ct X) ( )
¢ F M=0
o 55 =
¥4 -
-k_ 5 ?
45
s b
35 [
3 |
25 — : —
0.01 0.1 1 10
u*
Sekil 4.2 Ortotropik durumda (D;,/D1,=4) igin [y - ¢1” degisimi
12
[ w=w,cos (m.y/b)e?™ e (.. .. -)
1.1 — .
- w=[wcos (m.y/b) + wacos(3.m.y/b) ] ¥ (— — -
] i w= f(y) eZT\:l/l(Ct—x) ( )
r M=0
Zos [
i B
08 |-
07 |-
0.6: : o : ] :
0.01 0.1 1 10

Sekil 4.3 Ortotropik durumda (D;;/D;,=4) i¢in Ch- ,u* degisimi

Sekil 4.4 ile Sekil 4.15 arasindaki grafiklerde 6zel ortotropik durum yani liflerin akis
yoniinde, 6=0" ve akisa dik yonde, 6=90" yerlestirilmis oldugu duruma ait sonuglar ile
liflerin akisa gelisigiizel acilarla yerlestirilmis oldugu genel ortotropik duruma ait Uy, -
U - 1 ve ¢ - g degisimleri karsilagtirilmistir. Burada 6=0" igin panelin boyuna
elastiklik rijitliginin enine elastiklik rijitligine oran1 D;;/D;,=2, =90’ igin  ise
D;i/Djy=1/2dir. Sekil 4.4 ve Sekil 4.6 arasindaki grafiklerde akis sikistirilamaz (M=0)
kabul edilmistir. Sekil 4.7 ile Sekil 4.9 arasindaki grafiklerde akis sikistirilabilir ve
Mach sayist 0.9°dur. Sekil 4.10 ile Sekil 4.12 arasindaki grafiklerde sonuglar
bulunurken Mach sayis1 1.3, Sekil 4.13 ile Sekil 4.15 arasindaki grafiklerde Mach

sayist 3 olarak alinmustir.



58

10

©o
L rann
¢,"r
’
TT
N O
o ©
=}

77T,
¢
o:"
‘e
D
TRl
)]
S
=}

Ukr

H
H\\‘HH‘HH‘HH‘HH‘H

0.01 0.1 1 10

0.01 0.1 1 10

1.2

1.1

Sekil 4.6 Ortotropik durumda 6=0°, 20°, 50°, 70°, 90° ve M=0 igin ¢y, - 1 degisimi
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Sekil 4.4’den goriildigii tlizere Ul degerleri akisa dik yonde yerlestirilen lifler icin
yuksek, akis yoniindeki lifler i¢in ise en diisiik degerdedir. Diger agilarla yerlestirilmis
lifler i¢in ise Uy degerleri diizenli olarak degismektedir. Hava/panel kiitle orani, ,u*
arttikca farkli lif yonlendirme agilan i¢in U’ degerleri aym degere dogru

yakinsamaktadir.

M=0’da [", degerleri #=0"den itibaren yaklasik 6=50"ye kadar diizenli olarak
artmakta, bu acidan itibaren azalarak #=90" icin en diisiik degeri almaktadir. Yiiksek
w* igin ise 'y, degerleri de diizenli olarak azalarak yaklasik 2°ye dogru yakinsamaktadir.
¢’ egrileri, [y, egrileri gibi 6=0"den itibaren yaklasik 6=50""ye kadar diizenli olarak
artmakta, bu ac¢idan itibaren azalarak akisa dik yonde yerlestirilen lifler, 6=90" icin en

diisiik degeri almaktadir. ¢’ egrileri diizenli artarak yakinsamaktadir.

6
< _o0
55 k3 - 0=0
. RS
AN - . 0=20"°
5 g \_\“““ R 92500

Sekil 4.7 Ortotropik durumda =0, 20°, 50°, 70°, 90" ve M=0.9 igin U, - y* degisimi

Sekil 4.7, 4.8 ve 4.9°dan goriildiigii lizere U*k,,, l*k, ve c*k, degerleri M=0 icin gosterdigi
karakteristikleri M=0.9 i¢in de gostermektedir. Buna ilave olarak belirli bir ,u* i¢in U*k,

ve l *k, degerleri M>0 oldukc¢a azalmakta, c*k, degerleri ise artmaktadir.
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25
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0.01 0.1 1 10

Sekil 4.8 Ortotropik durumda 6=0°, 20°, 50°, 70°, 90° ve M=0.9 i¢in [, - 1« degisimi

