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OZET

ALUMINYUM ESASLI BALPETEGI PARCALARDA NDT TEKNIKLERI ILE
HASAR TESPITI

Akm CALLI

Ucak Govde Motor Bakim Anabilim Dali
Eskisehir Teknik Universitesi, Lisanstistii Egitim Enstitiisii, Ekim 2024
Danigman: Ogr.Gér.Dr. Orkun TUNCKAN

Aliiminyum balpetegi yapilar, hafiflik ve ytiksek mukavemet 6zelliklerinden dolay1
havacilik yapilarinda siklikla tercih edilmektedir. Ancak, bu yapilar kullanimi sirasinda
cesitli mekanik ve cevresel etkilere maruz kalarak hasar gorebilmektedir. Hasarin yapisal
biitlinliigii ne ol¢iide etkiledigi ve tamir siirecinin verimliligi, bu malzemelerin giivenli ve
uzun Omiirlii kullanimini1 dogrudan etkilemektedir.

Calismada, aliiminyum balpetegi yapilara yapay olarak hasar verilmis ve ardindan
bu hasarlarin onarim siireci ele alinmistir. Bu tamir islemleri, iiretici firmalarm bakim
prosediirlerine gore yapilmis ve malzemenin orijinal mukavemet 6zelliklerine ulagmasi
hedeflenmistir. Tamir iglemi sonrasi, yapinin biitliinliiglinii degerlendirmek amaciyla
cesitli hasarsiz kontrol yontemleri (NDT) uygulanmistir. Malzemenin mukavemetini
degerlendirmek icin egme testi yapilmis ve sonuglar analiz edilmistir.

Bu ¢alismanin, gelecekte yapilacak caligmalar i¢in 6rnek teskil etmesi ve benzer
yapilarin onarimi lizerine yeni arastirmalara katkida bulunmasi beklenmektedir. Boylece,
havacilik endiistrisinde giivenli ve etkili tamir siireclerinin gelistirilmesi ve bakim-onarim

uygulamalarinin kalitesinin artirilmasi hedeflenmektedir.

Anahtar kelimeler: Kompozit balpetegi, Aliminyum sandvi¢ yap1, Hasarsiz kontrol,
Kompozit tamir, Mekanik test.



ABSTRACT

DAMAGE IDENTIFICATION OF ALUMINUM BASED HONEYCOMB
STRUCTURE USING NDT INSPECTION

Akm CALLI

Department of Aircraft Structure and Engine Maintenance
Eskisehir Technical University, Graduate School of Education, October 2024
Supervisor: Instructor Dr. Orkun TUNCKAN

Aluminum honeycomb structures are frequently preferred in aerospace applications
due to their lightweight and high strength characteristics. However, these structures can
be subjected to various mechanical and environmental impacts during use, leading to
potential damage. The extent to which damage affects structural integrity and the
efficiency of the repair process directly influence the safe and long-term use of these
materials.

In this study, artificial damage was inflicted on aluminum honeycomb structures,
and the subsequent repair process was addressed. These repair procedures were carried
out according to the maintenance protocols of the manufacturing companies, aiming to
restore the material's original strength properties. After the repair process, various non-
destructive testing (NDT) methods were applied to evaluate the integrity of the structure.
A bending test was conducted to assess the material's strength, and the results were
analyzed.

This study is expected to serve as an example for future research and contribute to
new studies on the repair of similar structures. In this way, it aims to develop safe and
effective repair processes in the aviation industry and improve the quality of maintenance

and repair practices.

Keywords: Composite honeycomb, Aluminum sandwich structure, Non-destructive
testing, Composite repair, Mechanical testing.



TESEKKUR

Bu yiiksek lisans tezinin hazirlanmasinda ve tamamlanmasinda emegi gecen
herkese en icten tesekkiirlerimi sunarim.

Oncelikle, tez damismanim Orkun Tungkan'a, bana her adimda yol gosteren,
destekleyen ve bilgi birikimini comertge paylasan bir akademisyen olarak minnettarligimi
ifade etmek isterim. Onun rehberligi olmasaydi bu calismay1 basariyla tamamlamak
miimkiin olmazdi.

Tez jiirisi iiyelerim Prof. Dr. Dilek Turan ve Prof. Dr. Giiray Kaya’ya ¢alismami
titizlikle inceleyip gelistirmem icin verdikleri yapici elestiriler ve oneriler icin tesekkiir
ederim. Onlarin katkilari, calismamin akademik degerini artirmada ¢ok 6nemli olmustur.

