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OZET

YUKSEK LiSANS TEZIi

PEKISTIRiILMiS PANELLERIN PLAKA KALINLIGI, PEKISTIRICI SAYISI
VE PEKISTIRICI TIPINE GORE BURKULMAYA KARSI TASARIM VE
OPTIMIZASYONU

Nur YILDIRIM

Necmettin Erbakan Universitesi Fen Bilimleri Enstitiisii
Uc¢ak Miihendisligi Anabilim Dah

Damisman: Prof. Dr. Mesut UYANER
2024, 71 Sayfa

Jiiri
Prof. Dr. Mesut UYANER
Doc. Dr. Mehmet Emin CETIN
Dr. Ogr. Uyesi Okan DEMIR

Pekistirilmis panellerin dogasini incelemenin yollarindan biri burkulma analizidir. Bu analiz ¢esitli
titresim modlarin1 vermektedir. Pekistirilmis paneller yiiksek dayanim/agirliga sahip olduklarindan birgok
yapisal uygulamada aktif olarak kullanilmaktadir. Bu ¢alismada pekistirilmis panellerin plaka kalinliklari,
pekistirici tipleri ve pekistirici sayilar1 degistirilerek ilk asamada uzunlamasina ydnde burkulma
uygulanmistir. Ardindan burkulmus panellerde ¢okme gozlenene kadar deformasyon verilmistir. Cokme
yiikleri kiyaslanmistir. Malzeme olarak karbon fiber kompozit malzeme se¢ilmistir. Pekistiriciler, plakaya
herhangi bir yapistirma yontemiyle (percin, yapistirici kimyasallar) baglanmayip entegre olarak
modellenmistir. Pekistirici sayisinin artisi ve plaka kalmligimin artist ¢ékme yiiklerinde artisa sebep
olmustur. Kiyasi yapilan se¢eneklerden burkulmaya karsi dayanima en etkilisi belirlenmistir. Analizler
sonucunda ¢okme yiikleri kiyaslandiginda I tipi pekistirilmis paneller en yiiksek ¢okme yiikiinii vermistir.
[k burkulma yiiklerine gore karsilastirildiginda ise J tipi pekistirilmis paneller en yiiksek degeri vermistir.

Anahtar Kelimeler: Burkulma Analizi, Dogrusal Olmayan Sonlu Eleman Analizi, Kompozit
Yapilar, Ortotropik Yapilar, Pekistirilmis Panel



ABSTRACT

MS THESIS

DESIGN AND OPTIMIZATION OF STIFFENED PANELS AGAINST
ACCORDING TO PLATE THICKNESS, NUMBER OF STIFFENERS AND
STIFFENER TYPES

Nur YILDIRIM

THE GRADUATE SCHOOL OF NATURAL AND APPLIED SCIENCE OF
NECMETTIN ERBAKAN UNIVERSITY
THE DEGREE OF MASTER OF SCIENCE PHILOSOPHY
IN AIRCRAFT ENGINEERING

Advisor: Prof. Dr. Mesut UYANER
2024, 71 Pages

Jury
Prof. Dr. Mesut UYANER
Assoc. Prof. Dr. Mehmet Emin CETIN
Assist. Prof. Dr. Okan DEMIR

One of the ways to examine the nature of stiffened panels is buckling analysis. This analysis gives
various vibration modes. Stiffened panels are actively used in many structural applications since they have
high strength/weight ratio. In this study, longitudinal buckling was applied in the first stage by changing
the plate thickness, stiffener types and stiffener numbers of the stiffened panels. Then, the buckled panels
were deformed until collapse was observed. Collapse loads were compared. Carbon fiber composite
material was chosen as the material. Stiffeners are not attached to the plate by any bonding method (rivets,
adhesive chemicals) but are modeled as integrated. The increase in the number of stiffeners and the increase
in plate thickness caused an increase in collapse loads. Among the compared options, the most effective
one in terms of resistance to buckling was determined. As a result of the analysis, when the collapse loads
were compared, the | type stiffened panels gave the highest collapse load. When compared according to the
first buckling loads, the J type stiffened panels gave the highest value.

Keywords: Buckling Analysis, Composite Structures, Nonlinear Finite Element Analysis,
Orthotropic Structures, Stiffened Panel
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1. GIRIS

Havacilik sektorii son yillarda hizli bir gelisim gostermektedir. Bu gelisim, hafif
ve yiksek mukavemetli malzeme gereksinimlerini karsilamak icin kompozit
malzemelerin kullaniminin artmasina dayanmaktadir. Kompozit malzemelerin havacilik
sektorliinde kullaniminin artmasiyla pekistirilmis paneller iizerine c¢aligmalar Snem
kazanmistir. Pekistirilmis paneller, temelde uzunlamasma pekistiricilerin bir plaka
lizerinde birlestirilmesiyle olusmaktadir ve hava araglarinin yapi taslarinin biiyiik bir
boliimiini olusturmaktadir. Kullanim alanlari, savunma sanayii, havacilik-uzay sanayii,
gemicilik ve insaat sektdriinti kapsamaktadir.

Pekistirilmis panellerin plakayla birlesimi nokta kaynak, per¢inleme, yapisal
yapistirict kullanima, silikon dolgu kullanimi ve akrilik kdpiik bant kullanimi gibi bir¢cok
yontemle yapilabilmektedir. Bu calismada yeni nesil iiretim teknolojilerinden ek bir
malzeme kullanimina gerek duyulmayan tek bir parca halinde plakanin ve pekistiricilerin
tiretimi gergeklestirilebilen biitiinlesmis (entegre) yapi tasarimi gergeklestirilmistir.

Pekistirilmis panellerin tasarimi plaka kalinhigi, pekistirici tipi, pekistirici
yiiksekligi ve kalinlig1 ve pekistiricilerin yonelim sekline bagli olarak olduk¢a fazla
parametreye baglidir. Bu calismada ise plaka kalinligi, pekistirici sayist ve pekistirici
tipleri degistirilerek plaka tasarimi gerceklestirilmistir. ANSYS yaziliminda pekistirilmis
panellere yilik uygulanarak incelenmistir.

Tez c¢alismasindan elde edilecek sonuclarin pekistirilmis panellerin tasarim
parametrelerinin anlagilmasi, pekistirici tipinin, sayisinin ve plaka kalinliginin burkulma
problemine kars1 davranisinin anlasilmasi konusunda yardimci olmast hedeflenmistir.

Pekistiriciler ve plaka ayni tip kompozit malzemenin farkli agilarda
yerlesimleriyle olusturulmustur. Kompozit malzeme se¢imi ise havacilikta kullanim

oranina ve malzemenin dayanimina gore belirlenmistir.



2. KAYNAK ARASTIRMASI

Havacilikta birincil yapilarin agirliklarinin azaltilmasi, isletme maliyetlerinin
diisiiriilmesi agisindan onemli bir konudur. Hava araglarmin yari-monokok govde
yapilarinda temel bilesen olan pekistirilmis panellerin bolgesel burkulmasina izin
verilerek onemli agirlik kazanimlari saglanabilmektedir (Cengiz, 2018). Pekistirilmis
paneller, pekistirici adi verilen yanal ve boyuna takviye kolonlar1 ile plakanin
birlesiminden olusan elemanlardir (Quinn vd., 2009). Plaka, pekistiricileri bir arada tutan
elemandir. Pekistiriciler, plakalarin yiike dayanimimi artirmak ve diizlem dis1
deformasyonlara karsi yapiyr giiglendirmek i¢in eklenmektedir (Sohan vd.,
2022),(Stiffeners - SteelConstruction.info, y.y.). Bu tiir yapilar, kullanim émrii boyunca
cesitli tiirlerde diizlem i¢i ve diizlem dis1 yiiklemelere maruz kalmaktadir.

Havacilik endiistrisi, ugak tasarimi ve lretiminde siirekli olarak yenilik ve
iyilestirme arayisindadir. Bu baglamda, pekistirilmis paneller 6nemli bir teknolojik
gelisme olarak one ¢ikmaktadir. Pekistirilmis paneller, hafiflik, dayaniklilik ve giivenlik
gibi kritik 6zellikler sundugundan, havacilikta giderek daha fazla tercih edilmektedir.

Pekistirilmis paneller, yapisal dayaniklili§i artirmak amaciyla kullanilan
malzemelerin bir kombinasyonudur. Bu yapi, ugaklarin yapisal biitiinliigiinii korurken
ayni zamanda carpma ve darbelere karsi direng saglar. Dolayisiyla, giivenlik
standartlarini artirarak yolcu ve miirettebatin glivenligini saglamada kritik bir rol oynar.
Havacilikta, agirlik neredeyse biitlin performans &zelliklerini  etkilemektedir.
Pekistirilmis panellerin hafif yapisi, ugaklarin toplam agirhigimi azaltir, bu da yakit
tilketimini dogrudan etkiler. Daha az agirlik, daha az yakat tiiketimi ve daha yiiksek yakit
verimliligi anlamina gelir. Bu durum hem operasyonel maliyetleri diisiiriir hem de
cevresel etkiyi azaltir, ¢linkii daha az yakit tiiketimi daha diisiik emisyon anlamina
gelmektedir. Ugaklarin i¢ kisimlarindaki konforu artirmak igin, ses ge¢isini ve 1s1 kaybini
minimumda tutan paneller kullanilmaktadir. Bu, yolcular i¢in daha sessiz ve konforlu bir
ucus ortami saglar ve ayn1 zamanda ugak ic¢indeki ekipmanlarin verimliligini
artirmaktadir. Pekistirilmis paneller, ¢esitli sekil ve boyutlarda iiretilebilir, bu da ucak
tasariminda biiyiik esneklik saglamaktadir. Bu paneller, kompleks geometrilere ve
aerodinamik sekillere uyum saglama kapasitesine sahiptir, bu da miihendislerin ve
tasarimcilarin  daha yenilik¢i ve verimli ugak tasarimlari yapabilmesini miimkiin
kilmaktadir.

Pekistirilmis panellerin dayanikli yapisi, ugaklarin uzun dmiirlii olmasima katki

saglamaktadir. Bu paneller, asinma ve yipranma karsisinda direnglidir, bu da bakim



sikligin1 ve maliyetini azaltir. Uzun siireli dayaniklilik, bakim siireglerini daha verimli
hale getirir ve ucaklarin siirekli olarak yiiksek performans gostermesini saglar. Modern
havacilik, ¢evresel etkileri azaltma konusuna biiyiik 6nem vermektedir. Pekistirilmis
panellerin kullanimi, ucaklarin agirligini azaltarak yakit tiikketimini ve dolayisiyla karbon
saliimini disiirlir. Bu, havacilik endiistrisinin siirdiiriilebilirlik hedeflerine ulasmasina
katkida bulunur ve ¢evresel etkileri minimize eder.

Sonug olarak, pekistirilmis paneller havacilik endiistrisinde 6nemli bir teknolojik
gelismeyi temsil etmektedir. Sagladiklar1 hafiflik, dayaniklilik, 1s1 ve ses yalitimi gibi
avantajlar, ucaklarin performansini ve giivenligini artirirken maliyetleri diistiriir. Ayrica,
tasarim esnekligi ve cevresel etkilere yonelik katkilari ile havacilikta siirdiiriilebilir bir
gelecegin ingasinda 6nemli bir rol oynar. Bu nedenle, pekistirilmis paneller, havacilik
endiistrisinin gelecegi i¢in kritik bir bilesen olarak kabul edilmektedir.

Pekistirilmis paneller, ucak govdelerinin ve kanatlarinin iskeletlerinin yapilari,
bolmeleri, ¢erceveleri ve diyaframlarinda aktif olarak kullanilmaktadir. Ucak
govdelerinde pekistirilmis panel kullanimina ait gorsel Sekil 1°’de (Composites above the

clouds | Plastics, y.y.) gosterilmistir.

Sekil 1. Ugak Govdesinde Kullanilan Pekistirilmis Panel

Asagidaki sekillerde ucaklarda kullanilan pekistirilmis panellere ait gorseller
gosterilmistir. Sekil 2°de bir ugak kanadinda kullanilan pekistirilmis panel gosterilmistir.