1.2

1.15
1.1
1.05

0.95

09 Lo
0.85
0.8

075 [

0.01 0.1 1 10

v 10

1.5

w
(3]
\\\\‘\\\\‘\\\\‘\\\\‘\V\'.'{\\\\
T
[\
(e}
f=J

0.01

Sekil 4.10 Ortotropik durumda 6=0", 20°, 50°, 70°, 90° ve M=1.3 i¢in U, - 1" degisimi
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Mach sayist 1.3 i¢in U*k,, ve l*k, degerler1 M<1.3 oldugu durumlardan biraz farklilik
gostermektedir. Burada U *k, degerleri 6=0"dan 6=50" olana kadar artmakta daha biiyiik &
degerleri i¢in azalmaktadir. M<1.3 oldugu durumlardakinin tersine #=90" igin en yiiksek
¢irppinma hizi olusmamaktadir. [ 4 degerleri ise #=0" igin en yiiksek olmakta, diger lif
yonlendirme agilar1 i¢in azalmaktadir. En diisiik dalga boylart #=90"da gériilmektedir. c*k,
egrileri i¢in ise M<1.3 oldugu durumlardaki profil hala gecerlidir. Sadece farkli &’lara ait
¢ egrilerinin Mach sayis1 arttikga yiikseldigi goriilmektedir, drnegin 6=70" egrisi 6=0"
egrisinin altinda iken M=1.3 icin iizerinde goriilmektedir. =0" egrisinin altindaki tek egri

0=90" egrisidir ancak M=3 i¢in bu egride =0 egrisinin iizerinde yer almaktadr.

Sekil 4.11 Ortotropik durumda 8=0", 20°, 50°, 70°, 90° ve M=1.3 i¢in [ - 1" degisimi
p 4 deg

N 0=0"
115 | - 0=20"° -
1.1 E —— 650 s
. - . 0 o e
C — ¢ — ¢ — 6—700 P -
L. e 0=90 - : ’
5 1.05 . .
*o C TS M=13 T
1 ‘f;: BN — _ _ -
095 [oso Tl T -
09 TSR e
0.85 L | | | | | | | | | | | R
0.01 0.1 1 10

Sekil 4.12 Ortotropik durumda =0, 20°, 50°, 70°, 90" ve M=1.3 icin - ,u* degisimi
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Mach sayisi arttikga belirli bir ,u* degeri icin Uy degerleri arasindaki fark azalmaktadir.
M=0 oldugunda farkli lif yonlendirme agilar1 i¢in p'=0.01’de U’ degerleri daha genis
aralikta degismekte iken, M=3 oldugunda daha dar bir aralikta degisme gozlenmektedir.
Yani M=3"de M*ZO.OI iken farkli lif yonlendirme agilari igin U'r degerleri hemen
hemen aynidir. Mach sayisinin 1.3 oldugu durumda U*kr, Iy ve ¢ i egrileri i¢in

sOylenenler Mach sayisinin 3 oldugu durum i¢in de aynen gézlenmektedir.

1.8

1.7

1.6

1.5

U kr

1.4

1.3

1.2

0.01 0.1 1 10

______
-

1.6 | L L
0.01 0.1 1 10

Sekil 4.14 Ortotropik durumda 6=0", 20°, 50°, 70°, 90° ve M=3 igin [} - 1" degisimi
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18 [ 0=0"
. ; ~~~~~~~~~~~~~~~~~~~ R . - 6:200
L ———— 9=50° -~
e £ T - — ¢ ——  0=70%-
112 oo el T T
L D 0=9(0° Piid
«< 11 B TTTeell 00T ~.
° 5 i SIURER RN M=3 "
1.08  lTtteealll -~ TimeeiiL e »
106 | —~—T""Tell o TTeell e .
104 |
102 e T
1 E | | L
0.01 0.1 1 10

Sekil 4.15 Ortotropik durumda 6=0", 20°, 50°, 70°, 90" ve M=3 i¢in ¢y, - 1° degisimi

Mach sayisinin 1.3 ve 3 oldugu durumda l*kr ve c*kr icin u*ZIO’a dogru heniiz bir
yakinsama gozlenmemektedir. Ne var ki M <1.3 i¢in bu yakinsamadan daha Once
bahsedilmisti. M=1.3 ve M=3 i¢in biitiin hava/panel kiitle oranlarinda Z*k, ve c*k,
degerleri hemen hemen ayni degerde kalmakta yani diiz bir dogruya yakin bir egri

cizmektedir, bu nedenle de yakinsama mevcut degildir.

Sekil 4.16 ve Sekil 4.26 arasindaki grafiklerde ¢esitli hava/panel kiitle orant, ,u* ve
farkli Mach sayilari, M icin liflerin yerlestirilme agisi, € ’ya gore U *kr, l*kr ve c*kr
degisimleri incelenmistir. Burada da panelin boyuna egilme rijitliginin enine egilme
rijitligine oran1 #=0" icin D;;/D2,=2 ve 8=90" i¢in ise D;,/D,,=1/2"dir. Sekil 4.16 ve
Sekil 4.18 arasindaki grafiklerde H* = 0.01, Sekil 4.19 ve Sekil 4.21 arasindaki
grafiklerde " = 0.1, Sekil 4.22 ve Sekil 4.24 arasindaki grafiklerde pu” = 1 ve Sekil 4.25
ile Sekil 4.27 arasindaki grafiklerde u* = 10 olarak alinmustir.