Arkadaslarima ve calisma arkadaslarima da yanimda olduklari, cesaret verdikleri
ve zorlu zamanlarda moral kaynagi olduklar1 i¢in tesekkiir etmek isterim.

Son olarak, yiiksek lisans egitimim siiresince edindigim bilgi ve deneyimlerin yani
sira, bana sagladigi firsatlar icin Turkish Technic Kompozit Atolyesi ve NDT Atolyesi’ne

tesekkiirlerimi sunarim.
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ETIiK iLKE VE KURALLARA UYGUNLUK BEYANNAMESI

Bu tezin bana ait, 6zgiin bir ¢alisma oldugunu; ¢calismamin hazirlik, veri toplama,
analiz ve bilgilerin sunumu olmak iizere tiim asamalarinda bilimsel etik ilke ve kurallara
uygun davrandigimi; bu calisma kapsaminda elde edilen tiim veri ve bilgiler i¢in kaynak
gosterdigimi ve bu kaynaklara kaynakc¢ada yer verdigimi; bu ¢alismanin Eskisehir Teknik
Universitesi tarafindan kullanilan “bilimsel intihal tespit programi™yla tarandigmi ve
hicbir sekilde “intihal icermedigini” beyan ederim. Herhangi bir zamanda, ¢calismamla
ilgili yaptigim bu beyana aykir1 bir durumun saptanmasi1 durumunda, ortaya ¢ikacak tiim

ahlaki ve hukuki sonuglar1 kabul ettigimi bildiririm.
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\4



ICINDEKILER

Sayfa

BASLIK SAYFAST..uuuiiiiiintiiitiinsniicnsnticnsnsicsssncsssncssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssss I
JURI VE ENTSTITU ONA Yo cuiuiuiucrnnscnssssinssssssssssssssessassessessessessassassassassessesses I
OZET ouuoeincesinencnssncssssissssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssss I
ABSTRACT .auuuiiriiisneicssneicsssnncsssncssssncsssssessssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssns v
TESEKKUR ..ucvrerieerrereenssesessssesesessssesessssssesssssssesssssssessssssssesssssssssssssasssssssssessass \Y
ETIK iILKE VE KURALLARA UYGUNLUK BEYANNAMESI ......cccovvurveverenennnes VI
ICINDEKILER .....ouoeeeeeeeeenereeesenesesssessssessssessssessssessssssssessssssasessasessassssasessane Vil
SEKILLER DIZINI....ucoveoieuiiererereneresessessesessssessssessssessssessssessssessssesssssssssssssesssssssase X
1. GIRIS ol ... R ................corvenerrenearnsee 1
1.1. Kompozit Malzemelerinin SIniflandirilmast ........ecoeeceeissccsnnneeiecccssssssssnnnessesccns 3
1.1.1. Partikiil takviyeli KOMPOZILIET ......ccuveeeriiieciisssssrnnnnriiiccsssssssnnnessesccsssssnne 3
1.1.2. Fiber takviyeli KOMPOZItIET .......cccovevvrrunerriieccssssssssnnnnnnenccssssssnnsnssssscssssssnne 4
1.1.3. Levhasal KOMPOZILIET .......eeeeeeiiiciiriissrrnnreiieccsssssssnnnsriescssssssssssssssssssssssssnne 4
1.1.4. Tabakali KOMPOZILIET .....cuueeeeriiiicisssssrrnneeiieccsssssssansssnessssssssssssssssssssssssssnne 5
1.1.5. Karma (Hibrit) KOMPOZItIer.......ccccovvvvuerriiicisssssssrnnnniiccccsssssssnnsssssssssssssnns 5
1.1.6. Polimer matrisli KOMPOZItIer .......ccccvvueeriiiiiiisisssrrnnnneiiiccsssssssnnneseesscssssens 6
1.1.7. Metal matrisli KOMPOZItIET .......cccovrrrvrrnnnriiiccissssssssnnnnreccsssssssnsnsssssssssssssnne 7
1.1.8. Seramik matrisli KOMPOZItIEr ........cccocvueriiiisuniiiiisiniiiiniineiiissnneiccssinnenees 7
1.1.9. Karbon-karbon KOmMPOZItler ..........cccoovvvvrnneeiieccsssssssssnnnnrieeccssssssnnsnssssescces 8
1.1.10. Nano KOMPOZILIET .......ccceeeueeriiiisinniicisssnnieisssnnicssssnnencsssssssnscsssssssssssssssnees 8

