-

View metadata, citation and similar papers at core.ac.uk brought to you by .i CORE

TURATRK

H XVIIl. ULUSAL MEKANIK KONGRﬁSi
26 - 30 Agustos 2013, Celal Bayar Universitesi, Manisa

KOMPOZIT YAMA ILE TAMIR EDILMi$ INCE LEVHALARDA YORULMA
CATLAK ILERLEMESIi UZERINDE YAPISTIRMA PARAMETRELERININ
ETKISI

Mete Onur KAMAN

mkaman@firat.edu.tr
Firat Universitesi Miihendislik Fakiiltesi Makine Miihendisligi Boliimii, 23119 Elazig.

Hakan ERKEK

_ hakanerkek@gmail.com
Inénii Universitesi Miihendislik Fakiiltesi insaat Miihendisligi Boliimii, 44280 Malatya.

EFFECT OF ADHESIVELY JOINT PARAMETERS ON FATIGUE CRACK
GROWTH FOR THIN PLATES REPAIRED WITH COMPOSITE PATCH

ABSTRACT

In this study, fatigue behavior of single-side repaired aluminum plates is investigated,
numerically. Composite patch obtained from glass/epoxy laminate which are manufactured
for different thickness and fiber orientation angles are used. Aluminum Alloy plates having
centered crack whose axes are selected at different angles according to the load direction is
2023-T3. Crack tip stress intensity factor, crack growth direction and plate life are solved
under fatigue load condition. In the numerical solution, ANSYS, 12.1 finite element package
program is used and the repaired plate is modeled as the three dimensional. Stress intensity
factor is calculated by using Displacement Extrapolation (DE) method. Effect of variation of
composite patch properties, crack directions and adhesive thickness on crack growth and life
is examined. Obtained results are presented in the form of graphs.

Keywords: Composite patch, stress intensity factor, finite element analysis, adhesive, pin
joint.
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OZET

Bu calismada kompozit yama kullanilarak yapistirict ile bir yiizii tamir edilmis ¢atlak iceren
ince Aliiminyum levhalarin yorulma davranisi sayisal olarak incelenmistir. Kompozit yama
olarak cam/epoksiden iiretilmis farkli kalinlik ve fiber takviye agilarinda yamalar kullanilmig
olup, merkezinde yiikleme dogrultusuna gore farkli agilarda konumlanmis catlaga sahip levha
ise 2024-T3 Aliiminyum alagimidir. Yorulma yiikii etkisi altinda levhada gatlak ucu gerilme
siddet faktorleri, catlak ilerleme dogrultusu ve levha omrii sayisal olarak hesaplanmistir.
(Cozlimde sonlu elemanlar paket programi ANSYS,12.1 kullanilmistir ve tamir edilmis levha
i¢ boyutlu olarak modellenmistir. Gerilme siddet faktorii; Yer degistirme Extrapolasyon (YE)
metodu ile hesaplanmistir. Kompozit yama 6zelliklerinin, ¢atlak dogrultularinin ve yapistirict
kalinliklarinin degisiminin catlak ilerlemesi ve Omiir iizerindeki etkisi aragtirllmistir. Elde
edilen sonuglar grafikler halinde sunulmustur.

Anahtar Kelimeler: Kompozit yama, yorulma, catlak ilerlemesi, sonlu elemanlar metodu,
gerilme siddet faktorii.

1. GIRIS

Glinlimiizde kompozit malzemelerin kullanim alanlar1 6zellikle yiiksek mukavemet ve diisiik
yogunluk iliskisi nedeniyle farkli endiistriyel uygulamalarda karsimiza ¢ikmaktadir. Ozellikle
havacilikta kullanilan Aliiminyum panellerin kompozit ile tamiri, dayanim ve uygulanabilirlik
acisindan oldukga basarili sonuglarin elde edilmesine neden olmustur. Aliiminyum levhalarin
kompozit yama ile tamirinde levha/yapistirict ara yiizeyi uygun yapistirict kullanilarak
birlestirilmektedir. Yapistirma islemi, ¢atlagin bulundugu yiizeyde tek veya cift yonlii yama
kullanilarak yapilabilmektedir. Ancak pratikte uygulama kolayligt bakimindan tek yonli
yapistirma en ¢ok tercih edilen tamir yontemi olmakla birlikte geometrisinden dolay1 yiikleme
sonrasi ince levhalarda diizlem dis1 degistirmelerin meydana gelmesi olasidir.