Sekil 4.16 ve Sekil 4.26 arasinda verilen grafiklerdeki incelenen biitiin 2~ degerleri igin
Mach sayisi arttikga U*k, ve l*kr degerleri azalmakta, c*k, degerleri ise artmaktadir.
Ancak degisik Mach sayilarina ait U *kr, / *kr ve c*kr egrileri, ,u* degeri arttikca birbirine
yaklagmaktadir. ;,L*ZIO i¢in biitiin U *k,, l *kr ve c*kr egrilerinin ustiiste oldugu Sekil 4.25,
4.26 ve 4.27°den goriilmektedir. p1"=0.01 ve p'=0.1’de M=0 ve M=0.9 oldugu durumda

liflerin yonlendirilme agilart arttikga U’ degerlerinin belirgin bir sekilde arttig
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gozlenmektedir. Ne var ki M=1.3 ve daha biiyilik olmas1 durumunda U degerlerinde
yonlendirme agis1 arttik¢a ¢ok biiyiik bir fark olusmamakta egriler sanki diiz bir dogru
ciziyor gibi goriinmektedir. u*=1 ve u*=10’da ise U'pr degerleri biitiin Mach sayilarinda

Once artan sonra da azalan bir profil ¢izmektedir.
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Sekil 4.16 p*=0.01"de ve farkli Mach sayilarinda U " - 6 degisimi
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Sekil 4.17 p*=0.01"de ve farkli Mach sayilarinda I, - @ degisimi

Biitiin incelenen u* degerlerinde ve Mach sayilarinda liflerin yonlendirilme agilart
arttikca /'y, degerlerinin belirgin bir sekilde azaldig1 gozlenmektedir. Bu azalma Mach
sayisinin 1.3 ve daha biiylik olmasi durumunda daha fazla géze carpmaktadir. i

degerleri ise biitiin incelenen ,u* degerlerinde ve Mach sayilarinda liflerin yonlendirilme
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acilari arttik¢a dnce artmakta yaklasik =45 den sonra azalmaktadir. Bu azalma Mach

sayisinin 1.3 ve daha biiyiik olmas1 durumunda daha belirgindir.

1.2

______________________
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-
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Sekil 4.19 u*=0.1"de ve farkli Mach sayilarinda U - 0 degisimi
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g M=0
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Sekil 4.20 p*=0.1"de ve farkli Mach sayilarinda /'y, - 6 degisimi
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Sekil 4.21 p*=0.1"de ve farkli Mach sayilarinda ¢ . - € degisimi

- M

r M=0.9
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Sekil 4.22 p*=1"de ve farkli Mach sayilarinda U, - € degisimi
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0 10 20 30 40 50 60 70 80 90
6
Sekil 4.23 p*=1"de ve farkli Mach sayilarinda /', - € degisimi
0 10 20 30 40 50 60 70 80 920
6
B L
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Sekil 4.25 p*=10"da ve farkli Mach sayilarinda U’y - 6 degisimi
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Sekil 4.27 p*=10da ve farkli Mach sayilarinda ¢ 4 - 0 degisimi

Sekil 4.28 ile Sekil 4.45 arasindaki grafiklerde akisin sikistirilamaz (M=0) ve
sikistirilabilir (M>0) oldugu durumlarda panel yiiksekligi, ha gore cesitli ,u* degerleri
i¢in U*kr - h*, l*kr -h ve c*kr - degisimleri incelenmistir. Sekil 4.28 ve 4.36
arasindaki grafiklerde liflerin akis yoniinde ve D;;/D;;=2 oldugu durum, Sekil 4.37 ve
4.45 arasindaki grafiklerde liflerin akis yoniine dik ve D;;/D;;=1/2 oldugu durum

gosterilmistir.
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Sekil 4.28 (D;;/ D;; = 2) i¢in u*=0.01"de ve farkli Mach sayilarinda U *kr - degisimi

7.5 M=0
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45 11 22
35 ST
25 o e _
1_5 P T S T T T [T S S R T YT T T A T T T [T T T SN T YT S SN SR S A R
0.25 0.75 1.25 1.75 2.25 2.75 3.25 3.75 4.25 475

h*

Sekil 4.29 (D;;/ D,, = 2) igin u*=0.01"de ve farkli Mach sayilarinda l*k, " degisimi
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Sekil 4.30 (D;;/ Dy, = 2) igin u*=0.01"de ve farkli Mach sayilarinda c*k, -h degisimi
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Incelenen tiim u* degerleri icin kanal yiiksekligi arttitkga cirpmma hizi degerleri

artmaktadir. Cirpinma hizinin Mach sayist arttikga azaldigi bu grafiklerde de

goriilmektedir. Kritik dalga boylar1 sikistirllamaz durumda kanal yiiksekliginin belirli

bir degerinde n*=0.01 ve pu*=0.1de keskin bir diisiis gostermektedir. Sikistirilabilir

durumda ise aym u* degerleri i¢in bakildiginda kanal yiiksekligindeki degisimin kritik

dalga boyunu pek fazla etkilemedigi dikkat cekmektedir. Ayni keskin diisiis p*=0.01 ve

pu*=0.1’de ve sikistirllamaz durumda kritik dalga hiz1 egrileri i¢in de gozlenmektedir.

Kritik dalga hiz1 egrileri M=1.3 ve M=3 i¢in hemen hemen diiz bir dogru seklindedir.

Ancak p*=10’da tim Mach sayilarinda aymi diisis mevcuttur. Kritik dalga hizi

grafiklerinden goriilecegi gibi Mach sayisi arttikca ¢ *;, degerleri artmaktadir.