Sekil 3 cergeveler, pekistirilmis paneller, kap1 yapisi, uzunlamasina ve g¢evresel



baglantilar ve pencere alanlar1 dahil olmak tizere esas olarak kompozitlerden olusan A350

XWB'in govdesine kapsamli bir genel bakig sunmaktadir.

o -
Sekil 2. Ugak Kanadinda Kullanilan Pekistirilmis Panel (B. Li vd., 2022)

Cergeveler

Pencere Bolgesi

Zemin Yapist Uzunlamasina ve Cevresel Baglantilar
Sekil 3. A350 Govde Yapist (Linde, 2012)

Gemilerde govdenin yapisal elemani olarak mukavemeti artirmak igin
pekistirilmis panellerin bir¢ok tipi kullanilmaktadir ve bu dayanimi artirmaya yonelik
literatiirde birgcok ¢alisma mevcuttur (N. Z. Chen & Guedes Soares, 2007),(Benson vd.,
2015),(Kim vd., 2020),(Phong vd., 2015) . Pekistirilmis panel yapilari, biiylik bir enerji
yayma kapasitesine sahip oldugundan insaat sektoriinde sismik koruma amaciyla da
caligmalar yiiriitiilmiistiir (De Matteis vd., 2008). Bu paneller enerjiyi soniimlediklerinden
dolay1 patlamaya dayanikli yapilarda da kullanilmaktadirlar (W. Chen & Hao, 2013a),(W.
Chen & Hao, 2013b). Sekil 4’te gemi govdesinde kullanilan pekistirilmis panel



gosterilmistir. Sekil 5°te gosterildigi gibi sertlestirilmis kavisli paneller, giiverte alanlar
ve govde yanlar1 gibi gemi govdesi kiris yapilarinda bulunan takviye yapilaridir. Kavisli
sertlestirilmis paneller iizerine yapilan aragtirmalar, giiclendirilmemis kavisli plakalara,
degisen plaka egriligine odaklanan ve ¢esitli ylikleme kosullarini inceleyen calismalarla

siirhdir (Firdaus & Adiputra, 2024).

Sekil 4. Gemi Govdesinde Kullanilan Pekistirilmis Panel (Graafship | Construction in Steel and
Aluminium - shop15320.tinerahbek.com, y.y.)

Geminin Arka Kismi

Sintine Levhasi

Sekil 5. Gemi Yapilarinin Silindirik Kavisli Plaka Paneli



Pekistirilmis paneller diiz levhalar ile kiyaslandiginda tek eksenli yiiklemede bes
kat, cift eksenli yliklemede yedi kat ve kesme yiiklemesinde iki kat yiik tasima
kapasitesinde artis saglanabilmektedir (Stability Analysis of Composite Panels with
Stiffeners and Circular Cutouts-Web of Science Core Collection, y.y.). Bu panellerin
tasariminda en dnemli faktorler, eleman diizleminde rijitlik ve gerilmedir (Niu, 1988).
Ancak bu paneller yanal yiik tagimak i¢in yetersiz kalabilmektedirler.

Pekistirici denilen takviye kolonlarinin yodnlenmeleri, pekistirilmis panelin
kullanim alanina gore istenen 6zellige bagli olarak degismektedir. Pekistiriciler, kesit
geometrilerinin sekillerine gore isimlendirilmektedir (Kassapoglou, y.y.). Pekistirici
tiplerine Z-tipi, C-tipi, T-tipi, J-tipi, Y-tipi I-tipi ve Sapka-tipi 6rnek olarak verilebilir.

Sekil 6’da kesit geometrilerine gore pekistiricilerin adlandirilmas: gdsterilmistir.

LLCLL

Lya da Ac1 Tipi C ya da Kanal Tipi Z Tipi T ya da Bigak Tipi

I Tipi J Tipi

Sekil 6. Kesit Goriintimlerine Gore Pekistiricilerin Adlandirilmasi

Z-tipi, J-tipi ve Sapka-tipi pekistiriciler, havacilik sektoriinde en yaygin
kullanimda olan pekistiricilerdir (Biiylikkoyuncu vd., 2020). Z-tipi pekistiriciler yiiksek
yapisal verimli ve kolay montaj yapilmasindan kaynakli tercih edilmektedir. J-tipi
pekistiriciler,  yiiksek  gilivenlik  katsayisina ~ sahip  olduklarindan  dolay1
kullanilmaktadirlar. Y ve I-tipi pekistiriciler, yiiksek yapisal verimlilige sahip olmalarma

karsin korozyon davranislarinin yetersiz kalmasindan dolayr havacilik araglarinda



kullanimlar1 sinirhidir. Sapka-tipi pekistiriciler, modern ucaklarda korozyona ve basinca
kars1 ek korumanin gerektigi kanattaki yakit tanklar1 gibi bolgelerde kullanilmaktadir.
Bigak-tipi, T-tipi, J-tipi ve Sapka-tipi pekistiriciler ile burkulma dayanimlarinin
incelendigi bir c¢alismada Sapka-tipinin burkulma dayanimi agisindan en uygunu
olduguna ulasilmistir (Cankurt, 2013). T-tipi ve Z-tipi pekistirilmis panellerde
burkulmada ¢6kme yiiklerinin incelendigi bir ¢alismalarda T-tipi pekistirilmis panelin
burkulma yiikiiniin pekistirici sayisinin artisiyla arttigina; Z-tipi pekistirilmis panelde ise
belli bir seviyeye kadar artip sonrasinda hemen hemen degismedigine ulagilmistir (Shao
vd., 2012),(Jain & Upadhyay, 2010). Pekistirilmis panelin burkulmasi ve kirilmasinda
pekistiriciler biiyiik bir rol almaktadir. Ayn1 zamanda hasar gormiis pekistiriciye sahip
panelde ¢okme aniden ger¢eklesmektedir (W. Sun vd., 2018),(Bisagni & Giavotto,
2009)(Paul & Sinha, 1992).

Pekistirilmis panel tasarimi, ayn1 anda bircok parametreye bagli olan ¢ok disiplinli
yuriitiilmesi gereken bir siirectir. Bu boylamda pekistirici tipleri, kalinliklari, sayis1, plaka
kalinligi, plaka ve pekistiricilerin malzeme segimleri ve secilen malzemelerin
oryantasyon acilart olduk¢a Onemlidir. Kavramsal tasarim asamasinda yapisal
bilesenlerin 6n boyutlandirilmasi ¢ok sayida yapisal optimizasyon gerektirmektedir
(Lamberti vd., 2003). Diiz yerlesimli pekistiricilerin yerine egik takviye kullanimi halinde
egik takviyelerin giiclendirme etkilerinin, uygun konumlarda yerlestirilmis iki dik diizgiin
takviyeye ayrilabilecegi de bulunmustur (Y. Liu & Wang, 2012a),(Y. Liu & Wang,
2012Db). Pekistirilmis panel kalinliginin ve pekistiricilerin istifleme siralarinin optimize
edildigi calismalar halen yiiriitilmektedir. Pekistirilmis panel tasariminda, temel
pekistiricilerin yani sira ara-pekistiriciler kullanilarak da burkulma yiiklerinin ytiksek
oraninda arttigina dair ¢alismalar vardir (Ye vd., 2020). Boyuna pekistiriciler, sikistirma
elemanlar1 oldugundan, efektif uzunlugu kontrol etmek i¢in enine pekistiriciler gereklidir
(Lee vd., 2013). Enine yerlesimli pekistiriciler eklenmesi durumunda pekistiriciler,
levhanin uzunlugunu, genisligine esit veya daha az kisimlara bolmelidir. Panelde alt
pekistiricilerin eklenmesi, pekistirilmis panellerin yerel stabilitesi ve yorulma ¢atlaginin
biiyiime performansinda biiyiik degisimlere sebep olmaktadir (Quinn vd., 2013). Diizgiin
olmayan pekistiricilerin kullanilmasi, orta derecede pekistirilmis paneller i¢in daha fazla
verim saglamaktadir (Sadeghifar vd., 2010). Pekistirici sayisinin artisinin ilk ve ¢okme
burkulma yiiklerinin tizerinde etkisinin incelendigi bir ¢alismada ii¢ pekistiriciye sahip

panelin davranisinin tahmin edildigi gibi iken dort pekistiriciye sahip panelde tahmin



edilen degerlerden farkli sonuglara ulagilmistir (Butler vd., 2001). Bu durum da bu tiir
calismalarda gercege kiyasla bazi 6nemli 6ngoriilemezlikler oldugunu gostermektedir.

Havacilikta ve endiistriyel uygulamalarda maliyet ve yapisal verimlilik birinci
kaygidir (N. J. Kumar vd., 2014). Bu da gii¢lii ve hafif malzeme ihtiyacini beraberinde
getirmektedir. Bu nedenle gilinlimiizde gerceklestirilen ¢aligmalarda ve bu ¢aligmada da
kompozit malzemelerin kullanimi tercih edilmistir. Kullanilacak kompozit malzemenin
seciminde karbon fiber ve cam elyaf kiyaslandiginda karbon fiber, mekanik 6zellikleri
bakimindan daha gii¢lii bir kompozit olsa da burkulma dayanimi i¢in cam elyafin daha
dogru bir se¢im oldugu gorilmistiir (Elumalai vd., 2020).

Karbon fiber kompozitler, hafif olmalarina ragmen yiiksek dayaniklilik ve
mukavemet sunar (Sanchez-Carmona & Cuerno-Rejado, 2018). Bu 6zellik, ucaklarin
daha az agirlikla daha yiiksek performans gostermesine olanak tanimaktadir. Ucaklar,
yakit tasarrufu saglamak ve tagima kapasitesini artirmak amaciyla miimkiin olan en hafif
malzemelerle insa edilmelidir. Karbon fiber kompozitlerin hafifligi, bu hedeflere
ulagilmasina yardimer olur. Diislik agirlik, yakit tiikketimini dogrudan etkilemektedir.
Daha hafif ucaklar, daha az yakit tiiketir ve dolayisiyla ¢evresel etkiler de azalir. Karbon
fiber kompozitlerin kullanimi, ucaklarin genel yakit verimliligini artirir ve operasyonel
maliyetleri diisliriir. Bu hem ticari havayolu sirketleri hem de askeri ucaklar i¢in 6nemli
bir avantajdir. Karbon fiber kompozitler, korozyona kars1 yiiksek direng gosterir. Metal
parcalarin aksine, karbon fiber kompozitler hava kosullarindan, kimyasal maddelerden ve
diger dis etkenlerden etkilenmez. Bu o0zellik, ucaklarin Omriinii uzatir ve bakim
maliyetlerini azaltmaktadir. Karbon fiber kompozitlerin esnekligi, daha karmagsik ve
aerodinamik tasarimlar yapabilmeyi miimkiin kilar. Geleneksel malzemelere kiyasla daha
ince ve sekil verilebilir olmasi, ugaklarin daha verimli hava akis1 ve performans
ozellikleri sunmasini saglar. Bu da havacilik miihendisliginde yenilik¢i tasarimlarin
oniinii agmaktadir. Kompozit malzemeler, yiiksek mukavemet-agirlik oranlar1 sayesinde
ucaklarin glivenlik standartlarini artirir. Catlama ve deforme olma riskleri daha diisiiktiir
ve bu da ucaklarin giivenilirligini artirir. Ayrica, karbon fiber kompozitlerin yliksek
dayanikliligi, ucaklarmn yiiksek hizlarda ve zorlu kosullarda bile performansin
korumasint saglamaktadir. Sonuc olarak, karbon fiber kompozitler havaciligin
geleceginde vazgecilmez bir malzeme olarak 6n plana ¢ikmaktadir. Bu malzemelerin
sagladigr hafiflik, dayaniklilik, korozyon direnci ve tasarim esnekligi, havacilik
endiistrisinin daha verimli, ekonomik ve giivenli olmasina katkida bulunur. Teknolojinin

ilerlemesiyle birlikte, karbon fiber kompozitlerin havacilikta kullaniminin artmasi ve



daha yenilik¢i uygulamalarin ortaya ¢ikmasi beklenmektedir. Sekil 7°de bir Boeing 787
ucaginda kullanilan malzemelerin oranlar1 gosterilmistir (Aircraft and Aerospace Fields,
y.y.). Sekil 8’de ise yillara gore ticari ugaklarda kompozitlerin kullanim oranlarinin egrisi

gosterilmistir (Smith, 2016).
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Sekil 7. Boeing 787 Ugaginda Kullanilan Malzemeler ve Oranlar1
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Sekil 8. Ucaklarda Kompozit Icerigi (Yapisal Agirlik Yiizdesi)
Bu calismada malzeme olarak ilerleyen teknolojinin getirdigi kompozit
malzemelerin kullanilmasiyla kompozit yonelimleri de 6nem kazanmaktadir. Baglama

(Coupling) etkileri, bir kompozit malzemenin farkli bilesenlerinin (6rnegin, matris ve
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takviye) etkilesimleri nedeniyle ortaya ¢ikan karmasik davranislar ifade etmektedir. Bu
etkiler, matris ve takviye malzemelerinin mekanik ve fiziksel 6zelliklerinin birbirini nasil
etkiledigini belirler. Ozellikle, bu etkiler, kompozitlerin yiik tasima kapasitelerini ve
genel performanslarini etkilemektedir.

Temelde {i¢ baglama etkisi tiirii vardir. Ilk olarak elastik baglama, matris ve
takviye malzemelerinin farkli elastik modiilleri arasindaki etkilesimlerle ilgilidir. Farkli
modiiller arasindaki bu etkilesim, kompozit malzemenin genel -elastikiyetini ve
deformasyon davranisini etkilemektedir. ikinci baglama etkisi termal baglamadir.
Kompozit malzemeler, sicaklik degisimlerine kars1 farkli tepkiler verebilir. Matris ve
takviye arasindaki termal genisleme oranlarindaki farkliliklar, i¢ gerilmelere ve
deformasyonlara yol agabilir. Bu, malzemenin termal stabilitesini etkilemektedir. Ugiincii
etki ise hidrodinamik baglamadir. Kompozitler, su veya diger sivilarla etkilesime
girdiginde, takviye ve matris arasindaki etkilesimler sivi ile ilgili ozelliklerde
degisikliklere neden olmaktadir. Bu, malzemenin korozyon direnci veya sivi emme
ozelliklerini etkilemektedir.