Catlak, centik, delik vb. seklinde geometrik diizensizlikler igeren yapilarin yamali tamir
sonras1 statik ve dinamik yiik etkisi altindaki mekanik davranis analizleri biliylik 6nem tagir.
Sonlu elemanlar metodunun gelismesi ile birlikte fiber takviyeli kompozit yama ile tamir
edilmis c¢atlakli levhalarin analizleri hiz kazanmistir. Statik yiik etkisi altindaki levhalar i¢in
yapilan analizlerde tabakali kompozit yamada fiber dogrultusunun etkisi [1], ¢ift ve tek yonlii
yama kullanimi [2], dairesel deliklerde olusan kenar ¢atlagin tamiri [3, 4], kompozit yamanin
seklinin etkisi [5-8] ve optimizasyonu [9], Mod II yiikleme sonucu olusan tamir davranisi [10,
11], yamanin hidro termal yaslandirma etkisi [12], yama malzemesi [13], yamanin levhaya
yapismamasi durumu bagka bir deyisle hatali tamir veya zamanla yapistiricinin levhadan
ayrilmasi [14, 15] konular1 sayisal olarak gerilme siddet faktorii agisindan incelenmistir.

Tamir edilmis levhalarda sayisal ilerlemeli hasar analizi yapilarak nihai hasar yiikii
belirlenebilmesine ragmen [16], esas olan tamir sonrasi levhada pratikte siklikla karsilagilan
tekrarli ytikler etkisinde ¢atlak davramisidir. Sekine ve dig. [17] birlestirilmis sinir eleman ve
sonlu eleman metodunu kullanarak fiber takviyeli polimer kompozit yama ile tamir edilmis
Aliiminyum panelin yorulma davranisini sayisal olarak inceleyerek deneysel sonuglarla
karsilastirmislardir. Maligno ve dig. [18] ABAQUS ile yapistirici tabakasina hasar modelinin
uygulandigi Zencrack sonlu elemanlar kodunu kullanarak kalin Aliiminyum alasimli
levhalarda yorulma catlak ilerlemesini arastirmiglardir. Cam epoksi yama ile tamir edilmis
ince Aliiminyum levhalar i¢in diizlem boyunca catlak yonlenme dogrultusunun sayisal ve
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deneysel olarak analizi karistk mod yiikleme altinda Toudeshky ve dig. [19] tarafindan
yapilmistir. Lee ve Lee [20] tek yonlii yama ile tamir edilmis levhalarda kalinlik boyunca
catlak ilerleme dogrultusunu ve levha Omriinii lineer olmayan sonlu elemanlar metodunu
kullanarak deneysel sonuglarla uyumlu olarak hesaplamislardir. Boron epoksi yamanin
giiclendirilmis 2024-T3 Aliiminyum levhanin tamirinde kullanilmasi sonucu yorulma
davranisi sayisal ve deneysel olarak Sabelkin ve dig. [21] tarafindan yapilmistir. Toudeshky
ve dig.[22] tamirli kalin levhalarda kalinlik boyunca ¢atlak ilerlemesini tekrarli yiikler altinda
¢ozmek amaciyla VCC (Virtiiel Crack Closure) teknigini kullanmiglardir. Toudeshky ve
Mohammadi [23] genel karisik mod yiikleme altinda farkli yama fiber oryantasyonlari igin
tamirli levhada catlak ilerlemesini hem kalinlik boyunca hem de diizlemde sayisal olarak
hesaplamiglardir. Havacilik sektoriinde siklikla kullanilan profil destegi ile giliclendirilmis
levhalarin yorulma analizinde dairesel bosluk etkisi [24] ve birlesik yiik etkisi [25] ise yine
Toudeshky ve dig. tarafindan incelenmistir.

Catlak iceren levhalarin yapistirict kullanilarak kompozit yama ile tamiri ideal yapigmayi
saglayacak bir¢ok tasarim parametresini barindirir. Levha, yapistirici, ¢atlak ve yamanin
ozellikleri ideal baglant1 ve levha dmriinii etkileyen ana elemanlardir. Bu amacla ¢alismada,
literatlirden farkli olarak kompozit yama tabaka diziliminin, ¢atlak agilarinin ve yapistirici
kalinliklarinin  degisiminin ¢atlak ilerlemesi ve Omiir {izerindeki etkisi arastirilmistir.
Kompozit yama olarak cam/epoksiden {iretilmis yamalar kullanilmis olup, merkezinde
yikkleme dogrultusuna gore farkli acilara sahip 2024-T3 Aliiminyum alasimi levhalar
secilmigtir. Tekrarli yiik etkisi altinda ince levhada diizlemsel ¢atlak ilerleme dogrultusu ve
levha omrii sayisal olarak elde edilmistir. Catlak ucu gerilme siddet faktorii ise Yer degistirme
Extrapolasyon (YE) metodu ile hesaplanmustir.