Ukr

Ukr

3.2 r
- *
s | p =0.1
2.8 ;
26 |
24 |
22 |
2 |
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16 ¢
1.4 Eeowe= T S S S IR N S RS S RER
0.25 0.75 1.25 1.75 2.25 2.75 3.25 3.75 4.25 4.75
h*
Sekil 4.31 (D;;/ D3, = 2) igin p*=0.1"de ve farkli Mach sayilarinda U, —h' degisimi
5 .
- ' =0.1 M=0
4.5 n D11/ D22 =2 T TTTT-== M=0.9
r —— M=1.3
4 | —.—  M=3
35 F TTTTheeeeesll L
3 : ______________________________________________
25 ; ................................................................................................. -
2’ L P T S S U S S SRR SRR SR
0.25 0.75 1.25 1.75 2.25 2.75 3.25 3.75 4.25 4.75
h*

Sekil 4.32 (D;;/ D,; = 2) igin n*=0.1"de ve farkli Mach sayilarinda l*k, - degisimi
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1.1
) i -------------------------------------------------------------------------------------------- M :6_
I i M=0.9
09 FlTTeeell L ——— M=13
e T ———i— M=3
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~ N Teeel
-xu A N e
L e N T
0.6 f
o5 | M =0l
L Dyy/Dp=2
0.47\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\
0.25 0.75 1.25 1.75 2.25 2.75 3.25 3.75 4.25 4.75
h*
Sekil 4.33 (D;)/ D, = 2) i¢in p*=0.1"de ve farkli Mach sayilarinda ¢4, — A~ degisimi
1145
E H* = 10 e ———————— e e e —————— e ——a——
114 - Di/Dp=2 =TT
1135 |
_ 143 f
—xx I
oD -
1125 M=0
1“2 =4 TTTTTT= M=0.9
B _— M=1.3
1.115 ¥ e _—..—  M=3
1.11 :\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\
0.25 0.75 1.25 1.75 2.25 2.75 3.25 3.75 4.25 4.75
h*
Sekil 4.34 (D;;/ Dy, = 2) igin u*=10’da ve farkli Mach sayilarinda U*k,. - degisimi
26
Fu =10
2.55 ;Dll/ Dy =2
25 |
X245 |
24 T M=0
e M=0.9
235 |- _—— M=1.3
B ———e— .. M=3
2.3 c. .
0.25 0.75 1.25 1.75 2.25 2.75 3.25 3.75 4.25 4.75
h*

Sekil 4.35 (D;;/ D3, = 2) igin u*=10’da ve farkli Mach sayilarinda / = h degisimi
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11
*
T ou =10 M=0
109 |- Dy/Dp=2 M=0.9
k — M=1.3
1.08 ... M=3
= r
«< 107 |
o B O
106 [ -
1.05 |-
1.04’H‘\HH\HH\HH\‘H‘\HH\HH\HH\HH\H
0.25 0.75 1.25 1.75 2.25 2.75 3.25 3.75 4.25 4.75
h*

Sekil 4.36 (D;;/ D,; = 2) igin n*=10’da ve farklt Mach sayilarinda c*kr - degisimi

u*=10’da tiim Mach sayilarinda Uy egrileri artan, [ egrileri belirli bir h” igin artan
sonra sabit kalan ve ¢y, egrileri belirli bir 4 igin azalan sonra sabit kalan profilini

korumaktadir. Burada dikkat ¢eken x# — oo iken oldugu gibi farkli Mach sayilarina ait

* * % * * * o . .. g e .
Uwp-h,l-h vec-h egrilerinin birbirine yakinsamasidir.

Sekil 4.28 ve 4.36 arasinda verilen grafiklerde liflerin akis yoniinde oldugu durum igin
yapilan tiim yorumlar Sekil 4.37 ile Sekil 4.45 arasinda verilen grafiklerde liflerin akisa

dik yonde oldugu durum i¢in de gecerli olmaktadir.

1"
10 *
p =0.01
9 D11/ D22 =12
8
A N e M=0
3 -
56 o et M=0.9
5 ——— M=13
4 —— . —  M=3
3 feemm T
2 ......................................................... —
1 PR S I T SR M S R
0.25 0.75 1.25 1.75 2.25 2.75 3.25 3.75 4.25 4.75
h*

Sekil 4.37 (D;;/ Dy, = 1/2) igin u*=0.01’de ve farkli Mach sayilarinda U*k, - degisimi
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6 r
55 | n =0.01
v, D]]/ D22 = 1/2
5 _ M=0
R e N ————— M=0.9

—— . M=13
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Sekil 4.38 (D;;/ Dy, = 1/2) igin u*=0.01"de ve farkli Mach sayilarinda Z*k,,f h* degisimi

1.2 —
L O
0.8 e M=0
S TTeeeel e M=0.9
S N ——— M=1.3
S N SO i M=3
04 | ONC T e
I
02 |- u =0.01
B D11/ D22 =1/2
o"‘H\HH\HH\HH\HH\HH\HH\HH\HH\H
0.25 0.75 1.25 1.75 2.25 2.75 3.25 3.75 4.25 4.75

h*

Sekil 4.39 (D;;/ Dy, = 1/2) i¢in u*=0.01"de ve farkli Mach sayilarinda c*k, - degisimi