1.2. Kompozit Malzemelerin Genel Ozellikleri ve Havaciikta Kullanimu............. 9
2. KOMPOZIT SANDVIC YAPILAR ......ooueueeererereerrereresssesessssssesesessssesesessssssssssees 12
2.1, YUZEY TaADAKASI .uuueeriieiinniicninnnticninnniicnssnsiissssnnsnessssssssessssssssesssssssssssssssssssans 13
2.2, CeKirdek Yapl..coeceenseeessercssneessnecssneccssanccssseecssssssssssesssssesssssesssssesssssassssanes 14
2.2.1. Cekirdek yap1 topolojJiSi ....cccovvunriersssnnricisssnnniccsssnnsiccsssnsicssssnnssessssnnssecsaes 15

2.3. Neden Sandvic YaPI..oeieeciccniicssssnniecssssnsiecsssssssessssssssesssssssssssssssssssssssssssssans 17
3. KOMPOZIT SANDVIC YAPILARDA MEKANIK TESTLER ........coceeueueueennee 20

Vil



3.1, CeKIMe TeSti.ccceeiisssneeeriicccsscssssnnnsnreeccssssssssssssnsccssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssens 21

RIPZRECT1)7 117: T 1] 5 (PPN 22
3.3. BaSMaA TeSti cuceeeccnuneerciisneeniissnneicisssnnencssssnnescsssnseesssssseessssssssesssssssssssssssssssnss 23
3.4, ESIME TeSticeiiiiirisssrrnnnrriicccsssssssnnnssrieccssssssssnssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssns 24
4. SANDVIC YAPILARDA HASARLAR .....uuveueueerererenenesesessssesesesssesesessssesesssnss 27
4.1. Kozmetik Hasarlar.........eiiiiineeiiiinnneeicinineeecnnsnnneecnnnneeecsssnseessssssecssnes 28
4.2. Darbe HaSarlarT ......ccceeeeeiiinnneeicisssnneicinsnnencssssneeecssssseesssssssessssssssessssssssssans 29
4.3. DelaminasyOn ......ueeeeeeeeeccccsssssssnnsssseccsssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssss 30
T2 3 =11 114 ) o 32
4.5. Delik Hasarlarm c..eeeceeeeiiiinneeicisnnnneicnssnneecssssneeecsssssnecsssssseesssssssessssssssssssans 32
4.6. Nem HaSATN...cccocuuueiiiiiniiiiiinnnniiciinnniicsinneeicsssnsescssssssesssssssssssssssssssssssssssssans 33
4.7, YHAIrTM HASATT couuueeiiiiinneiiiiinnniicissnneecissnsescsssneeecssssssesssssssssssssssssssssssssssssans 35
4.8. Kimyasal HaSar....eeeeeeiiiiciissssssnnneeicccsssssssssnsssssscssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssss 36
5. KOMPOZIT SANDVIC YAPILARDA KONTROL YONTEMLERI.................. 37
5.1, GOZIe KONLIOL.....uuueeeiiinneiiiiiinniiiiiisnnniiissnnneicssssnsescssssseecsssssssssssssssesssssssssssans 37
5.2, TAP TeStuuueeeriiiiiiirssssrrrnneeneccssssssssrssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssss 38
5.3. Ultrasonik Kontrol............iiiiiieiiiiiiiniiicisineiicnsssnnnecsssneeecsssnseecssssnseccsans 39
5.4. Radyografi Kontrolil.......ccceeevvvneeriicccssssssssnnnerinccssssssssnnssssssssssssssssssssssssssssssnns 40
5.5. Termografi Kontrolii ......cccoeevvvrnneeeicccessssssssnneeiencsssssssssnsssssssssssssssssssssssssssssssnns 41
5.6. Penetrant S1vi ile Kontrol...........cueeiiiinnnniiiinsnniiiiisinniiisisnenicsssneencsssnnencnes 42
6. KOMPOZIT SANDVICLERDE TAMIR PROSEDURU........ccoceuererererereerernnens 44
6.1. Genel Tamir Prosedilril .......cccceeeevnnriccisnniicisssnniecsssnenccsssnsncsssssssnsssssssssassans 44
6.1.1. Malzemenin tanimIANIMAST .....eeeeeeiivneiiccsisnrecssssnniecsssssnessssssssesssssssssssans 44
6.1.2. Hasarin Delirlenmesi........cccoceeeeicciineeiisiinniiccsssnnnncssssnnenccsssnnsencsssnsnccsaes 45
6.1.3. Hasarh katmanlarin Kaldirilmasi ......ccooeeiiciiivneicisssnnnccsssnnnccsscnsnccsaes 45
6.1.4. Yiizey katmanlarinin inceltilmesi ........ccccceeeevvveiiiiiscnnircinssnniccsscnnnccnne 45
6.1.5. Parcanin Kurtutulmask...cccciiieeiieiieiiieeieeieneeneneeieeeeeeseessssesssssssssssssssssssssaans 47
6.1.6. Tamir bolgesinin temizIeNMeEsi ........ccccevvueriiiisvnniiciisinnreisssnnnecssinnnccnne 47
6.1.7. Cekirdegin hazirlanmasl ........ccoueeeciseeecssneecssneecssnnecssnneessneecssssecsssseecsssees 47
6.1.8. Cekirdegin yerleStirilmesi ........cccoecveeeiciicsnniicisssnniccsssnnnccsssnsnecsssnnsnecsaes 48
6.1.9. Vakuma alma islemi ....ccueeeeveeeiineiiisneicssnnicssneecssnncssnnnessseecsssseecsnnecsssees 49
6.1.10. Tamirin pisirilmesi ......ccceeeveeecsseeicssneicssnicsseecssnecssnnecssneecsssseecsseecsssees 50