2. PROBLEMIN TANIMI

Sayisal ¢oziimii yapilan kompozit yama ile tamir edilmis levha Sekil 1’de verilmistir.
Yapistirict malzemesi olarak FM 73 film igin kalinliklar t = 0.05, 0.1, 0.15 ve 0.2 mm olarak
se¢ilmis olup, ¢atlak dogrultusu 8 = 0°, 15° 30°, 45° ve 60° olarak belirlenmistir. Kompozitte
tabaka dizilimleri ise esit yama kalinligi i¢in; [0]a, [90]4, [45]a, [45/-45]2, [0/90]. ve [0/45].
seklinde alinmistir.
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Sekil 1. Merkezi ¢atlaga sahip levhanin kompozit levha ile tamiri.
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Sekil 2. Levha ve yamaya ait boyutlar.
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Ayrica yama kalinliklarinin etkisinin yorulma davranisi iizerindeki etkisini incelemek igin ise
esit tabaka kalinliginda ayni fiber oryantasyon agisinda tabaka dizilimleri [45/-45], [45/-45].,
[45/-45]3 ve [45/-45]4 i¢in analizler yapilmustir (Sekil 2). Coziimde kullanilan malzemelere
ait mekanik Ozellikler ise Tablo 1’de verilmistir [19]. Tekrarli uygulanan

gerilmeler, = 110 MPa ve o
MPa’dir.

= 0 olmak iizere ortalama ¢ekme yiikii 0,=110

min

Tablo 1. Levha ve yapistirict malzemelere ait mekanik 6zellikler [19].

Malzeme Aliiminyum Kompozit yama Yapistiric
E11 (GPa) 71.02 27.82 1.83
E22 (GPa) 71.02 5.83 1.83
Es3 (GPa) 71.02 5.83 1.83
G12 (GPa) 27.32 2.56 0.69
G13(GPa) 27.32 2.56 0.69
G23 (GPa) 27.32 2.24 0.69
V12 0.3 0.31 0.33
Vi3 0.3 0.31 0.33
Va3 0.3 0.41 0.33

Yorulma yiikii altinda ¢atlak ilerleme hizi

Aa .
m =C (AKe; ) (1)

olarak verilir. Burada C = 2.29 10! ve m = 3.7927° dir [26]. Cevrimsel gerilme siddet
faktorii

AK =AK,,, —AK )

karigik mod yiikleme durumunda eslenik ¢evrimsel gerilme siddet faktorii

AKg Z\/(K| +|K||||+2K||2 (3)

seklinde tanimlanir. Ki, K ve Ky sirastyla ¢ekme, kayma ve makaslama modu i¢in gerilme
siddet faktorleridir. Denklem (3)’ e gore hesaplanacak degerden Yyararlanarak Denklem
(1)’den Aa catlak ilerlemesi i¢in AnOomrii elde edilir. Catlak ilerleme kriteri olarak ise
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Ke, <Kic 4)

ifadesinden yararlanilir. Aliiminyum levha i¢in K, =1015 MPa mm®>dir [26]. Bu arada
catlak yonlenme agisi ise [27];

tan@2a) =0.25K, —0.25 /(%)2+8, K, >0 (5)
Il

tan@2a) =0.25K, +0.25 /(%)2 +8, K, <0
]

3. SAYISAL ANALIZ

Problemin ii¢ boyutlu sonlu elemanlar modeli Sekil 3’te gdsterilmistir. Catlaga sahip levha ve
yapistirict 20 digimli Solid95, kompozit yama igin ise Solid186 eleman tipi kullanilarak
modellenmis olup, ¢atlak ucunda tekil (singular) elemanlar kullanmilmistir. Catlagin ucunun
etraft 12 tekil elemanla modellenmis olup, catlak ucunda tekil elemanin toplam ¢atlak
uzunluguna orani ise 0.00585 tir. Farkli levha boyutlar i¢in toplam 18 model hazirlanmistir.
Sayisal ¢oziimde tam model kullanilmis olup, levhanin alt ve iist tarafina tiniform ¢ekme yiikii
uygulanmistir.

seklinde hesaplanir.

Tamir edilmemis arka Deforme olmus ¢atlak
yiizeydeki serbest ¢atlak ucu yiizeyi

Tamir
edilmemis
arka yiizey

Sekil 3. Problemin sonlu eleman modeli.