39 [ w=0.1
L D]]/ D22 = 1/2
34 |
R U
2.4 T T M0
(7 = M=0.9
19 |7 —_— M=1.3
B —i—.—  M=3
P T A
0.25 0.75 1.25 1.75 2.25 2.75 3.25 3.75 4.25 4.75

Sekil 4.40 (D;,/ Ds; = 1/2) igin p*=0.1"de ve farkli Mach sayilarinda U’y — A" degisimi
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4
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- u=0.1 —_— M=0
a5 | D,/Dyp=12 M=0.9
— . M=13
— .. M=3
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o T e e o
15 L. .0 R S S S RS U A S S E SRR SRR
0.25 0.75 1.25 1.75 2.25 2.75 3.25 3.75 4.25 4.75
h*

Sekil 4.41 (D;;/ D, = 1/2) igin u*=0.1’de ve farkli Mach sayilarinda l*k,,f h* degisimi

11
1 — M=0
S M=0.9
09 [Tt~
08 ENU Tteel e
N ———— M=13
) E ~~~~~~~~~~~ _ _ _ M:3
06 [ ON. . TTTTTTmmTmmmmmmmmmmmommesmmmmeeenes
05 [
- *
oa | B =01
’ - D]]/D22:1/2
0_3 - . ey
0.25 0.75 1.25 1.75 2.25 2.75 3.25 3.75 4.25 4.75

h*

Sekil 4.42 (D;;/ Dy, = 1/2) igin u*=0.1"de ve farkli Mach sayilarinda cw—h degisimi

1.4 ? n =10
2 D1/ Dy =1/2
1 b
0.8 f
0.6 f M=0
0.4 ; _______ M:0.9
u _—— M=1.3
02 [ — e ..—  M=3
0 :\ ey ey
0.25 0.75 1.25 1.75 2.25 2,75 3.25 3.75 4.25 4.75
h*

Sekil 4.43 (D;)/ Dy, = 1/2)  igin p*=10’da ve farkli Mach sayilarinda U*k, i degisimi
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185
18 |
175 H
-k; ¥
1.7
: M=0
S M=0.9
1.65 TH*:IO .. M=1.3
T D/ Dyp=112 e M=3
16 L
0.25 0.75 1.25 1.75 2.25 2.75 3.25 3.75 4.25 4.75
h*
Sekil 4.44 (D,,/ D», = 1/2) igin p*=10"da ve farkli Mach sayilarinda [, — 4" degisimi
11
Cp =10 — M0
1.09 ; D]]/ Dy, = 2 M=0.9
B — M=1.3
1.08 |- ——-— M=3
2 107
o B
1.06 |-
105 | o T e n e,
1.04 :\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\
0.25 0.75 1.25 1.75 2.25 2.75 3.25 3.75 4.25 4.75

h*

Sekil 4.45 (D;;/ Dy = 1/2) igin u*=10"da ve farkli Mach sayilarinda c*k, -h degisimi

*

Sekil 4.46 ve Sekil 4.51 arasindaki grafiklerde belirli bir 4" degerinde Uy, — 0, It — 1
ve Cp— ,u* degisiminin nasil olustugu incelenmistir. Burada da farkli Mach sayilari

icin arastirma yapilmistir. Sekil 4.46 ile Sekil 4.48 arasindaki grafiklerde lifler akis
yoniinde, Sekil 4.48 ile Sekil 4.51 arasindaki grafiklerde lifler akiga dik yondedir.

Ut ve 'y, degerlerinin Mach sayist arttikga azaldig, ¢t degerlerinin ise arttig1 yine
goriilmektedir. ,u* degeri arttikga U*k,, l*k, ve c*k, egrilerinin belirli bir degere dogru
yakinsadigi belirgindir. Mach sayisinin 3 oldugu durumda U *k,, ve l *k, egrileri neredeyse

sabit bir dogru seklindedir. Yani ,u* artisindan U vel degerleri etkilenmemektedir.
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Sekil 4.48 (D;)/ Dy =2) ve h'=1 icin farkli Mach sayilarinda C y* degisimi
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Sekil 4.49 (D;/ D, =1/2) ve h'=1 igin farkli Mach sayilarmda U’ — z° degisimi
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Sekil 4.51 (D;i/ Dy, =1/2) ve h'=1 icin farkli Mach sayilarinda - ,u* degisimi
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Sekil 4.52 ile Sekil 4.63 arasindaki grafiklerde farkli Mach sayilarinda belirli kanal
yiiksekligi degerlerinde U*ky — ,u*, l*ky — ,u* ve c*k, — ,u* degisimleri D;;/ D, =2 ve D)/
D,, =1/ 2 i¢in karsilastirilmigtir. Liflerin akisa dik yonde oldugu durumda ¢irpinma
hizlarmin 4~ — oo iken hala liflerin akis yoniinde oldugu duruma gore yiiksek olup

olmadigi tespit edilmeye ¢alisilmistir.