6.1.11. Onceden emdirilmis kumaslar ile tamir prosediirii...........ccoerererererennene 51

6.1.12. Tamire RAzZIrliK ......ueeeeeiiiiiiiiissnnnnniiccccisssssssnnnnrnnccssssssnssssssssscsssssssnssssens 51
6.1.13. Tamir katmanlarinin hazZirlanmasl.......eeeeereecccssscsssnnsennecccsssssssnsnsnns 52
6.1.14. Tamir katmanlarinin vakuma alinmasl.........eeeeecccsscccssnneereccccssssssnnnnnns 53
6.1.15. Tamir katmanlarini pisirilmesi ......cccceeeevsvvnnerieccccssssscsnnnennecccssssssnnnnens 54
6.1.16. TeSt ASAMAST ceeeeeiiiiiiiiiieenienienennnnnennnnsnnseesssnsesssessssssssssssssssssssssssssssssssssssses 55
6.2. Genel Islak Elle Yatirma Tamir Prosediirii ......ccccceecvneerrecccssssscnnnnnrnccccssssenns 5§
6.2.1. Kumasin recine ile emdirilmesi.........cccoovvvvvvnnnerriecccsssssssnnnnnnecccssssssnnnnnnns 56
6.2.2. Vakum metodu ile kumasa recine emdirilmesi ......ccccceevvuneerrecccssscccnnnnnes 57
6.3. Tamirlerin Karsilastirllmasi......ccccccceersssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssnes 57
7. DENEYSEL CALISMA ....cciiiinnniiiensssnniicsssnsssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssssaes 58
7.1. Numuneye Yapay Hasar Verilmesi ......cccecveeeiicccissssssnnnnriccccssssssnnnnsnescsssssenns 59
7.2. Tamir Prosediiriiniin Uygulanmasi.....ccccccceeeereccccssssssnnnerneccssssssssnssssssscssssssnns 59
7.3. Hasarsiz Kontrol Isleminin Yapilmast .........cceeeeeeeeuercreeseseressesesesessesesesesesens 69
7.3.1. BAG t@Sti.uuuueeeeeiiecciisssssrnnnereeccssssssssssnsssssssssssssssnsssssssssssssssssassssssssssssssssansass 70
7.3.2. TICHIM tESti vveurererererreaerenersesesenessenesensssssssesessenssssessesssessssssssssssesssesssensassens 72
7.4. Egme Testinin YapIlmasT cccccccvvveeeereeeccsssssssnnneerescssssssssssnsssssssssssssssssssssssssssssssns 75
8. SONUC, TARTISMALAR ve ONERILER......cccoevsinsusinnninnsinsnsisnsissnsessnsessasanes 78
8.1, SONUG cccenueeeeiteenintenisteecstiecsnteessstessssneesssneesssseessssnesssssesssssesssssnsssssnsssssassssanes 78
£ P20 ;D 05 1) 11 ;1 ) G 80
8.3, OMETIIET c..oucuvenrinninncncncncncncncncssnssssassssssssssssssssssssssssssssissssssssssssssssssssssssssas 81
KAYNAKC A ...ouveiiieinnnnnisssnnssssssissssssssssssssssssssssssssssssssssssssssassssssssssssssssssssssssssssssssss 83
OZGECMIS