ANSYS programi ¢atlak ucundaki gerilme siddet faktoriiniit KCALC komutunu kullanarak; Yer
degistirme Ekstrapolasyon metoduyla hesaplamaktadir. Bu metoda gére tam modellenmis
catlak ucundaki gerilme siddet faktorii Mod I yiikleme durumu i¢in;
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2G,
Ky =27 22t (im ) ©)
2G,
Ky =2z +K(!'_T)\/— (7)
5226, i AW
K +K(!|_T)\/— (8)

ile tanimlanir [28]. Burada Au, Av ve Aw; sirastyla —X, -y ve —z dogrultularinda catlak
yiizeyinde koordinatlar1 ayni diiglimler arasindaki a¢ilma miktar1 (Sekil 4), Gy: levhanin
kayma modiilii olup, x ise diizlem sekil degistirme hali i¢gin 3—4v, diizlem gerilme hali igin

. . 0. AV, .
ise (3—v)/(Ll+v)degerine esittir. — ifadesi, catlak ucunda I diigiimii referans olmak iizere K-

\/F

M ve J-L diiglimleri arasindaki yer degistirmeler Olgiilerek r’nin lineer bir fonksiyonu
seklinde
Av
= = A+Br ©)
Jr

yazilacak olursa Denklem (4) asagidaki gibi olur.
2
K, =27 G, (10)

1+«

Benzer yontemle Ky ve Ky te hesaplanir. Hesaplamalarda gerilme siddet faktorii i¢in yama
yapilmamis levha yiizeyindeki catlak uclarindan yer degistirmeler hesaplanmis daha sonra ise
gerilme siddet faktorleri bulunarak yorulma émrii bulunmustur. Catlak yonlenme dogrultusu,
otomatik sonlu elemanlara bolme ve catlak ilerlemesi APDL (ANSYS Parametric Design
Language) kodlar1 kullanilarak yazilan 6zel programla yapilmigtir.
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Agilmig catlak yiizeyi

Avk-m

Catlak ucu

Xy,z=0

Sekil 4. Yer degistirme ekstrapolasyon metodu i¢in catlak bolgesi diiglimleri ve yer
degistirmeler.

4. SONUCLAR

Tek ylizeyinden, kompozit yama ile tamir edilmis 2a = 10 mm uzunlugunda merkezi ¢atlaga
sahip Aliiminyum levhada tekrarl yiik altinda, levha 6mrii ve yorulma ¢atlak ilerlemesi farkli
catlak dogrultulart igin sayisal olarak arastirilmistir. Tasarim parametresi olarak yapistirict (t)
ve yama kalinhig ile yamanin tabaka dizilimi secilmistir. Baslangicta sayisal ¢oziim
tekniginin kontrolii i¢in 6 = 45° t = 0.1 mm ve Sekil 2°deki geometrik boyutlar1 bulunan
levhanin yama yapilmamis ylizeyindeki catlak ilerleme dogrultusu sonuglar literatiir ile
uyumlu olarak elde edilmistir (Sekil 5). [45/-45], tabaka diziliminde olan kompozitte her bir
tabaka 0.18 mm kalinliga sahip olup yama toplam 0.72 mm kalinliga sahiptir.
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0 &
kY
-1 4 ‘.\t\
D

2] ' b,
€ b Y - enemsssssssssstorene I
é -3 A .-.'-—"".—‘.'_.'_H—_.—.—
> s :

-4 1 —e&— Deneysel sonuclar [19]

: | —=— Sunulan

Sonlu elemanlar metodu ile ¢oziim [19]
_6 1 1 1
0 4 8 12 16

X (mm)

Sekil 5. Sayisal ¢oziim tekniginin literatiir sonuglar ile karsilagtirilmasi.

Sekil 6’da o, = 110 MPa (o, = 10 MPa ve o;,= 0 MPa) i¢in yapistirict kalinliginin catlak
ilerleme dogrultusu ve yorulma Omrii izerindeki etkisi gosterilmistir. [45/-45]> tabaka
dizilimli yama i¢in, 6 = 45%dir. Yapistirict kalinliginin artmast yorulma émriinii azaltmistr.
Ayrica yine bu artis ¢atlak ilerleme dogrultusunu belirli bir oranda levhanin yiikleme yapilan
kenara dogru daha fazla yonlenmesini saglamistir.

0o

-05 1 0=45°

-1 -

_1’5 -

y (mm)-2 -

-25 - atlak ucu
-3 - )
-35 -

-4 ] ] ]

0 5 10 15 20
X (mm)

t=0.005 mm, 6miir 36939
t=0.1 mm, omiir 33679
t=0.15 mm, omiir 31211

—s— 1=0.05 mm =——t=0.1 mm
t=0.15 mm =o—1=0.2 mm
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Sekil 6. Yapistirict kalinliginin gatlak ilerleme dogrultusu iizerindeki etkisi.