Uy — ,u* grafiklerinden goriildiigii lizere incelenen belirli kanal yiiksekliklerinde ve
farkli Mach sayilarinda ¢irpinma hizlar, lifler akisa dik yonde iken daha yiiksektir.

Buradan da tiim Mach sayilarinda cirpinma hizlarimin g — oo iken yakinsadigi

goriilmektedir.
11 C
10 ':JS h=0.25 D]l/D22:2
9 ; \\ —————— h=0.25 D11/D22:1/2
‘;t‘. ‘\.\ —+———. h=2 D1/Dyy=2
8 ?\“\“\‘ \\ —r == h=2 D, ]/D22: 1/2
- 7 ? \“\\3\ \\ —¢—¢—¢ h=5 Dll/D22:2
*; 6 ? \?\‘}\ \\ —o—0 —0 —0 h=5 D11/D22:1/2
5 K \‘(s ™
£~ NN M=0
4K
s
: |
1 E —
0.01 0.1 1 10

Sekil 4.52 M=0da (D;;/ D»> =2) ve (D;1/ D>, =1/ 2)’nin farkli 4" degerlerinde U™, —u* degisimi

$
. h=0.25 Dll/D22:2
! 45\:‘\ ______ h=0.25 D]]/D22:1/2
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SRR EP— h=2  Dy/Dyp=172
= 5 ; '\’:‘\\\‘:".‘\ -4 —¢—¢ h=5 Dll/D22:2
*; - A \\‘\\.\\.‘\ —e—e—e—e h=5 Dq1/Dp=1/2
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Sekil 4.53 M=0.9’da (D;,/ D1, =2) ve (D;;/ D> =1/ 2)’nin farkli A" degerlerinde U,—u"
degisimi
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Sekil 4.54 M=1.3"de (D;,/ D, =2) ve (D;;/ D>, =1/2)’nin farkli & degerlerinde U™, — 4"

degisimi
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1.7 h=0.25 DII/DZZIZ
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1.6 Co ————. h=2 Dy /Dp=2
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Sekil 4.55 M=3"de (D;;/ D»> =2) ve (D;/ D2, =1/ 2)’nin farkli 4" degerlerinde U'y,— degisimi

105 | M=0 =TT e
85 |- e o
i En istteki egriden en alttaki egriye dogru
- sirasiyla,
» 6.5 I * * * * L.
*;‘ i p =0.0L,p =01,p =1vep =101¢in
4 Dll/Dzzz 2
4.5 L~  —————— Dll/DZZ =12
25 V/‘"
o5 L0 )
0.25 0.75 1.25 1.75 2.25 2.75 3.25 3.75 4.25 4.75
h*

Sekil 4.56 M=0da (D,,/ D1, =2) ve (D;;/ D> =1/ 2)’nin farkli 22" degerlerinde U',,—h" degisimi
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s

En istteki egriden en alttaki egriye dogru
sirastyla,

},L* =0.01, u* =0.1, u* =1ve ;,L* =10 i¢in
- Dy/Dyp=2 ————— Dii/Dyn=1/2

____________________________________________________
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-
-
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0.75 1.25 1.75 2.25 2.75 3.25 3.75 4.25 4.75
h *

Sekil 4.57 M=0.9’da (D,,/ D1, =2) ve (D;;/ D>, =1/ 2)’nin farkli 1 degerlerinde U ,—h"

degisimi

4 -
M= 13—
35 L eeeemmmmTTTT
- ,c'“" En dstteki egriden en alttaki egriye dogru
S strastyla,
L * * * . .
25 | u =001,p =01,p =1vep =10igin
L= s
> 2 = ‘ D11/D22 :2 ————— D11/D22 = 1/2
LI T ettt ettt ettt ettt ettt
oot —
1 -
0.5 :\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\\
0.25 0.75 1.25 1.75 2.25 2.75 3.25 3.75 4.25 4.75

h*

Sekil 4.58 M=1.3"de (D,,/ D, =2) ve (D;;/ D2, =1/2)’nin farkli " degerlerinde Uy, — b~

degisimi

Cirpinma hizlarinin liflerin akisa dik yonde oldugu durumda daha yiiksek oldugu farkli

Mach sayilarinda Uy — h" grafikleri cizilerek de gdosterilmistir. ,u* arttikgca ¢irpinma

hizlarinin her iki lif yonlendirme durumu igin de diistiigli gorilmektedir.
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Sekil 4.59 M=3"de (D,,/ D», =2) ve (D;;/ D2, =1/2) nin farkli 1" degerlerinde U\ — A"
degisimi

Kritik dalga boylar1 ise liflerin akis yoniinde oldugu durumda akisa dik yonde oldugu duruma
gore daha buyiiktir. Her iki yonlendirme durumu i¢inde M > 1.3 durumuda i >2den sonra