Baglama etkileri, kompozit malzemelerin genel performansini ve dayanikliligini
etkilemektedir. Ozellikle yiiksek performansl uygulamalarda, bu etkilerin iyi anlasiimasi
ve yonetilmesi gerekmektedir. Miihendisler, kompozit malzemelerin tasariminda
baglama etkilerini dikkate alarak daha verimli ve etkili malzemeler iiretir. Bu,
malzemelerin performansini ve giivenilirligini artirabilmektedir. Havacilik, otomotiv ve
uzay endiistrisi gibi yiiksek performans gerektiren alanlarda, baglama etkilerini dogru bir
sekilde yonetmek, tiriinlerin giivenligini ve verimliligini artirir.

Uygun matris ve takviye malzemeleri segilerek baglama etkileri minimize
edilebilir. Ozellikle, uyumlu termal ve elastik ozelliklere sahip malzemeler tercih
edilmelidir. ileri diizey tasarim araglari ve analiz yontemleri, baglama etkilerini anlamak
ve optimize etmek icin kullanilir. Bu, bilgisayar destekli miihendislik (CAE) yazilimlar
ve deneysel testler yoluyla yapilabilir. Uretim asamasinda dikkatli kontrol ve yonetim,
baglama etkilerinin olumsuz etkilerini azaltabilir. Ozellikle, malzemelerin homojen bir
sekilde dagitilmas1 ve islenmesi saglanmalidir.

Sonug olarak, kompozit malzemelerde baglama etkileri, matris ve takviye
malzemeleri arasindaki etkilesimlerin neden oldugu karmasik davraniglari ifade eder. Bu
etkilerin anlagilmasi ve yonetilmesi, kompozitlerin performansim1 ve giivenilirligini
optimize etmek icin kritik 6neme sahiptir. Gelismis malzeme bilimi ve miihendislik

uygulamalari, bu etkilerin daha iyi anlasilmasini ve kontrol edilmesini saglayarak,
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kompozit malzemelerin ¢esitli endiistriyel uygulamalarda daha etkili bir sekilde
kullanilmasini miimkiin kilar.

Kompozit yonelimlerinin  belirlenmesinde  ve  direngenlik  matrisinin
olusturulmasinda baglama etkileri goz Oniine alinmaktadir. Baglama etKkileri,
kompozitlerin ~ direngenlik  matrislerinin ~ olusumlar1  esnasinda  kompozitin
deformasyonlara nasil karsilik vereceklerini gostermektedir (Cuntze, 2014). Sekil 9°da
kompozitin  direngenlik  matrisinin  olusumundaki  yerlesimlerin  hangi tiir

deformasyonlara karsilik verecegi gosterilmistir.
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Sekil 9. Direngenlik Matris Elemanlariin Laminat Elemanin Deformasyonu Uzerindeki Etkisi (Cuntze,
2014)

Kompozit malzemelerde yerlesim agilarimin (veya fiber ydnlerinin) Onemi,
malzemenin mekanik 06zelliklerini, performansini ve genel verimliligini dogrudan
etkileyen kritik bir faktordiir. Fiberlerin yerlesim agilari, kompozit malzemenin yiik
tasima kapasitesini belirler. Fiberler genellikle yiiklerin en iyi sekilde tasinabilmesi i¢in
ozel agilarda yerlestirilir. Ornegin, fiberler yiik yoniine paralel yerlestirildiginde,
kompozit malzeme en yiiksek ¢ekme ve basma dayanimini gosterir. Bir u¢ak kanadinda
fiberlerin ana yiik yoniine paralel olmasi, kanadin yiiksek riizgar ve kaldirma kuvvetlerine
dayanmasini saglar. Fiberlerin yerlesim agilari, malzemenin termal soklara kars1 direncini
etkileyebilir. lyi segilmis fiber ydnleri, termal genlesme ve biiziilmeye kars: malzemenin

dayanikliligimmi artirabilir. Uzay araglarinda, yiiksek sicaklik degisimlerine dayanikli
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kompozitler kullanilir. Burada, fiberlerin termal genisleme 6zellikleri dikkate alinarak
yerlesim agilart optimize edilir. Fiberlerin ¢esitli agilarda yerlestirilmesi, kompozit
malzemenin farkli yonlerdeki yiikleri tasima kapasitesini artirir. Bu, 6zellikle karmasik
yuklerin etkisi altindaki yapilar i¢in 6nemlidir. Bir otomobil sasisinde fiberlerin farkli
acilarda yerlestirilmesi, sasiye uygulanan karmasik yiiklerin etkili bir sekilde
dagitilmasini saglar. Fiberlerin yerlesim agilari, kompozit malzemenin sertligini etkiler.
Belirli agilarda yerlestirilmis fiberler, malzemenin egilme ve burulma sertligini artirabilir.
Esnekligi artirmak i¢in fiberler genellikle cesitli agilarda yerlestirilir. Bu, malzemenin
belirli bir yonde esnemesine izin verirken diger yonlerde daha dayanikli olmasini saglar.
Fiberlerin dogru agiyla yerlestirilmesi, kompozitlerin korozyon ve asmmma direncini
etkileyebilir. Ozellikle dis ortamda kullanilan kompozitlerde, fiber yonleri malzemenin
dayanikliligimi artirabilir. Deniz kosullarina maruz kalan kompozit yapilar, fiberlerin
yonlerinin korozyon ve asinma direncini artiracak sekilde diizenlenmesini gerektirir.
Fiberlerin gesitli agilarda yerlestirilmesi, tasarimcilara daha fazla esneklik saglar. Bu,
cesitli yliik ve cevresel kosullara gore performansi optimize etmeyi miimkiin kilar.
Yerlesim agilar1, kompozitlerin cesitli performans 6zelliklerini optimize etmeye yardimci
olabilir. Ornegin, bir havacilik uygulamasinda, fiber yonleri aerodinamik performansi
artiracak sekilde diizenlenebilir. Fiberlerin yerlesim acilari, kompozit malzemelerin
liretim siirecini etkileyebilir. Ozellikle fiberlerin dogru sekilde yerlestirilmesi ve
yonlendirilmesi, kompozit malzemelerin homojenligini ve kalitesini artirabilir.

Sonug¢ olarak, kompozit malzemelerde fiber yerlesim acilari, malzemenin
performansini ve 6zelliklerini belirleyen temel bir faktordiir. Dogru yerlesim agilarinin
secilmesi, kompozitlerin mekanik, termal ve ¢evresel performansini optimize ederken,
tasarim esnekligini ve Uretim kalitesini de artirir. Bu nedenle, miihendisler ve
tasarimcilar, kompozit malzemelerin ¢esitli uygulamalar i¢in en iyi performansi
gostermesi amaciyla fiber yonlerini dikkatli bir sekilde planlamali ve optimize etmelidir.

Kompozit yerlesim agilarinin incelendigi ¢alismalarda dengeli ve simetrik agili
yerlesime (45¢/— 45¢/— 459/45°) sahip panelin lineer olmayan dinamik burkulma
yiikiinlin; dengeli ve simetrik capraz katli (0°/90°/90°/0°) panele gore daha yiiksek
olduguna ulasilmistir (Keshav vd., 2021),(D. Kumar vd., 2013). Diisiik hizli darbe
incelemeleri yapildiginda ise [Al/(0,90)4/Al] ve [Al/(+45)/(0,90)2/(x45) /Al]
yerlesimlerinin [Al/(£45)4/Al1] ve [A1/(0,90)/(£45)2/(0,90)/Al] yerlesimlerinden daha iyi
performansa sahip olduguna ulasilmigtir (P. Li vd., 2017)(Jakubczak vd., 2017)(An vd.,
2018b)(An vd., 2018a). Pekistirilmis panellerin darbe etkileri incelendiginde en az
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deformasyon olusumunun I-tipi pekistirilmis panelde oldugu gézlemlenmistir (Y. Zhang
vd., 2022)(Setyabudi vd., 2019)(Sharma vd., 2019)(Mouhat vd., 2019)(Khan vd.,
2019)(Bunea vd., 2021)(Meziere vd., 2007). Darbe hasari, yapisal yiikleme kapasitesini
biiyiik 6l¢tide etkilemektedir (Z. Sun vd., 2012). Kompozit bilesenleri tizerine polimerik
kaplama yapilmasiyla darbe 6zelliklerinde de 6nemli bir azalmaya ulasilmistir (Rizzo vd.,
2021).

Pekistiriciler ile plaka arasindaki baglantiy1 bir¢cok farkli yapistirma yontemiyle
yapmak miimkiindiir. Yapistirma yontemlerine 6rnek olarak kaynak, nokta kaynak,
yapisal yapistirict kullanimi, silikon dolgu kullanimi ve akrilik kopiik bant ile yapistirma
verilebilir. Pekistiriciler ile kKaynak ve nokta kaynak yontemleri, kullanilacak malzemeleri
aliminyum, ¢elik ve metaller olarak sinirlandirmaktadir (An Evaluation of Stiffener
Attachment Methods, y.y.). Aliiminyum, hava ile temasindan hemen sonra iist katmaninda
bir tabaka olusturmaktadir. Olusan tabakanin erime sicakligi saf aliiminyumun erime
sicakligiin neredeyse ii¢ katidir (How to properly weld aluminum, y.y.). Bu sebeplerden
otiirli aliiminyuma kaynak yapilmasi oksitlenme, gozeneklilik ve kirlilik sorunlarindan
kaynakli maliyetlidir. Kaynaklama ve percinleme yontemlerinin pekistirilmis panellerin
statik performanslar1 {izerinde etkisinin incelendigi c¢aligmada kaynak yontemiyle
birlestirilmis panellerin burkulma ytiklerinin per¢inli panellerinkinden daha diisiik
olduguna ulagilmistir (Shao vd., 2014). Yapisal yapistirict kullanimi, en giiglii yapistirma
yontemi olmasma karsin yapistirici malzemenin se¢imi ve analize yapistirma
baglantisinin eklenmesi zordur. Silikon dolgu ile yapistirma, kat1 pargalarin esnek sekilde
yapismasini saglamak i¢in kullanilmaktadir. Akrilik koptik bant ile yapistirma yontemi
ise kayma gerilmelerine diger yontemlere gore daha az dayaniklidir. Kompozit iiretim
tekniklerinin kiyaslandigi bir c¢aligmada genis kompozit bantlarimin sarmal olarak
katmanlayarak tretildiginde bu teknolojinin sadece diiz sekiller i¢in kullanilmasinin
dogru sonuca ulastigr gozlemlenmistir (Kulhavy & Lepsik, 2017). Yapistirma
yontemlerine gerek duyulmayan biitiinlesmis (entegre) konfigiirasyonda ise pekistiriciler
plakaya sabitlenmek yerine tek kalipli olarak iiretilmektedir. Bu yontem, yapistirma
yontemlerinin kayma gerilmelerine, darbeye ve normal yiiklemelere karsi
dezavantajlarimi1 yok ederek pekistiricinin plakadan ayrilmasini en aza indirgemek
amaciyla tercih edilmektedir. Giintimiizde havacilikta kullanilan yapilar entegre yapilar,
eklemeli imalat ile tiretilen 3D pargalar ve kompozitlerdir (Makalesi vd., 2020). Ayni
zamanda entegre konfiglirasyon, burkulma mukavemetinde artis saglamaktadir.

Pekistirici ve panel malzemesinin tek parga metal yerine kompozit olmasiyla yiik
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dayanimi da artis gostermektedir. Entegre olusturulmus pekistirilmis panellerin acgik
kesitli boncuklarla pekistirilmesi durumunda termoplastik kompozit paneller igin,
pekistiriciler aras1 mesafe ve pekistiricilerin kesit geometrilerinin etkilerinin incelendigi
calismalar yer almaktadir (Renze & Laananen, 1994).

Hava araglari, ¢esitli yiiklere maruz kalir ve bu yliklerin yonii ve siddeti, yapisal
hasar riskini dogrudan etkilemektedir. Kuvvetlerin hava aracina nasil hasar verebilecegini
anlamak i¢in, ana kuvvet tiirlerini ve bu kuvvetlerin hava aracinin yapisal bilesenleri
tizerindeki etkilerini incelemek faydalidir.

Hava araglar1 ¢ekme kuvvetine, ugagin uzunlugu boyunca, genellikle ugak
kanatlarinin  ve gdvdesinin uzantisi boyunca maruz kalmaktadir. Kompozit
malzemelerde, c¢ekme kuvvetleri fiberlerin ayrilmasina veya matrisin fiberlerden
ayrilmasina neden olabilir. Metal yapilar cekme kuvvetlerine maruz kaldiginda, metalin
plastik deformasyonu veya ¢ekme catlaklar1 olusabilir. Ornegin ugak kanatlari riizgarin
etkisiyle yukar1 dogru ¢ekildiginde, fazla ¢cekme kuvveti kanat kdklerinde ¢atlamalara yol
acabilmektedir (Chu vd., 2021).