0 T T T

y (mm) -2 -

X (mm)
—— [45/-45] —— [45/-45]2
[45/-45]3 —o— [45/-45]4

[45/-45], 6miir 32606
[45/-45],, 5miir 33679
[45/-45]5, 5miir 38020

Sekil 7. Yama kalinliginin ¢atlak ilerleme dogrultusu tizerindeki etkisi.

Sekil 7°de kompozit yama kalinliginin ¢atlak ilerleme dogrultusu ve levha 6mrii tizerindeki
etkisi verilmigtir. t = 0.1 mm ve 6 = 45%dir. Kalinhigmin artmasi 6mrii artirmig olup,
yapistirict kalinligindan daha fazla bir etkiye sahip oldugu goriilmiistiir. En diisiik yama
kalinlig1 [45/-45] dizilimi i¢in ¢atlak yonlenmesi diger kalinliklardan farkli olarak levhanin
yiikkleme yapilan kenarina dogrudur. [45/-45]2, [45/-45]3 ve [45/-45]4 i¢in ise gatlak ilerleme

dogrultusu aynidir.
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0 ¥
-0,5 ]

1
-15

y (mm) -2 -

_2,5 -
-3 >
-39

4 |
0  x(mm) 10 20 [45/-45]2, émiir 33679
—— [45/-45]2 —— [45]4 [0/45]2, 6miir 33709
—— [0]4 —o— [0/90]2 [0]4, 5miir 33930
—=—[0/45]2 [45]4, 5miir 34222

Sekil 8. Yama tabaka diziliminin ¢atlak ilerleme dogrultusu tizerindeki etkisi.

0 120000
05
0 100000
-1 5 ]
’ 80000
_2 -
y (mm) -25 - 60000
_3 -
-3,5 40000
-4 -
-4,5 20000
5 :
0 10 20 0
X (mm)
—— =45 —5— =0 —=— 0=15 Wo=0 Hmo=15 WO=30
—o— §=30 —=— §=60 W 0=45 M 9=60

Sekil 9. Catlak acisinin ¢atlak ilerleme dogrultusu iizerindeki etkisi.
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Cam/epoksiden iiretilen kompozit yamada fiber takviye agisinin degisimine gore elde edilen
farkli tabaka diziliminin yorulma davranisi tizerindeki etkisi Sekil 8’de verilmistir. t = 0.1 mm
ve O = 45%dir. Fiber takviye agisinin levhanin yorulma omrii tizerindeki etkisi ihmal
edilebilecek kadar az oldugu sdylenebilir. Fiber takviye agisinin 0°°den 90°’ye artmasi ise ¢ok
az da olsa catlak ilerleme dogrultusunu levhanin yiikleme yapilan kenarina dogru
yonlenmesine sebep olmustur. Catlak agis1 arttik¢ca yorulma omrii hizla artmaktadir (Sekil 9).
[45/-45], tabaka dizilimli yamada t = 0.1 mm ve 6 = 45° degerleri igin yapilan analizlerde
ozellikle 45° ve 60°°de bu etki daha belirgin bir durum almaktadir. 6 = 60° i¢in yorulma 6mrii
10667 olarak hesaplanmistir. Biitiin c¢atlak acilarinda catlak dogrultusu, c¢atlak ucundan
itibaren —x eksenine yakin dogrultuda ilerlemektedir.

5. TARTISMA

Bir yiizli cam/epoksi kompozit yama ile yapistirilarak tamir edilmis merkezi ¢atlaga sahip
2024-T3 Aliiminyum alasimi levhanin sayisal yorulma davranisi lizerine yapilan parametrik
caligmada elde edilen sonuglara gore;

e Yapistirict kalinliginin artmasi yorulma Omriinii azaltmaktadir ve catlak ilerleme
dogrultusunu belirli bir oranda levhanin yiikleme yapilan kenara dogru
yonlendirmektedir.

e Yama kalinliginin artmasi1 6mrii artirmaktadir. Diigiik yama kalinlifinda yapistiric
kalinliginda oldugu gibi ¢atlak ilerleme dogrultusu levhanin yiikleme yapilan kenara
dogru kaymaktadir.

e Fiber takviye agisinin levha omrii ve catlak ilerleme dogrultusu iizerinde 6nemli bir
etkisi yoktur.

e (atlak baslangi¢ agis1 ise yorulma omrii ve gatlak ilerleme dogrultusu ilizerindeki en
etkin parametredir.
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