[ — ,u* degisimi ayn1 olmaktadir. Ornegin, M=3 i¢in h'=2 ve h'=5 durumunda [}, — y7,

degisim egrileri hemen hemen tistiistedir.
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Sekil 4.60 M=0"da (D,,/ D, =2) ve (D,,/ D2, =1/ 2)’nin farkli h” degerlerinde ', — 1
degisimi
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Sekil 4.61 M=0.9’da (D,,/ D1, =2) ve (D;;/ D> =1/ 2)’nin farkli &" degerlerinde /',—z" degisimi
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Sekil 4.62 M=1.3"de (D,,/ D1, =2) ve (D;,/ D5, =1/ 2) nin farkli 7~ degerlerinde I ,—u'

degisimi
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Sekil 4.63 M=3’de (D,,/ D1, =2) ve (D;;/ D, =1/ 2)’nin farkli &" degerlerinde [',—u degisimi
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Sekil 4.66 M=1.3’de (D;,/ D1, =2) ve (D;;/ D, =1/ 2)’nin farkli 4~ degerlerinde ¢~ degisimi
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Sekil 4.67 M=3"de (D,;/ D, =2) ve (D;,/ D>, =1/ 2)’nin farkli 7" degerlerinde ¢y, —u degisimi

Kritik dalga boylar1 i¢in yapilan yorumlar kritik dalga hizlar1 i¢inde aynen gegerli
olmakla birlikte kritik dalga hizlari, kritik dalga boylarinin azalan bir profil ¢izmesine
karsilik, bityilk p” >1 degerleri i¢in giderek artan bir profil ¢izmektedir.

Sekil 4.68’de izotropik, boyuna ve enine liflerle gii¢lendirilmis ortotropik panel icin
dalga sayisi ile frekansin degisimi gosterilmistir. Her iic durumda da dalga sayisi

arttikca frekans artmaktadir.
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Sekil 4.68 izotropik ve ortotropik panel i¢in @-k degisimi
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Sekil 4.69 Elektrodinamik calkalayici ile izotropik panelde - K degisimi

Sekil 4.69°da elektrodinamik c¢alkalayici ile izotropik panelde frekansin kontrol sabitine
gore degisimi gosterilmistir. Burada elektrodinamik calkalayicinin farkli uygulama
noktast (Xx;), aynt Ol¢lim noktast ile karsilastirilmistir. Kontrol sabitinin artan
degerlerinde uygulama noktasi ilerledikce frekans yiikselmektedir. Sekil 4.70 ve 4.71°de
sirastyla boyuna ve enine lifler yerlestirilmis ortotropik panelin frekansinin kontrol
sabiti ile degisimini vermektedir. Bu ii¢ grafik Sekil 4.68 ile karsilastirildiginda kontrol
sabitinin sifir oldugu durumdaki frekans ile dalga sayisinin sifir oldugu durumdaki

frekansin ayn1 oldugu goriilmektedir.
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Sekil 4.70 Elektrodinamik ¢alkalayici ile Sekil 4.71 Elektrodinamik calkalayici ile
boyuna lifler yerlestirilmis ortotropik panelde enine lifler yerlestirilmis ortotropik panelde
(D11/D22=2) - K dengIml (Dll/Dzzzl/Z) - K deg1$lml
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Sekil 4.72 Elektrodinamik calkalayic ile izotropik ve ortotropik panelde Uy,— K degisimi
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Sekil 4.73 Elektrodinamik ¢alkalayici ile boyuna lifler igeren ortotropik panelde Uj,— K
degisimi

Sekil 4.72de izotropik, boyuna ve enine liflerle gii¢lendirilmis ortotropik panel icin
cirpinma hizinin kontrol sabiti ile degisimi gosterilmistir. Kontrol sabiti arttik¢a her ii¢
kosulda da ¢irpinma hizinin sinir1 artmaktadir. Sekil 4.73, boyuna lifler yerlestirilmis
ortotropik panel i¢in ayni dl¢lim noktasi ve farkli uygulama noktasi i¢in elde edilmis

Uw— K degisim egrilerini gostermektedir.
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5. TARTISMA VE SONUC

Calisma kapsaminda dikdortgen bir kanal igerisine basit mesnetlenmis ortotropik
panelin ¢irpinma hizinin Mach sayilari, boyuna egilme rijitliginin enine egilme
etkilendigi arastirilmistir. Uglincii boliimde 3.8 kisminda yapilan analitik ¢oziim
orjinaldir. Daha o6nce yapilmis calismalarda Galerkin sayisal metodu kullanilmistir.
Ayrica ¢alisma kapsaminda 6zel ortotropik durumun yanisira genel ortotropik durum da
incelenmistir. Bu da orjinaldir. 3.9 kisminda elektrodinamik calkalayici ile panelin

¢irpinma hizinin kontrol edilmesinin analitik ¢6ziimii de bu ¢alismaya 6zglidiir.

Calisma kapsaminda analitik ve iki farkli Galerkin terimi kullanilarak ¢6ziim
yapilmistir. Her li¢ ¢oziimiinde yaklasik ayni1 sonuglar1 verdigini goriilmiistiir. Yani tek

Galerkin terimi alarak gelistirilen ¢6ziimde yeterli yakinsaklik saglanmaktadir.