Basma kuvveti ugagin uzunlugu boyunca, genellikle kanatlarin iist kismina veya
govdeye uygulanan kuvvetlerdir. Basma kuvvetleri malzemede ezilmelere ve ¢atlamalara
neden olabilir. Yiiksek basma kuvvetleri, 6zellikle uzun ve ince yapilar olan kanatlarda,
burkulma ve yer degistirme sorunlarina yol agabilir. Ornegin bir ugagm inis takimlarinin
yere vurmasit sirasinda meydana gelen yiiksek basma kuvvetleri, inis takimlarinda
deformasyona veya catlaklara yol agabilmektedir (Djerrad vd., 2019).

Pekistirilmis panellerin tasarim ve optimizasyon siirecinde burkulma kuvveti
oldukg¢a 6nemlidir (Maurya, 2021)(L. Y. Li & Bettess, 1997)(Ahmer Wadee & Farsi,
2014)(Khosravi & Sedaghati, 2012)(Perry vd., 2007)(N. Liu vd., 2018). Bu ¢alismada
yapildig1 gibi pekistirilmis panellerde gerceklestirilen literatiirdeki diger ¢aligmalarda da
pekistirici sayilari, pekistirici kalinlig: gibi etkiler burkulma kuvvetinin uygulanmasiyla
karar verilmistir (Zhao vd., 2019)(Mocker & Reimerdes, 2006)(Sridharan vd.,
2012)(Hughes vd., 2004)(Buermann vd., 2006)(Houston vd., 2017)(Gulizzi vd., 2019).
Bu konuda literatiirde ge¢misten bu yana bir¢ok ¢alisma gergeklestirilmistir (Bisagni &
Vescovini, 2009)(Coburn vd., 2014)(Jaunky vd., 2012)(Ambur & Jaunky, 2001)(B.
Zhang & Sun, 2011).

Egilme kuvveti kanat veya govde boyunca, kuvvetin genellikle ucak eksenine dik
yonde uygulandigi yerlerde meydana gelmektedir. Egilme kuvvetleri, 6zellikle malzeme

biikiildiigiinde, catlaklarin veya deformasyonlarin olusmasina neden olabilir. Egilme,



15

malzemenin seklini degistirebilir ve yapisal zayiflamalara yol acabilir. Ornegin bir ugak
manevra yaparken veya hava akimlarina maruz kaldiginda kanatlarda meydana gelen
egilme kuvvetleri, kanat uglarinda veya koklerinde ¢atlaklara yol agabilmektedir.

Burulma kuvveti yapinin ekseni etrafinda dondiirilmeye c¢alisilan kuvvetler,
genellikle ucagin govdesi veya kanatlari boyunca meydana gelmektedir. Burulma
kuvvetleri, kompozit malzemelerde veya metal yapilar iizerinde burulma gatlaklarina ve
deformasyonlara neden olabilir. Uzun siireli burulma kuvvetleri, malzemede yorulma ve
zamanla yorgunluk hasarina yol agabilir. Bir ugak yiiksek hizli doniislerde burulma
kuvvetlerine maruz kalabilir, bu da kanat veya govde tizerindeki burulma hasarlarina yol
acabilmektedir.

Kesme kuvveti iki paralel yiizey arasindaki kuvvetler, genellikle ugak
kanatlarinda veya govdesinde meydana gelmektedir (Xing vd., 2021)(Alinia, 2005).
Kesme kuvvetleri, malzemede yatay catlaklarin olusmasina neden olabilir. Kesme
kuvvetleri, ozellikle bagli yapilar arasinda, baglanti yerlerinde zayiflamalara neden
olabilir. Bir ucak havadayken yiiksek hizda yon degistirirse, kanat baglant1 noktalarinda
kesme kuvvetleri artabilir ve baglanti elemanlarinda hasara yol acabilir.

Siirtlinme kuvveti yilizeyler arasindaki siirtiinme kuvvetleri, genellikle hareket
eden parcalar arasinda olusmaktadir. Siirekli siirtinme, malzemelerin yiizeylerinde
asinmaya neden olabilir. Sirtiinme kuvvetleri, 6zellikle hareketli pargalar arasinda,
ylizeylerde bozulmalara ve deformasyonlara yol agabilir. Ugak inig takimlarinin pistle
temasi sirasinda siirtlinme kuvvetleri, lastiklerin ve inis takimlarinin aginmasina neden
olabilir.

Hava araglari, ¢esitli kuvvetlere maruz kaldiginda, bu kuvvetlerin yonii ve siddeti,
yapi lizerinde farkl tiirde hasar olusturabilir. Cekme, basma, egilme, burulma, kesme ve
slirtiinme kuvvetlerinin her biri, malzeme ve yapinin performansini etkiler ve hasar riskini
belirler. Hava araglarinin tasariminda bu kuvvetlerin etkilerini dikkate almak, yapisal
giivenligi saglamak ve performansi optimize etmek i¢in kritik dneme sahiptir. Bu nedenle
miihendisler, kuvvetlerin dogru bir sekilde hesaplanmasi ve yapinin bu kuvvetlere
dayanacak sekilde tasarlanmasi konusunda biiyiik bir 6zen gosterilmektedir.

1 Haziran 2009 tarihinde bir Airbus A330-203 u¢agi olan Air France Flight 447,
Rio de Janeiro'dan Paris'e dogru ugus gergeklestiriyordu. Ucak, Atlantik Okyanusu
tizerinde seyir halindeyken, siddetli hava kosullar1 ve yogun tiirbiilansa maruz kaldi. Bu
tiir kosullar, ucak iizerinde biiylik miktarda kuvvet uygulamaktadir ve yapisal olarak

ucakta gerilme yaratmaktadir. Hiz gostergelerinde yasanan donma sorunu nedeniyle de
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ucus ekibi yanlis bir sekilde ugak hizim1 degerlendirdi ve kontrol kayb1 yasandi. Yogun
tirbiilans ve degisken hava kosullari, ucak iizerindeki yapisal gerilimi artirdi. Ugak bu
kuvvetler karsisinda dayanikliligini yitirdi ve sonunda yapisal bir ¢okiis yasandi. AF447
kazasi, hava kosullarinin ucak tizerindeki etkilerinin ve ucus kontrol sistemlerinin
Ooneminin altin1 ¢izdi. Kazadan sonra yapilan arastirmalar, hava kosullarina dayanikli
yapilarin ve gelismis ucgus kontrol sistemlerinin ne kadar kritik oldugunu ortaya koydu.
Ayrica, ugus ekibinin egitim ve durum tespiti siireglerinin gelistirilmesi gerektigi

sonucuna varildi. Sekil 10’daki gorselde bu kazanin ardindan u¢agin bulunan pargalarinin

gorselleri gosterilmistir (2. Air France Flight 447 crash | Download Scientific Diagram,

y.y.)

Sekil 10. Air France Flight 447 Kazas1 Kalintilar1

12 Kasim 2001 tarihinde bir Airbus A300-605R ugagi olan American Airlines
Flight 587 New York'taki John F. Kennedy Uluslararas1 Havalimani'ndan kalktiktan kisa
bir siire sonra diiserek Queens, New York'ta bir mahalleye ¢akildi. Kazada toplam 265
kisi hayatin1 kaybetmistir. Kalkis sonrasi ugak, diger ucaklarin biraktig: tiirbiilansh hava
akimlarina maruz kaldi. Bu tiirbiilans, 6zellikle ugusun ilk birka¢ dakikasinda etkili oldu
ve ucagin kontroliinii zorlastird1. Tiirbiilansin etkisiyle, ugagin kanatlarmin ve kuyruk
yiizeylerinin tizerindeki kuvvetler artti, bu da ugak tizerinde ciddi yapisal strese neden

oldu. Ozellikle kuyruk yiizeyindeki (stabilizatér) kuvvetlerin asir1 bir sekilde artmasina
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neden olan tlirbiilansa maruz kaldi. Bu kuvvetler, u¢agin stabilizatoriinii asir1 sekilde
yiikledi. Stabilizatoriin kontroliinii saglayan hidrolik sistem, asir1 yiikler altinda basarisiz
oldu ve bu da ugagin kontroliinii kaybetmesine yol agmistir. Sekil 11°de bu kazanin
ardindan ucagin bulunan pargalarinin goérselleri gosterilmistir (What Caused The Crash
Of American Airlines Flight 5877, y.y.).

Sekil 11. American Airlines Flight 587 Kazas1 Kalintilart

Siir kosullar1 (boundary conditions), miihendislik ve bilimsel analizlerde, bir
sistemin veya yapinin fiziksel ve matematiksel modelleme siireclerinde temel bir rol
oynamaktadir. Bu kosullar, analiz edilen sistemin sinirlarinda veya etrafinda belirli
kisitlamalarin ve davranislarin nasil oldugunu tanimlar. Sinir kosullari, fiziksel ve
matematiksel modelleme siireglerinde sistemin smirlarin1  belirler ve analizin
dogrulugunu saglamak icin gereklidir. Bu kosullar, modelin ger¢ek diinya davraniglarini
dogru bir sekilde yansitmasini saglar. Yapisal miihendislikte, sinir kosullari, yapinin
tizerine etki eden kuvvetler ve yiikler gibi faktorlerin analiz edilmesine yardimci olur. Bu
kosullar, yapisal dayaniklilig1 ve giivenligi belirlemek i¢in kritik 6neme sahiptir. Sinir
kosullari, bir sistemin veya yapimin performansin1 ve giivenligini degerlendirmek igin
kullanilir. Performans kriterlerinin ve giivenlik standartlarinin saglanabilmesi i¢in bu

kosullar dikkate alinir. Dinamik analizlerde, smir kosullari, sistemin zaman ic¢indeki
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davraniglarini ve tepkilerini belirler. Bu, sistemin dinamik stabilitesini ve performansini
anlamak i¢in gereklidir.

Proje yonetiminde kritik bir gorev olan Yyapisal analiz, projenin genel
verimliligini, glivenilirligini ve genel performansini degerlendirmeye odaklanir. ANSY'S,
Abaqus, SAP2000, ETABS, RFEM, COMSOL Multiphysics, STAAD.Pro ve Tekla
Structures dahil olmak {izere ¢esitli yazilim programlarini kullanir. ANSYSS, dogrusal ve
dogrusal olmayan analiz, dinamik analiz, dinamik analiz ve ¢esitli modelleme tekniklerini
destekleyen kapsamli bir yonetim yazilimidir. Abaqus, Dassault Systémes tarafindan
gelistirilen ve karmasik problem ¢6zme sorunlarinin belirlenmesine yardimci olan giiglii
bir FEEA aracidir. SAP2000, spektral, kinematik ve spektral analiz dahil olmak {izere
cesitli modelleme tekniklerini i¢ceren kapsamli bir analiz ve tasar analiz aracidir. RFEM,
cesitli modelleme tekniklerini iceren ve ¢esitli uygulamalarda kullanilabilen giiglii bir
analiz paketidir. COMSOL Multiphysics ¢ok ¢esitli sonlu elemanlar ve model analiz
araglart sunarken, STAAD.Pro ¢esitli model tiirleri ve analiz yontemleri i¢in destek
saglar. Tekla Structures, ayrintili yapisal analiz saglayan bir BIM modelidir. Bu
calismada ANSYS yazilimi kullanilmastir.

2.1. Kompozitlerde Burkulma Teorisi

Burkulma, genellikle uzun, ince yapilar iizerinde meydana gelen bir tiir yapisal
kararsizliktir. Burkulma, yapinin eksenel yiikler altindaki davranisini ifade etmektedir.
Kompozitler, matris ve takviye elemanlarmin kombinasyonuna bagli olarak farkli
mekanik 6zellikler sergilemektedir.

Euler burkulma teorisi genellikle homojen ve izotropik malzemeler igin gegerlidir.
Kompozitlerde uygulamadan 6nce malzemenin anizotropik dogas1 goz dniine alinmalidir
(Qiao & Davalos, 2013). Timoshenko burkulma teorisi ise ince ve uzun elemanlar igin
gelistirilmis bir teoridir ve kompozitlerin burkulma analizi i¢in de uygundur. Burada hem
egilme hem de kayma deformasyonlari dikkate alinmaktadir (Mohammad Abadi &
Daneshmehr, 2014).

Burkulma direncini artirma ydntemlerinden biri liflerin yonelimi ve yerlesiminin
burkulma direncini artiracak sekilde tasarlanmasidir. Yapisal elemanlarm kalinligini
artirmak, burkulma direncini artirabilmektedir. Kompozite ek takviye malzemeleri veya
dokular eklemek, burkulma direncini artirmaktadir.