Vil



SEKILLER DiZiNi

Sayfa
Sekil 1.1. Kompozit malzemelerin genel yapisi. .....coeuvvveiiiieeeiiniiiiiiiieieee e 3
Sekil 1.2. Kompozit malzemelerin smiflandirtlmast............ccoooeeeiiieiniiiiiniiiinieeneee, 3
Sekil 1.3. Partikiil takviyeli kompozitlerin basit gOSterimi...........c..eeveeeeereerrrciirriieeeenennn. 4
Sekil 1.4. Fiber takviyeli kompozitlerin basit gOTUNLUSI .....ccoouvveeeiriiieeeiiiiiiieeeiiieeeenee 4
Sekil 1.5. Levhasal takviyeli KOMPOZItin YapIST.....cccuvvvvviiieeeeriiriiiiiiiieeeeeeeeeiiiiieeeeee e 5
Sekil 1.6. Farkli dogrultulara sahip tabakali KoOmpozit ...........ccooevviiiiiiieiiiiiiiiiiieeeeen, 5
Sekil 1.7. Karma kompozit yapinin mikroskobik gortintiisi ...........cccceeeeeviiiiieinniieennnnes 6
Sekil 1.8. Polimer matrisli kompozit yapinin ii¢ boyutlu dijital goriintiisii....................... 6
Sekil 1.9. Aliiminyum matrisli KOMPOZit Yapi......cceeeuvviiiiieeeeeeiiiiiiiiieeeeeeeeeiirieeee e 7
Sekil 1.10. Seramik matrisli kompozitin ii¢ boyutlu mikron goriintiisii ...........cceeeeeennnnn. 7
Sekil 1.11. Karbon-karbon KOmMPOZit .............ceeeeiieiiiiiiiiiiiiiieieiiiieeeee e 8
Sekil 1.12. Nano pargacikli kompozitin mikron boyutta goriinimi ..............ccccvvveeeeennnnn. 8
Sekil 1.13. Boeing firmasina ait ucaklarda kompozit kullanim oranlari......................... 11
Sekil 1.14. Boeing 787’ nin kompozit kullanim oranlart .............ccccceeeeeeeeniiiiniieeeennnn. 11
Sekil 2.1. Sandvi¢c kompozit yapilarin genel gOSterimi ........ceeeeevvriiiiereeeeeniiiiiriieeeeeennn. 12
Sekil 2.2. Cekirdek yap1 doZrultulart ...........cccoeeeeeeiiiiiiiiiiiieeeee e 13
Sekil 2.3. Nomex ve aliiminyum ¢ekirdek yap1 malzemeleri..........c.occceeeeniiiieiinnnneeen. 15
Sekil 2.4. Cekirdek yap1 konfiglirasyonlart ...........cccccvvviiiiiiiiiiiiiiiiiiieee e, 17
Sekil 2.5. Yiik altinda kanat profili..........cccceevieeiiiiiiiiiiiiiiece e 17
Sekil 2.6. Sandvi¢ ve sandvi¢ olmayan yapilarin ses dalgasina kars1 yorulma
dAYANIMIATT .coooiiiiiii e 18
Sekil 2.7. Sandvi¢ yapilarda kalinligim 6zellige etkisi.........cooovvuiiiiiniiiiiiiniiiiieeeee, 18
Sekil 2.8. Yap1 modellerinin kompozit sandviglere gore karsilagtirilmast ..................... 19
Sekil 3.1. Numune agirlig1 hesaplama formiilii...........cooooiiiiiiiiiiniieee, 20
Sekil 3.2. Cekme testi cihazinda 6rnek NUMUNE .........cceeeviiiiniiiiniiiiiiecececeen 22
Sekil 3.3. Soyma testi cthazinda 6rnek nuUMUNE..............cooviiiiniiiiniiiiniieciceceen 23
Sekil 3.4. Basma testi cihazinda 6rnek nUMUNE..............oeeviiieiiiiiiiiiiieeee e, 24
Sekil 3.5. Egme testi cihazinda numuneye kuvvet uygulanmast.........c.cccccevveeeniecennnnen. 25
Sekil 3.6. Testlerde karsilasilan bazi hasar ve hata durumlari..............cccooeveviviennneennn. 26
Sekil 4.1. Kompozit yapilarda kargilasilan hasar modlart ...........cccceeeviiiiniiinnicnnnnn. 27
Sekil 4.2. Dolu sonras1 kompozit kisimda meydana gelen kozmetik hasar .................... 29