Ortotropik panelde liflerin hem akis yoniinde hem de akisa dik yonde oldugu durumda
cirpinma hizlari, izotropik panel i¢in elde edilen ¢irpinma hizlarindan biiyiiktiir.
Izotropik durumda D;;/D;;=1 ve D;;+2Dgss=1 olmaktadir. izotropik panelde p*—o0
iken [*,—2 olmaktadir. /*,=I/b oldugundan dalga boyu kanal genisliginin 2 kati
olmaktadir. Ortotropik panelde ise D;;/D;, orani arttikca (lifler akis yoniinde) /%,
degerleri 2’nin ilizerinde, D,;/D,; oran1 azaldikca (lifler akisa dik yonde) /%, degerleri
2’nin altinda bir degere yaklagsmaktadir. Yine /*,=//b oldugundan dalga boyu, D;;/D;;
orani arttikca kanal genigliginin 2.5 kati, D;;/D;,, oranm1 azaldik¢a kanal genisliginin 1.8
kat1 olmaktadir. Izotropik panelde biitin Mach sayilarinda p*—>co iken cp*—>1
olmaktadir. Ortotropik panelde ise gerek D;;/D,, orani arttik¢a (lifler akis yoniinde)
gerekse D;;/D;; orami azaldikca (lifler akisa dik yonde) cx-* degerleri 1’in Uzerinde
bir degere yaklasmaktadir. Belirli bir kanal yiiksekliginde tiim Mach sayilarinda liflerin
akisa dik oldugu yonde oldugu durumda elde edilen c¢irpinma hizlari, liflerin akis

yoniinde oldugu durumda elde edilen ¢irpinma hizlarindan yiiksektir. Kanal ytiksekligi,
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h* — o iken de bu durum degismemektedir. M >1.3 olmasi halinde /" > 2 ’den sonra

/ *kr — ,u* ve c*kr — ,u* degisimi ayn1 olmaktadir.

Calismada incelenen tiim ,u* degerlerinde h arttikca U *kr degerleri artmaktadir. / *kr
degerleri belirli bir 4’a kadar artmakta ve sabit kalmaktadir. ¢’ degerleri ise belirli bir
h"*a kadar azalmakta ve sabit kalmaktadir. M >1.3 iken U *k, - h*, / *k, —h" ve c*k, —h

*

degisimleri yaklasik olarak sabit kalmaktadir.

Farkli lif yonlendirme agilarinda hava/panel kiitle oram, g ile U’ degerlerinin
degisimi incelendiginde aym degere dogru yakinsadigi goriilmiistiir. Bu yakinsama 2

arttikca panelin yogunlugunun azalmasindan kaynaklanmaktadir.

Akisin sikigtirllamaz oldugu durumda en yiiksek U*k, ve l*k, degerleri elde edilmis,
Mach sayist arttikca bu degerlerde azalma gozlenmistir. Akisin sikistirilamaz oldugu
durumda ¢, degerleri en diisiik degerinde olmakta Mach sayisi arttikca bu degerlerde
artmaktadir. Bdylece Mach sayisi arttikca U, -u” ve I'4 -4 degisimleri diizenli olarak
azalan egriler ¢izerek yakinsamakta, ¢ -,u* degisimi ise diizenli olarak artan egriler
cizerek yakinsamaktadir. Bu durum liflerin akis yoniinde ve akisa dik yonde oldugu

ortotropik durumda gecerli oldugu gibi izotropik durumda da gegerlidir.

Akisin sikistirllamaz oldugu, M=0 ve sikistirilabilir, M=0.9 oldugu durumda lif
yonlendirilme agilari arttik¢a ¢irpinma hizlarr artmaktadir. Bu Mach sayilarinda kritik
dalga boyu ve kritik dalga hiz1 degerleri yonlendirilme acilarnm 45° oldugu duruma
kadar artmakta, daha biiyiik ac1 degerlerinde azalmaktadir. M=0 ve 0.9 oldugu durumda
en kiiciik kritik dalga boyu ve kritik dalga hizi degerleri 6=90° i¢in olusmakta iken
Mach sayisinin artan degerleri i¢in 6=0" icin olusmaktadir. M >1.3 iken ¢irpmma hiz1
egrileri de 0 ile siirekli artmak yerine 0=45ye kadar artmakta daha yiiksek acilarda
azalma egilimi gostermektedir. Buna ilave olarak M >1.3 iken l*kr ve c*kr degerleri

hemen hemen sabit kalmaktadir.

Kontrol sabitinin artan degerlerinde uygulama noktas1 ilerledikce frekans

yiikselmektedir. @-k ve w-K grafikleri karsilagtirildiginda kontrol sabitinin sifir oldugu
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durumdaki frekans ile dalga sayisinin sifir oldugu durumdaki frekansin ayni oldugu

goriilmektedir. Kontrol sabiti arttik¢a ¢irpinma hizinin sinir1 artmaktadir.

flerideki calismalarda bu calismadan elde edilen sonuglarin sonlu bir plaka igin de
gecerli olup olmadiginin arastirilmasi, problemin farkli mesnetlenme sartlar1 ile
incelenmesi ve simetrik olmayan katmanli laminalar i¢in gelistirilmesi onerilmektedir.
Ayrica bu calismaya ilave olarak sadece sehim degil hiz ve ivme o6l¢iilerek bunlarin

kombinasyonundan kontrol uygulanabilir.
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