Kompozit plakalar, basing veya kesme yiikii altinda burkulma hasarlarina kars1
hassastir. Kompozit plakalarin burkulma sonrasi yetenegi, hasar modlar1 ve etkilesimleri

hakkinda dogru bilgi gerektirir. Burkulmaya yonelik tasarim yapmak ve burkulma sonrasi
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yetenegi kullanmak ekstra bir ihtiyatlilik olabilir. Farkli yiikleme kombinasyonlar1 ve
sinir kosullari i¢in burkulma yiikiiniin dogru hesaplanmasi, burkulma sonrasi panellerde
¢ok onemlidir.

N, ve N, ’nin dikdortgen kompozit plakaya birbirine dik eksenlerinde uygulanan

kuvvetler oldugunu varsayarsak;

Olmaktadir. Dikdortgen kompozit plakanin tek eksenli basing altinda burkulmast
durumunda k = 0 alinmaktadir. Plaka basing altindayken burkulma yiikii denklemi:

N m2[Dyym* + 2(D1y + 2Dgg)m?*n?(AR)? + D,,n*(AR)*]
0 =

a’m?
Olmaktadir. AR, uzunluk/en oranidir. Sekil 12’de burkulma yiikiiniin plaka en boy
oranina gore iligkisi gdsterilmistir.

Nxcrit

(N/mm)
0.8 T

06 +

T
4

0 02 04 06 08 1 1.2 1.4 1.6 1.8 2 22 2.4 2 3
Uzunluk / En Iki farkli moda karsilik
e ——— gelen aymi burkulma yiikii
D, [_0.66
D 0.47
D;_j 0.66 Nm
Dgs 0.49

Sekil 12. Burkulma Yiikiiniin Plaka En Boy Oranina gére Iliskisi

Denklemin sag tarafindaki n = 1 oldugunda N, kii¢iiltiiliir, yani uygulanan yiikiin

enine yonde yalnizca bir yarim dalga olusur. n = 1 alinir ve formiil yeniden diizenlenirse:
2

I
No = Pyl [Dy1m? + 2(Dy, + 2Dg6) (AR)? + Dz (AR)* /m? |
Ulasilmaktadir. Yukaridaki denklem basit mesnetli dikdortgen kompozit plakanin
basing altindaki burkulma yiikiinii vermektedir. Denklemdeki m degeri kiiciiltiilerek

burkulma yiikii de azaltilabilir. Burkulma yiikii egilme direngenlikleri D4, D;5, D5, Ve
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Dgg’ya ek olarak plakanin AR oranina baghdir. Bu bagimlilik, sabit uzunlugu 508 mm
olan bir plaka i¢in yukaridaki sekilde gosterildigi gibidir. Sekilden ¢ikarilacagi lizere en-
boy orani arttik¢a yiik yoniindeki yarim dalga m sayisi da artmaktadir. Tipik olarak her
m degeri i¢in burkulma yiikiinii en aza indiren bir AR degeri vardir. Ardisik m degerlerine
karsilik gelen egrilerin kesisme noktalari, plakanin iki moddan birinde burkulabilecegini
ve ayn1 burkulma yiikiine sahip olabilecegini gosterir. Plaka iki moddan birinde burkulma
egiliminde olacak ve digerine ge¢meyecektir. Bu sekildeki sonuglar ayni D matris
degerlerine sahip yari-izotropik yerlesime (45)/(0/90)/(45) karsilik gelmektedir. Bunun
laminat kalinlig1 0,5715 mm'dir. Aym1 kalinlik, uzunluk ve AR ’ye sahip aliiminyum
levhada ise Sekil 13’te gdsterilmistir.

Nxcrit
(N/mm)
0.7 1 zo_zoc,\_/\_ﬂf.f:
<21 composite
0.3+
0.1 +
O e L B B B B T B S B e B
01< 02 04 06 08 1 1.2 14 16 18 2 22 24 26 28 3

Uzunluk/Genislik

Sekil 13. Esit Kalinliktaki Aliiminyum ve Yari izotropik Kompozit Plakalar (Uzunluk=508 mm) I¢in
Burkulma Yiiklerinin Karsilagtirilmasi

Yukaridaki sekilde goriildiigii gibi, ayn1 kalinliktaki bir aliminyum levhanin
burkulma ytiki, esit kalinliktaki yar1 izotropik kompozit levhaninkinden %20 kadar daha
yiiksek olmaktadir (AR 0.5 i¢in). Bu hesaplamanin kat kalinliklariin bir sonraki tamsay1
katina yuvarlanmasi gerekecektir. On karsilastirmalarm yapilabilmesi igin kompozit
plakanin kalinliginin siirekliligi varsayilirsa, kompozit plaka i¢in gerekli kalinlik artis1 su

sekilde olacaktir:

1
Kalinlik artist = (1.2)3 = 1.063

Bu nedenle ayni boyuttaki plaka i¢in kompozit (grafit/epoksi) ile aliiminyum

panel arasindaki agirlik orani su sekildedir:
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W% = 0.58 (1'063) =0.616
Wy 1/

Burada 0.58 yogunluk oranidir. Diger ¢arpan ise kalinlik oranidir. Yukaridaki
denklem, bir aliiminyum plaka ile basma altinda ayni burkulma yiikiine sahip yari
izotropik bir kompozitin, aliiminyum agirligindan yaklasik olarak %38 agirlik tasarrufu
saglamaktadir. Bu sonucun elde edilmesinde kompozit malzeme ile her tiirlii kalinligin
elde edilebilecegini varsaydigini ve malzeme dagilimi, ¢cevresel etkiler, ¢cevre etkileri gibi
tasarimu etkileyebilecek baska faktorlerin bulunmadig varsayilmistir.

Bu boliimde anlatilanlara benzer yaklasimlar, farkli sinir kosullarima ve/veya
uygulanan yiiklere sahip dikdortgen kompozit panellerin burkulma yiikleri i¢in de
kullanilabilmektedir. Tablo 1’de en yaygin durumlar ve bu durumlara karsilik burkulma
yiikleri verilmistir. Bu tablodaki degerlerde egilme-dondiirme birlesik etkilerinin

olmadig1 (D, = Dy¢ = 0) varsayilmustir.

Tablo 1. Cesitli Sinir Kosullar1 ve Yiik Kombinasyonlari i¢in Burkulma Yiikleri(Kassapoglou, y.y.)
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Sekil 14’te gosterildigi gibi ¢epecevre kenetlenmis plaka en yiiksek burkulma
yiikiine sahiptir. Beklendigi gibi, basit mesnetli plakalar ise en diisiik burkulma yiikiine
sahiptir ve kenetlenmig/basit mesnetli kombinasyonlar iki u¢ nokta arasinda yer
almaktadir. Bu sekilde CCL, yiiklii taraflarin sikistirildigini  belirtmektedir. CCU

gosterimi, yiiksiiz taraflarin sikigtirtldigint belirtmektedir.
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1.5 1

0.5 +

Her yonde SS CCL, SSU SSL, CCU Her yonde CC

Sekil 14.Sinir Kosullarinin Kare Kompozit Plakanin Basing Altindaki Burkulma Yiikiine Etkisi

3. MATERYAL VE YONTEM

Bu bolimde tez calismasinda kullanilan model geometrileri, mesh diizeni,
materyal Ozellikleri gibi analizleri gergeklestirirken kullanilan veriler gosterilmistir.
Ayrica analizin dogrulugunu ispatlamak icin yapilan dogrulama ¢alismas1 da
anlatilmistir.
3.1. Model Geometrisinin Belirlenmesi ve Mesh Yapisi

Bu ¢alisma igin pekistiricileri bir arada tutan plaka 600 mm x 600 mm olarak
belirlenmistir. 55 mm’lik meshler atilmistir. Pekistiriciler, pekistiricileri plakaya
baglayan diizlem ve pekistiricileri bir arada tutan plaka kompozit olarak modellenmistir.
Kompozit modellemesi, ANSY'S programinda ACP (Pre) modiilii ile ger¢eklestirilmistir.
Plaka kalinliklar1 her bir tiir pekistirilmis panel igin 2 mm, 3 mm, 4 mm ve 3,4,5 adet
pekistirici esit araliklarla yerlestirilerek analiz gerceklestirilmistir. Her bir yonelimdeki
kompozit plaka i¢in 0,50 mm kalinlik belirlenmistir. Analizi gergeklestirilen pekistiriciler
T, I ve J tiirleridir. Analiz sonuglarinda benzer artiglar gozlemlendikten sonra bazi
kalinlik, pekistirici sayis1 ve pekistirici tipindeki analizler gerceklestirilmemistir.
3.1.1. T-Tipi Kompozit Pekistirilmis Panellerin Modellenmesi

T-tipi pekistirilmis panellerde 3, 4 ve 5 adet pekistirici esit araliklarla
yerlestirilmistir. Bu tip panellerde bir diger kiyas segenegi olarak pekistirici sayilari sabit
tutularak plaka kalinliklar1 2 mm, 3 mm ve 4 mm olarak incelenmistir. Pekistiricinin
yiiksekligi 30 mm, kalinligi 3 mm belirlenmistir. Pekistiricilerin plakaya (600x600 mm)

baglanmasini saglayan pekistiricilerin diizlemlerinin genisligi 50 mm ve kalinliklar1 da 3
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mm olarak modellenmistir. Sekil 15, 16, 17 ve 18’de T-tipi pekistirilmis paneller i¢in

analizi gergeklestirilen modellemeler gosterilmistir.

0% 2 A0 )
I
W

Sekil 15. T-Tipi 3 Pekistiriciye Sahip 2 mm Kalinliginda Panelin Model Geometrisi

Ansys

2021 R2

i

Sekil 16. T-Tipi 3 Pekistiriciye Sahip 2 mm Kalinliginda Panelin Mesh Atilmis Goriiniimii

200 e 300,00 (o)

0 5,00

Ansys

2021 R2

00 15000 300,00 (mrm)
I u_ ]

75,00 225,00

Sekil 17. T-Tipi 4 Pekistiriciye Sahip 2 mm Kalinliginda Panelin Mesh Atilmig Goriiniimii
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Ansys

2021 R2

N

Sekil 18. T-Tipi 5 Pekistiriciye Sahip 2 mm Kalinliginda Panelin Mesh Atilmig Goriiniimii

0,00 15000 300,00 ()
I 20O a0

75,00 225,00

3.1.2.1-Tipi Kompozit Pekistirilmis Panellerin Modellenmesi

I-tipi pekistirilmis panellerde de T-tipi pekistirilmis panellerde yapilan
kiyaslamalar (pekistirici sayilari, plaka kalinlig1) gergeklestirilmistir. Pekistiricinin
yiiksekligi 30 mm, kalinligi 3 mm belirlenmistir. Pekistiricilerin plakaya (600x600 mm)
baglanmasini saglayan diizlemlerinin genisligi 50 mm ve kalinliklar1 da 3 mm olarak
modellenmistir. Pekistiricinin {ist genisligi 30 mm olarak ve kalinlig1 da 3 mm olarak
modellenmigtir. Sekil 19, 20, 21 ve 22’de I-tipi pekistirilis paneller i¢in analizi

gercgeklestirilen modellemeler gdsterilmistir.

Ansys

2021 R2

NA

Sekil 19. I-Tipi 3 Pekistiriciye Sahip 2 mm Kalinliginda Panelin Model Geometrisi

000 150,00 300,00 {mm}

75.00 225.00
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Sekil 20. I-Tipi 3 Pekistiriciye Sahip 2 mm Kalinliginda Panelin Mesh Atilmis Goriiniimii

0,00 150,00 300,00 (rrm)
B I

75,00 225,00

000 100.00 200,00 (mm)

5000 15000

Sekil 21. I-Tipi 4 Pekistiriciye Sahip 2 mm Kalinliginda Panelin Mesh Atilmis Gorliniimii

Ansys
2021 R2

000 150,00 300,00 &mmy
I 0200 a0

75,00 225,00

Sekil 22. I-Tipi 5 Pekistiriciye Sahip 2 mm Kalinliginda Panelin Mesh Atilmis Goriiniimii

26
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3.1.3.J-Tipi Kompozit Pekistirilmis Panellerin Modellenmesi

J-tipi pekistirilmis panellerde de T ve J tipi pekistirilmis panellerde yapilan
kiyaslamalar (pekistirici sayilari, plaka kalinlig1) gerceklestirilmistir. Pekistiricilerin
plakaya (600x600 mm) baglanmasini saglayan diizlemlerinin genisligi 50 mm ve
kalinliklart da 3 mm olarak modellenmistir. Pekistiricinin iist genisligi 15 mm olarak ve
kalinlig1 da 3 mm olarak modellenmistir. Sekil 23, 24 ve 25°te J-tipi pekistirilmis paneller

icin analizi gerceklestirilen modellemeler gosterilmistir.

— —— "

75,00 500

Sekil 23. J-Tipi 3 Pekistiriciye Sahip 2 mm Kalinliginda Panelin Model Geometrisi

Sekil 24. J-Tipi 3 Pekistiriciye Sahip 2 mm Kalinliginda Panelin Mesh Atilmis Goriiniimii
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..

Sekil 25. J-Tipi 4 Pekistiriciye Sahip 2 mm Kalinliginda Panelin Mesh Atilmis Gorliniimii

0,00 150,00 300,00 (rrm)

75,00 225,00

3.2. Materyal Ozelliklerinin Belirlenmesi

Havacilikta kompozit uygulamalarin oraninin her gegen giin artmasi sebebiyle bu
calismada malzeme olarak karbon fiber kompozit malzeme secilmistir. Tablo 2’de
belirlenen karbon fiber kompozit malzemenin Ozellikleri verilmistir. Malzemeye

ortoplastik elastik olarak 6zellik verilmistir.

Tablo 2. Karbon Kompozit Malzemenin Ozellikleri

Malzeme Ozelligi Deger Birim
X Yoniinde Elastiklik Modiilii 1,35 E+05 MPa
Y Yoniinde Elastiklik Modiilii 10000 MPa
Z Yoniinde Elastiklik Modiilii 10000 MPa
XY Yoniinde Poisson Orani 0,3

YZ Yoniinde Poisson Oram 0,02222

XZ Yoniinde Poisson Oram 0,02222

XY Yoniinde Kayma Modiilii 5000 MPa
YZ Yoniinde Kayma Modiilii 5000 MPa
XZ Yoniinde Kayma Modiilii 5000 MPa

3.3. Panele Burkulma Yiikiiniin Uygulanmasi
Burkulmaya meyilli yiizeylere par¢a boyu dogrultusunda kuvvet uygulanmasinda
0zdeger modiilii kullanilmaktadir. Sekil 26°da goriildiigli gibi tiim geometrilere parcanin

y eksenindeki iki kenar1 boyunca 100 N/m kuvvet uygulanmustir.
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Ansys

2021 R2
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Sekil 26. Parcaya Uygulanan Burkulma Yiikleri

3.4. Simir Kosullarinin Belirlenmesi

Analizin gerceklestirilmesi i¢in uygulanan sinir kosullar1 analiz ¢iktilarim
dogrudan etkilemektedir. Bu nedenle c¢iktilarin dogruluk paymin arttirilmasi igin
dogrulama calismasinda alinan sinir kosullar1 kullanilmistir. flk asamada o6zdeger
degerlerine ulagmak i¢in y-eksenindeki (kuvvetin uygulandigi eksenler boyunca) iki
kenar boyunca U,=0, Rotx=0 ve Rot,=0 olarak ayarlanmistir. Plakanin tam orta
noktasinda Ux=0 ve Uy=0 olarak ayarlanmistir. Son olarak plakanin orta noktasinin
paralelinde kenar orta noktasina Uy=0 olarak girilmistir. Sekil 27°de sinir kosullar1 gorsel
olarak gosterilmistir. Burkulmaya ugrayan pekistirilmis panellerde gergeklestirilen ikinci
analizde ilk asamada kuvvetin uygulandig1 eksenlerden birinde Rotx=0, Rot;=0, Uy=0,
U,=0 olarak belirlenmistir. Diger eksende ise Rotx=0, Rot,=0 ve U,=0, Uy=0,0030 m
olarak belirlenmistir. Plakanin tam orta noktasinda Ux=0 ve Uy=0 olarak ayarlanmistir.

Plakanin orta noktasina paralel noktada ise Uy=0 kosulu verilmistir.
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Ansys

2021 R2

400,00 {ram)

Sekil 27. Panellere Uygulanan Sinir Kogullar

3.5. Dogrusal Olmayan Analizin Modiil Iskeleti

Uygulanan simir kosullarmma gore ilk burkulma gergeklestirildikten sonra
burkulmaya ugramis pekistirilmis panellere tekrardan burkulma yiikleri uygulanmistir.
Ikinci kez yiik uygulanan pekistirilmis panelde dogrusal olmayan modunu aktif etmek
icin ¢oziicli kontrollerinde biiylik sapmalar aktif hale getirilip adim sayis1 girilmistir.

ANSYS programinda uygulanan modiil siralamas Sekil 28°de belirtilmistir.

- A - B - C

1 I8l == Static Structural 1

2 | @ EngneeringData v a a2 @ Model v a2 ‘ Model & EngneeringData 4

3 Geometry v o4 .-"’/ 3 |@@ setup v o /—.3 @ setup @ Model v 4

4| @@ Model v 4 4 % Solution v ‘-/ 4 % Solution ﬂ Setup v o4

5 | o Setup v 5 | @ Results v 4 5 @ Results {5 Solution v o4
ACP (Pre) Static Structural Eigenvalue Buckling 0 Results v 4

Sekil 28. ANSYS Analiz Gergeklestirilen Modiil Diizeni

3.6. Analiz Metodu ve Sonuglarimin Dogrulanmasi

Static Structural

Analiz sonuglarmin dogrulanmasi i¢in D. Quinn, A. Murphy, W. McEwan ve F.

Lemaitre tarafindan daha once gerceklestirilmis ‘Stiffened panel stability behaviour and

performance gains with plate prismatic sub-stiffening’ ¢alismasindaki girdiler ile ANSYS

programinda ayni analiz gergeklestirilmistir. Gergeklestirilen analiz, dogrulama yapilan

calismanin deney verileriyle kiyaslanmistir. Sonu¢ dogrulamasinda kullanilan ¢alismada

¢okme yiikii 216,6 kKN ve gergeklestirilen analizde ¢okme yiikii 215,7 kN olarak
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bulunmustur. Sapma orant %0,41°tir. Sekil 29’da gorsel deformasyon sonuclarinin

kiyaslanmasi gosterilmistir.

1
:

a) b)

=)©
Q)
*©

Sekil 29. Dogrulama Yapilan Caligmanin Sonuglari ile Analiz Sonuglarinin Kiyaslanmasi (a-Referans
Calisma, b-Gergeklestirilen Analiz)
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4. ARASTIRMA SONUCLARI VE TARTISMA

Bu bolimde plaka kalinhiginin, pekistirici tiiriinlin ve pekistirici sayisinin
degisiminin pekistirilmis paneller iizerine etkilerinin analiz edilmesiyle elde edilen
sonuclar incelenmistir.
4.1. Pekistirilmis Panellerde Plaka Kalinhginin Degisiminin Burkulma Yiikii
Uzerinde Etkisinin Incelenmesi

Bu baslik altinda sirasiyla T, J ve I tipi pekistirilmis panellerde pekistirici
sayisinin 3 alindig1 ve plaka kalinliklarinin arttig1 analizlerin sonuglarinin kiyaslanmasi
verilmistir. Boylelikle pekistirici sayis1 ve tiirii sabit tutulurken plaka kalinliginin artiginin
etkileri ortaya ¢ikarilmistir.
4.1.1. I-Tipi Pekistirilmis Panellerde PeKkistirici Sayis1 Sabit Tutularak Kalinhgin
Artirillmasi

I tipi 3 pekistiriciye sahip 2 mm kalinhigindaki pekistirilmis panele 6nceki

boliimlerde anlatilan analiz gergeklestirildikten sonra asagidaki sonuglara ulasilmistir.

Sekil 30. I Tipi 3 Pekistiriciye Sahip Farkli Plaka Kalinliklarindaki Panellerde ilk Ozdeger Toplam
Deformasyon Degerleri (a=2mm, b=3mm, c=4mm)

Sekil 30°da farkli kalinliklardaki pekistirilmis panellerin ilk 6zdeger degerlerinin
kiyaslanmasi gosterilmistir. 2 mm plaka kalinliginda iken ilk burkulma modu carpani
391,1°dir. 3 mm plaka kalinliginda ilk burkulma modu ¢arpan1 1062,3 ve 4 mm plaka
kalinliginda ise bu deger 2037,2°dir. Goriildiigi lizere plaka kalinliginin artis1 6zdeger

degerlerinde artig gostermistir.
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(b) (c)

Sekil 31. I Tipi 3 Pekistiriciye Sahip Farkli Kalinliklarindaki Panellerde ikinci Ozdeger Toplam
Deformasyon Degerleri (a=2mm, b=3mm, c=4mm)

Sekil 31°de goriildigii iizere ikinci 6zdeger degerleri kiyaslandiginda 2 mm plaka
kalinligina sahip panelin degeri 401°dir. 3 mm plaka kalinligina sahip panelin degeri
1084,2 ve 4 mm plaka kalinhigina sahip panelin degeri ise 2141,1°dir. Ikinci dzdeger
degerleri de ilk 6zdeger degerinde oldugu gibi plaka kalinlig: arttikca artis gostermistir.

(a)

(b) (c)

Sekil 32. I Tipi 3 Pekistiriciye Sahip Farkli Kalinliklarindaki Panellerde Esdeger Elastik Gerinim
Degerleri (a=2mm, b=3mm, c=4mm)

Sekil 32°de esdeger elastik gerinim goriiniimleri gosterilmistir. Esdeger elastik
gerinim, yiikiin kaldirilmasi iizerine nesnenin orijinal sekline geri donecegi gerinim
degerlerinin siniridir. Elastik smir, gerilme-gerinim egrisi lizerinde nesnenin elastik
davranigini plastik davranisa degistirdigi nokta olarak tanimlanmaktadir. 2 mm plaka
kalinliginda maksimum esdeger elastik gerinim pekistiricilerin plakayla baglanti
yerlerinde, panelin kenar1 boyunca gozlemlenmistir. 3 mm ve 4 mm plaka kalinliginda
ise maksimum esdeger elastik gerinimler pekistiricilerin plakayla baglanti yerlerinde,

daha kii¢iik bir alanda meydana gelmistir.



34

(a) (b) (c)

Sekil 33. I Tipi 3 Pekistiriciye Sahip Farkli Kalinliklarindaki Panellerde C6kme Yiikii Toplam
Deformasyon Oranlar1 (a=2mm, b=3mm, c=4mm)

Pekistirilmis panellere ikinci burkulma yiikii uygulanmasinin ardindan ¢dékme
yiikii degerine ulasana kadar dogrusal olmayan analiz gerceklestirilmistir. Sekil 33’te
cokme toplam deformasyonlar1 gdsterilmistir. 2 mm plaka kalinliginda ¢kme yiikii 303,3
KN, 3 mm plaka kalinliginda ¢ékme yiikii 349,7 KN ve 4 mm plaka kalinliginda ¢6kme
yiikii 342 KN ’dur. Plaka kalinliginin artmasi ¢6kme yiiklerinde artis meydana getirmistir.
Cokme, pekistirilmis panellerin merkez noktalarina yakin bolgelerde olusmustur.

4.1.2. T-Tipi Pekistirilmis Panellerde Pekistirici Sayis1 Sabit Tutularak Kalinhgin
Artirllmasi

T tipi 3 pekistiriciye sahip 2 mm kalinhigindaki pekistirilmis panele Onceki

boliimlerde anlatildigi sekilde analiz gerceklestirildikten sonra asagidaki sonuglara

ulasilmistir.

Sekil 34. T Tipi 3 Pekistiriciye Sahip Farkli Plaka Kalinliklarindaki Panellerde ik Ozdeger Toplam
Deformasyon Degerleri (a=2mm, b=3mm, c=4mm)

Sekil 34’te farkli kalinliklardaki pekistirilmis panellerin ilk 6zdeger degerleri
gosterilmistir. 2 mm plaka kalinliginda ilk burkulma modu ¢arpani 306,3’tiir. 3 mm plaka
kalinliginda ilk burkulma modu ¢arpani 830,7 ve 4 mm plaka kalinliginda ise bu deger
1732,2°dir. Gorildigi tizere plaka kalinliginin artisi 6zdeger degerlerinde artis

gostermistir.
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(a) (b) (e)

Sekil 35. T Tipi 3 Pekistiriciye Sahip Farkli Plaka Kalinliklarindaki Panellerde ikinci Ozdeger Toplam
Deformasyon Degerleri (a=2mm, b=3mm, c=4mm)

Sekil 35’te goriildigi tizere ikinci 6zdeger degerleri kiyaslandiginda 2 mm plaka
kalinligina sahip panelin degeri 319,9’dur. 3 mm plaka kalinligina sahip panelin degeri
897 ve 4 mm plaka kalinligina sahip panelin degeri ise 1839°dur. Ikinci 6zdeger degerleri

de ilk 6zdeger degerinde oldugu gibi plaka kalinlig1 arttik¢a artis gostermistir.

@ ®) : ©

Sekil 36. T Tipi 3 Pekistiriciye Sahip Farkli Kalinliklarindaki Panellerde Esdeger Elastik Gerinim
Degerleri (a=2mm, b=3mm, c=4mm)

Sekil 36°da goriildiigii lizere 2 mm plaka kalinliginda maksimum elastik gerinim
pekistirici diizlemlerinin ana plakaya olan baglanti noktalarinda kenar boyunca ve plaka
tizerinde gozlemlenmistir. 3 mm ve 4 mm plaka kalinliginda esdeger elastik maksimum

gerinim degeri pekistirici lizerinde en iist u¢ noktada olusmustur.
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(a)

Sekil 37. T Tipi 3 Pekistiriciye Sahip Farkli Kalinliklarindaki Panellerde Cokme Yiikii Toplam
Deformasyon Oranlar1 (a=2mm, b=3mm, c=4mm)

Sekil 37°de ¢okme toplam deformasyonlar1 gosterilmistir. 2 mm plaka
kalinliginda ¢okme yiikii 177,4 KN, 3 mm plaka kalinliginda ¢okme yiikii 220,8 kKN ve 4
mm plaka kalinhiginda ¢okme yiikii 269,2 kN ’dur. Plaka kalinlig1 arttikga pekistirilmis
panelin ¢okme yiikiinde artis gdzlemlenmistir. Ve ayni zamanda kalinligin artasi daha

biiylik bir alanda ¢okme olugmasina sebep olmustur.

4.1.3. J-Tipi Pekistirilmis Panellerde Pekistirici Sayis1 Sabit Tutularak Kalinhgn
Artirllmasi

J tipi 3 pekistiriciye sahip 2 mm kalinligindaki pekistirilmis panele Onceki
boliimlerde anlatildigi sekilde analiz gerceklestirildikten sonra asagidaki sonuglara

ulasilmistir.

Sekil 38. J Tipi 3 Pekistiriciye Sahip Farkli Plaka Kalinliklarindaki Panellerde ik Ozdeger Toplam
Deformasyon Degerleri (a=2mm, b=3mm, c=4mm)

Sekil 38’de farkli kalinliklardaki pekistirilmis panellerin ilk 6zdeger degerleri
gosterilmistir. 2 mm plaka kalinliginda ilk burkulma modu ¢arpani 392,5’tiir. 3 mm plaka
kalinliginda ilk burkulma modu c¢arpan1 1019,2 ve 4 mm plaka kalinliginda ise bu deger



37

2047,7°dir. Goriildigt ilizere plaka kalimhiginin artist 6zdeger degerlerinde artig

gostermistir.

Sekil 39. J Tipi 3 Pekistiriciye Sahip Farkli Plaka Kalinliklarindaki Panellerde ikinci Ozdeger Toplam
Deformasyon Degerleri (a=2mm, b=3mm, c=4mm)

Sekil 39°da goriildiigii tizere ikinci 6zdeger degerleri kiyaslandiginda 2 mm plaka
kalinligina sahip panelin degeri 393,7°dir. 3 mm plaka kalinligina sahip panelin degeri
1097,5 ve 4 mm plaka kalinligma sahip panelin degeri ise 2242’dir. Ikinci 6zdeger
degerleri de ilk 6zdeger degerinde oldugu gibi plaka kalinlig: arttikca artis gostermistir.

Sekil 40. J Tipi 3 Pekistiriciye Sahip Farkli Plaka Kalinliklarindaki Panellerde Toplam Deformasyon
Degerleri (a=2mm, b=3mm, c=4mm)

Sekil 40°ta J tipi 3 pekistiriciye sahip farkli plaka kalinliklarindaki panellerde
toplam deformasyon degerleri gosterilmistir. 2 mm plaka kalinliginda maksimum 20,68
e® m , 3 mm plaka kalinhiginda maksimum 23 €® m ve 4 mm plaka kalmliginda
maksimum 25,47 e® m toplam deformasyon gézlemlenmistir. 2 mm plaka kalinhiginda
panelin neredeyse tiim kenarlarinda deformasyon gozlemlenmistir. 3 ve 4 mm plaka
kalinligina gecildiginde ise deformasyon kuvvet uygulanmayan kenarlarda olusmustur.

Plaka kalinlig arttikca deformasyonun gozlemlendigi noktalar sinirlanmistir.
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(a) (b) (c)

Sekil 41. J Tipi 3 Pekistiriciye Sahip Farkli Plaka Kalinliklarindaki Panellerde Esdeger Gerilme
Dagilimlar1 (a=2mm, b=3mm, c=4mm)

Sekil 41°de J tipi 3 pekistiriciye sahip farkli plaka kalinliklarindaki panellerde esdeger
gerilme dagilimlart gosterilmistir. Bu deger siinek malzemelerin belirli bir konumda
akmaya baslayacagini gostermektedir. 2 mm plaka kalinliginda esdeger maksimum
gerilme pekistiricilerin aralarindaki alanlarda ve plakanin {izerinde gdézlemlenmistir.3
mm plaka kalinliginda maksimum esdeger gerilme pekistiricinin {izerinde gozlemlenmis
ve plakada da gerilme gergeklesmistir. 4 mm plaka kalinliginda ise maksimum esdeger

gerilme pekistiricinin iizerinde gozlemlenmistir.

(a) (b) ()

Sekil 42. J Tipi 3 Pekistiriciye Sahip Farkli Kalinliklarindaki Panellerde Cokme Yiikii Toplam
Deformasyon Oranlari (a=2mm, b=3mm, c=4mm)

Sekil 42’de ¢Okme toplam deformasyonlart gdsterilmistir. 2 mm plaka
kalinliginda ¢okme yiikii 289,14 KN , 3 mm plaka kalinliginda ¢okme yiikii 340,14 kN ve
4 mm plaka kalinliginda ¢okme yiikii 385,02 kN *dur. Plaka kalinlig1 arttik¢a pekistirilmis
panelin ¢cokme yiikiinde artis gdzlemlenmistir. Ayn1 zamanda kalinlik artistyla ¢okmenin

meydana geldigi bolge pekistiriciden plakaya kaymaistir.
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4.2. Pekistirilmis Panellerde PeKkistirici Sayisinin Degisiminin Burkulma Uzerinde
Etkisinin Incelenmesi

T, J ve I tipi pekistirilmis panellerde plaka kalinliginin 2 mm alindig1 ve pekistirici
sayilariin arttigi analizlerin sonuglarinin kiyaslanmasi bu boliimde verilmistir.
Boylelikle plaka kalinlig1 ve tiirii sabit tutulurken pekistirici sayisinin artisinin etkileri
ortaya ¢ikarilmistir.
4.2.1. 1-Tipi Pekistirilmis Panellerde Plaka Kalinhg Sabit Tutularak PeKistirici
Sayisinin Artirilmasi

| tipi pekistiriciye sahip 2 mm plaka kalinhigindaki pekistirilmis panele 6nceki
boliimlerde anlatildigi sekilde analiz gerceklestirildikten sonra asagidaki sonuglara

ulasilmstir.

Sekil 43. | Tipi 2 mm Plaka Kalinhiginda Farkli Sayida Pekistiriciye Sahip Panellerde ilk Ozdeger
Toplam Deformasyon Degerleri (a=3 Pekistiriciye Sahip, b= 4 Pekistiriciye Sahip, c= 5 Pekistiriciye
Sahip)

Sekil 43’te pekistirici sayisinin degisiminin ilk 6zdeger toplam deformasyon
degerlerine etkisi gosterilmistir. 3 pekistiriciye sahip pekistirilmis panelin ilk 6zdeger
degeri 391,13"tiir. 4 pekistiriciye sahip pekistirilmis panelin ilk 6zdeger degeri 1012,2 ve
5 pekistiriciye sahip panelde ise bu deger 2152,4°tiir. Pekistirici sayisinin artig1 6zdeger

degerlerinde de artis ortaya ¢ikarmistir.
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Sekil 44. I Tipi 2 mm Plaka Kalinliginda Farkli Sayida Pekistiriciye Sahip Panellerde Ikinci Ozdeger
Toplam Deformasyon Degerleri (a=3 Pekistiriciye Sahip, b= 4 Pekistiriciye Sahip, c= 5 Pekistiriciye
Sahip)

Sekil 44’te pekistirici sayisinin degisiminin ikinci 6zdeger toplam deformasyon
degerlerine etkisi gosterilmistir. 3 pekistiriciye sahip pekistirilmis panelin ikinci 6zdeger
degeri 401°dir. 4 pekistiriciye sahip pekistirilmis panelin ikinci 6zdeger degeri 1021,8 ve
5 pekistiriciye sahip panelde ise bu deger 2157,7 dir. Pekistirici sayisinin artig1 6zdeger
degerlerinde de artis ortaya ¢ikarmistir.

(a) b | (c)

Sekil 45. I Tipi 2 mm Plaka Kalinliginda Farkli Sayida Pekistiriciye Sahip Panellerde Esdeger Elastik
Gerinim Degerleri (a=3 Pekistiriciye Sahip, b= 4 Pekistiriciye Sahip, c= 5 Pekistiriciye Sahip)

Sekil 45°te esdeger elastik gerinim gorselleri verilmistir. Esdeger maksimum
elastik gerinimler, pekistirici sayisinin artisiyla benzer artislar gostermistir. Maksimum
deger, incelenen 3 durumda da kuvvetin uygulandig1 kenarda pekistiricilerin baglanma

yerlerinde goriilmiistiir.
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(b)

Sekil 46. I Tipi 2 mm Plaka Kalinliginda Farkli Sayida Pekistiriciye Sahip Panellerde Cokme Yiikiinde
Toplam Deformasyon Dagilimlar1 (a=3 Pekistiriciye Sahip, b= 4 Pekistiriciye Sahip, c= 5 Pekistiriciye
Sahip)

Sekil 46’da ¢okme toplam deformasyonlar1 gosterilmistir. 3 adet pekistiriciye
sahip panelin ¢okme yiikii 303,3 kN, 4 adet pekistiriciye sahip panelin ¢okme yiikii 331,9
KN ve 5 adet pekistiriciye sahip panelin ¢cokme yiikii 475,2 KN *dur. Pekistirici sayisi
arttikga pekistirilmis panelin ¢okme yiikiinde artis gézlemlenmistir. Pekistirici sayisinin
artmasi ¢okmenin daha dar bir alanda meydana gelmesine sebep olmustur.
4.2.2. T-Tipi Pekistirilmis Panellerde Plaka Kalinhg Sabit Tutularak Pekistirici
Sayisinin Artirilmasi

T tipi pekistiriciye sahip 2 mm plaka kalinhigindaki pekistirilmis panele 6nceki
boliimlerde anlatildigi sekilde analiz gerceklestirildikten sonra asagidaki sonuglara

ulasilmustir.

Sekil 47. T Tipi 2 mm Plaka Kalinliginda Farkli Sayida Pekistiriciye Sahip Panellerde Ik Ozdeger
Toplam Deformasyon Degerleri (a=3 Pekistiriciye Sahip, b= 4 Pekistiriciye Sahip, c= 5 Pekistiriciye
Sahip)

Sekil 47°de pekistirici sayisinin degisiminin ilk 6zdeger toplam deformasyon
degerlerine etkisi gosterilmistir. 3 pekistiriciye sahip pekistirilmis panelin ilk 6zdeger

degeri 306,3’tiir. 4 pekistiriciye sahip pekistirilmis panelin ilk 6zdeger degeri 807,5 ve 5
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pekistiriciye sahip panelde ise bu deger 1696,7’tir. Pekistirici sayisinin artig1 6zdeger
degerlerinde de artis ortaya ¢ikarmistir.

(a)

Sekil 48. T Tipi 2 mm Plaka Kaliliginda Farkli Sayida Pekistiriciye Sahip Panellerde ikinci Ozdeger
Toplam Deformasyon Degerleri (a=3 Pekistiriciye Sahip, b= 4 Pekistiriciye Sahip, c= 5 Pekistiriciye
Sahip)

Sekil 48’de pekistirici sayisinin degisiminin ikinci 6zdeger toplam deformasyon
degerlerine etkisi gosterilmistir. 3 pekistiriciye sahip pekistirilmis panelin ikinci 6zdeger
degeri 319,9°dir. 4 pekistiriciye sahip pekistirilmis panelin ikinci 6zdeger degeri 812,3 ve
5 pekistiriciye sahip panelde ise bu deger 1703,6’dir. Pekistirici sayisinin artig1 6zdeger
degerlerinde de artis ortaya ¢ikarmistir.

(a) (b) (e)

Sekil 49. T Tipi 2 mm Plaka Kalinliginda Farkli Sayida Pekistiriciye Sahip Panellerde Toplam
Deformasyon Degerleri (a=3 Pekistiriciye Sahip, b= 4 Pekistiriciye Sahip, c= 5 Pekistiriciye Sahip)

Sekil 49°da kiyaslanan pekistirilmis panellerin toplam deformasyon degerlerinin
gorsel gosterimleri verilmistir. Toplam deformasyonlarin maksimum degerleri benzer
bolgelerde gozlemlenmistir. Pekistirici sayisinin artmasi bu bodlgenin genislemesine

sebep olmustur.
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(a) (b) (c)

Sekil 50. T Tipi 2 mm Plaka Kalinliginda Farkli Sayida Pekistiriciye Sahip Panellerde Esdeger Elastik
Gerinim Degerleri (a=3 Pekistiriciye Sahip, b= 4 Pekistiriciye Sahip, c= 5 Pekistiriciye Sahip)

Sekil 50°de kiyaslanan panellerde esdeger elastik gerinim degerleri gosterilmistir.

Bu tip panellerde de I tipi panellere benzer sonuglar elde edilmistir.

(a) (b) (c)

Sekil 51. T Tipi 2 mm Plaka Kalinliginda Farkli Sayida Pekistiriciye Sahip Panellerde Egdeger Gerilim
Degerleri (a=3 Pekistiriciye Sahip, b= 4 Pekistiriciye Sahip, c= 5 Pekistiriciye Sahip)

Sekil 51°de esdeger gerilim degerleri gorsellestirilmistir. Maksimum degerler

plaka iizerinde, minimum degerler ise pekistiriciler lizerinde olugmustur.

(b)

Sekil 52. T Tipi 2 mm Plaka Kalinliginda Farkli Sayida Pekistiriciye Sahip Panellerde C6kme Toplam
Deformasyon Degerleri (a=3 Pekistiriciye Sahip, b= 4 Pekistiriciye Sahip, c= 5 Pekistiriciye Sahip)

Sekil 52°de ¢okme toplam deformasyonlar1 gdsterilmistir. 3 adet pekistiriciye
sahip panelin ¢okme yiikii 177,4 KN, 4 adet pekistiriciye sahip panelin ¢okme yiikii 174,5
KN ve 5 adet pekistiriciye sahip panelin ¢cokme yiikii 241,7 KN dur. Pekistirici sayisi
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arttik¢a pekistirilmis panelin ¢okme yiikiinde artis gézlemlenmistir. Pekistirici sayisinin
artmasi ¢okmenin daha genis bir alanda meydana gelmesine sebep olmustur.
4.2.3. J-Tipi Pekistirilmis Panellerde Plaka Kalinhg Sabit Tutularak Pekistirici
Sayisinin Artirillmasi

J tipi pekistiriciye sahip 2 mm plaka kalinligindaki pekistirilmis panele 6nceki
boliimlerde anlatildigi sekilde analiz gerceklestirildikten sonra asagidaki sonuglara

ulasilmstir.

Sekil 53. J Tipi 2 mm Plaka Kalinliginda Farkl Sayida Pekistiriciye Sahip Panellerde ilk Ozdeger
Toplam Deformasyon Degerleri (a=3 Pekistiriciye Sahip, b= 4 Pekistiriciye Sahip)

Sekil 53’te pekistirici sayisinin degisiminin ilk 6zdeger toplam deformasyon
degerlerine etkisi gosterilmistir. 3 pekistiriciye sahip pekistirilmis panelin ilk 6zdeger
degeri 392,5°tir. 4 pekistiriciye sahip pekistirilmis panelin ilk 6zdeger degeri 981,1°dir.

Pekistirici sayisinin artist ilk 6zdeger degerlerinde de artis ortaya ¢ikarmistir.

Sekil 54. J Tipi 2 mm Plaka Kalinhiginda Farkl Sayida Pekistiriciye Sahip Panellerde ikinci Ozdeger
Toplam Deformasyon Degerleri (a=3 Pekistiriciye Sahip, b= 4 Pekistiriciye Sahip)
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Sekil 54’te pekistirici sayisinin degisiminin ikinci 6zdeger toplam deformasyon
degerlerine etkisi gosterilmistir. 3 pekistiriciye sahip pekistirilmis panelin ikinci 6zdeger
degeri 393,7°dir. 4 pekistiriciye sahip pekistirilmis panelin ikinci 6zdeger degeri

986,3’tiir. Pekistirici sayisinin artisi ikinci 6zdeger degerlerinde de artis gostermistir.

(a) (b)

Sekil 55. J Tipi 2 mm Plaka Kalinliginda Farkli Sayida Pekistiriciye Sahip Panellerde Toplam
Deformasyon Degerleri (a=3 Pekistiriciye Sahip, b= 4 Pekistiriciye Sahip)

Sekil 55°te panellerde toplam deformasyonlar gorsellestirilmistir. 3 adet
pekistiriciye sahip panelde maksimum toplam deformasyonlar panelin tiim kenarlar1
boyunca gbzlemlenmistir. 4 adet pekistiriciye sahip panelde ise plakanin kenarlarinda

degil i¢ noktalarinda gozlemlenmistir.

(a) (b)

Sekil 56. J Tipi 2 mm Plaka Kalinliginda Farkli Sayida Pekistiriciye Sahip Panellerde Esdeger Gerilim
Degerleri (a=3 Pekistiriciye Sahip, b= 4 Pekistiriciye Sahip)

Sekil 56’da esdeger gerilim degerleri gorsellestirilmistir. Maksimum degerler
plaka {izerinde, minimum degerler ise pekistiriciler iizerinde olugmustur. 3 adet
pekistiriciye sahip panelde maksimum esdeger gerinim c¢ok daha genis bir alanda

olusmustur.
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(a) (b)

Sekil 57. J Tipi 2 mm Plaka Kalinliginda Farkli Sayida Pekistiriciye Sahip Panellerde Cokme Toplam
Deformasyon Degerleri (a=3 Pekistiriciye Sahip, b= 4 Pekistiriciye Sahip)

Sekil 57°de ¢okme toplam deformasyonlar1 gosterilmistir. 3 adet pekistiriciye
sahip panelin ¢okme yiikii 289,1 KN, 4 adet pekistiriciye sahip panelin ¢okme yiikii 297,9
KN “dur. Pekistirici sayis1 arttikca pekistirilmis panelin ¢okme yiikiinde artis
gbzlemlenmistir. Pekistirici sayisinin artmasi ¢okmenin daha genis bir alanda meydana
gelmesine sebep olmustur.
4.3. Pekistirilmis Panellerde Pekistirici Tipinin Degisiminin Burkulma Uzerinde
Etkisinin Incelenmesi

Bu béliimde pekistirici sayilar1 ve plaka kalinliklart sabit tutularak pekistirici

tiplerinin degisimi incelenmistir.

Sekil 58. 2 mm Plaka Kalinliginda 3 Adet Pekistiriciye Sahip Farkli Tip Pekistirilmis Panellerde flk
Ozdeger Toplam Deformasyon Degerleri (a=T Tipi, b=1 Tipi, c=J Tipi)

Sekil 58’de pekistirici tiplerinin degisiminin ilk 6zdeger toplam deformasyon

degerlerine etkisi gosterilmistir. T tipi pekistirilmis panellerde ilk 6zdeger degeri
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306,3°tiir. I tipi pekistirilmis panellerde ilk 6zdeger degeri 391,1 ve J tipi pekistirilmis
panellerde ise bu deger 392,5°tir. ilk 6zdeger degerleri kiyaslandiginda en yiiksek carpani
J tipi pekistirilmis panellerde goriilmiistiir.

(a) (b)

Sekil 59. 2 mm Plaka Kalinliginda 3 Adet Pekistiriciye Sahip Farkli Tip Pekistirilmis Panellerde Ikinci
Ozdeger Toplam Deformasyon Degerleri (a=T Tipi, b= Tipi, c=J Tipi)

Sekil 59°da ikinci ozdeger degerlerinin kiyaslanmasi verilmistir. T tipi
pekistirilmis panellerde ikinci 6zdeger degeri 319,9°dur. I tipi pekistirilmis panellerde
ikinci 6zdeger degeri 401°dir ve J tipi pekistirilmis panellerde ise bu deger 393,7’dir.
Ikinci 6zdeger degerlerine bakildiginda en yiiksek carpan degerini I tipi pekistirilmis

paneller vermistir.

() l (b) (c)
Sekil 60. 2 mm Plaka Kalinliginda 3 Adet Pekistiriciye Sahip Farkli Tip Pekistirilmis Panellerde Esdeger
Gerilme Degerleri (a=T Tipi, b=1 Tipi, c=J Tipi)
Sekil 60’ta farkli tip pekistirilmis panellerde esdeger gerilme dagilimlari

gosterilmistir. En yiiksek maksimum esdeger gerilme dagilimi alanina J tipi paneller ve

en az alana da T tipi paneller sahiptir.
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(a) (b) (c)

Sekil 61. 2 mm Plaka Kalinliginda 3 Adet Pekistiriciye Sahip Farkli Tip Pekistirilmis Panellerde Toplam
Deformasyon Degerleri (a=T Tipi, b=1 Tipi, c=J Tipi)

Sekil 61°de farkl: tipteki pekistirilmis panellerin toplam deformasyon degerlerinin
gorsel gosterimleri verilmistir. T ve | tipi panellerde toplam maksimum deformasyon
degerleri plakanin i¢ bdlgelerinde goriiliirken, J tipi panellerde plakanin kenarlari

boyunca goriilmiistiir.

(a) (b) (©

Sekil 62. 2 mm Plaka Kalinliginda 3 Adet Pekistiriciye Sahip Farkli Tip Pekistirilmis Panellerde Cokme
Toplam Deformasyon Degerleri (a=T Tipi, b=1 Tipi, c=J Tipi)

Sekil 62°de farkli tipte panellerdeki ¢okme toplam deformasyonlari gosterilmistir.
T tipi panellerde ¢okme yiikii 177,4 kN ‘dur. I tipi panellerde ¢6kme yiikii 303,3 KN ve J
tipi panellerde de 289,1 kN ‘dur. Belirlenen kosullar altinda ¢okme yiikiine en dayanikli
panel tipi I tipi panellerin olduguna ulagilmistir.
4.4. Analiz Sonuclar

Tablo 3, 4 ve 5’te gerceklestirilen analizlerin sonuglar1 verilmistir.

Tablo 3. T-Tipi Pekistirilmis Panellerde Gergeklestirilen Analiz Sonuglar

T TiPi PEKISTIRILMIS PANEL

Pekistirici Plaka Ik Burkulma Yiikii ikinei Burkulma Cokme Yiikii(N)
Sayisi Kahnhgi(imm) (N) Yiikii(N)
3 Pekistirici 2 30 626 31986 177 360
3 83 066 89 697 220 800
4 173720 183 850 269 190
4 Pekistirici 2 80 747 81227 174 500
3 188 440 193 080 196 650
5 Pekistirici 2 169 670 170 360 241 690
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Tablo 4. I-Tipi Pekistirilmis Panellerde Gergeklestirilen Analiz Sonuglari

I TiPi PEKISTIiRILMiS PANEL

PeKistirici Plaka iIk Burkulma Yiikii ikinci Burkulma Cékme Yiikii(N)
Sayisi Kalinhgi(mm) (N) Yiikii(N)
3 Pekistirici 2 39113 40 097 303 290
3 106 230 108 420 349 680
4 203720 214 110 341 980
4 Pekistirici 2 101 220 102 180 331870
3 249 340 251 700 379 060
5 Pekistirici 2 215240 215770 475 210
3 459 140 462 330 556 170

Tablo 5. J-Tipi Pekistirilmis Panellerde Gergeklestirilen Analiz Sonuglar

J TiPi PEKISTIRILMIS PANEL

Pekistirici Plaka ilk Burkulma Yiikii Ikinci Burkulma Coékme Yiikii(N)
Sayisi Kalinhgi(mm) (N) Yiikii(N)
3 Pekistirici 2 39 253 39 372 289 140
3 101 920 109 750 340 140
4 204 770 224 200 385 020
4 Pekistirici 2 98 113 98 631 297 930
3 225 360 226 720 352 840

5.SONUCLAR VE ONERILER

Bu bélimde bu tez ¢alismasinda elde edilen verilerin sonuglar1 6zetlenmis ve

gelecekte yapilacak ¢alismalar i¢in Oneriler verilmistir.

5.1 Sonuclar

Bu tez calismasinda incelenen pekistirilmis panellerde plaka kalinliginin artis1 ve
pekistirici sayisinin artigt hem burkulma yiikiinde hem de ¢okme yiikiinde artis
saglamistir.

Plaka kalinliginin artis1, pekistirici sayisinin bir adet artirilmasindan burkulma ve
¢Okme yiikiinde daha fazla artig saglamistir.

Burkulma ytikleri, ¢okme yiiklerine gore daha fazla oranda artis gostermistir.
Cokme yiikleri kiyaslandiginda (3 pekistiriciye sahip ve 2 mm plaka kalinliginda)
I tip1 pekistirilmis paneller en yiiksek ¢okme yiikiinii vermistir.

Ayni kiyaslama (3 pekistiriciye sahip ve 2 mm plaka kalinliginda) ilk burkulma
yiiklerine gore karsilastirildiginda ise J tipi pekistirilmis paneller en yiiksek

degeri vermistir.
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5.2 Oneriler

Bu tez calismasindan yola ¢ikarak bazi analizler sonucu gerilmeler ve gerinimler
dogrusal olarak pekistirilmis panel boyunca dagilmistir. Ayni zamanda pekistirici
sayisinin ve plaka kalinliginin en yiiksek oldugu durumlarda analizler hata vermistir.
Gelecekteki caligmalarda bu iki durumun sebeplerine odaklanilabilir. Giincel
teknolojimiz kompozit panellerin entegre olarak imalatina izin vermemektedir.
Gelecekteki c¢alismalarda teknolojinin ilerlemesiyle bu tez ¢alismasinin kapsami

tekrardan degerlendirilebilir.
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