X



Sekil 4.3. Ornek darbe hasarmin ucak iizerinde goriintlisi ............cocoveveeveveeeevereneenann. 30

Sekil 4.4. Darbe hasarinin neden oldugu hatalarin mikro gosterimi.............cccccceeeuvnen.n. 30
Sekil 4.5. Darbe hasar1 sonrasi delaminasyona ugrayan kompozit sandvi¢ yapi ............ 31
Sekil 4.6. Radyografik kontrolde tespit edilen ¢atlak hasari.............ccccoeeveieieeennne.n. 32
SekKil 4.7. Delik hasart OTNEG1........ceeeeriuiiiieiiiiiieeeeiieee et e et e e e e ebeee e e eeneee s 33
Sekil 4.8. Termografi ile nem hasar1 Ornegi teSPiti......ccceuvveeeeerurireeriiiiieeeeriiieeeeeereeeenn 34
Sekil 4.9. Yildirim hasart O1NeGi......cceveevviiiiiiieeiiiiiiiieieee et eeeee e 35
Sekil 4.10. Kimyasal madde etkileSimi ............cooevriiiiiiiiiiiiiiiiiiieee e 36
Sekil 5.1. Hata tespitinde kullanilabilecek kontrol yontemleri ...........cccceevveiivvieeeeennnn. 37
Sekil 5.2. Gozle kontrol yontemi yardimet araglar...........ooooevvveiiiiiiiiiiiiiniiiiiiieeeeeen, 38
Sekil 5.3. Tap test kontroliinde kullanilan arag ve geregler ............cccceeeeeevriiiiniieeennnnn. 38
Sekil 5.4. Ultrasonik muayene teKniZi ..........ceeeeeeerriiiiiiiiiieeeeeiniiiiieeee e eeeiiireeeeeee e 40
Sekil 5.5. Radyografi ile kontroliin temel prensibi ve kurulumu............cccoccveeeennnne.n. 41
Sekil 5.6. Termografi ile kontrol 6rnek cihaz ¢iktis1 ve ucak iizeri testi........................ 42
Sekil 5.7. Penetrant s1vi kontroliiniin temel prensibi .............coeeevviiiieeeeeeeeiiciiiieeeeeenn, 43
Sekil 6.1. Hasarli ¢ekirdek katmanlarinin kaldirilmast...........ccccccvvveeeeeiinnniiiniiennnen. 45
Sekil 6.2. Zimpara smirmin belirleNmesi .........coeeeeeeuviiiiireirieiiiiiiieee e eeeeireeeee e 46
Sekil 6.3. Yiizey katmanlarimin inCeltilmesi..........ccccuvvviiieeeeieiriiiiiiiiiee e 46
Sekil 6.4. Bazi kompozit malzemelerinin kalinliklar1 ve inceltilme oranlari ................. 47
Sekil 6.5. Cekirdek degisimi igin taslak hazirlanmasi ............cccccoviiiieiiiieniiiiiiiiieeeeen, 48
SeKil 6.6. Cekirdek deZiSImi ......ccoueieiiuiieriiieiiiee e e e 49
Sekil 6.7. Vakum torbasma alma iSIemi ...........cceeeeeeuiiiiiiieeeeeeniiiiiieee e eeeeirieee e e 49
Sekil 6.8. Pisirme S1cakl1KIar: Ve SUIeSI .........cvvviiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiieieeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeseaeaees 51
Sekil 6.9. Cekirdek yiizeyinin dUzeltilmesi .........occuveeeeiiiiiiiiiiiiiiiieeee e 51
Sekil 6.10. Kumas Glcilerinin alinmast ............eeeeeeeeiiiiiiireeeeeeeiiiieee e e e eeeiivaeeeeee e 52
Sekil 6.11. Kumaslarin Serilmesi ...........covviiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiieeieeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeaeeaesaaaaaaees 53
Sekil 6.12. Tamir katmanlarinin vakuma alinmast .............ccceeeeeiiiiiiieeeeeeencciiiiieeeeee, 54
Sekil 6.13. Tamir katmanlarinin pisirme sicakligt ve stireleri..........ccovveerniieiniecnnnnen. 55
Sekil 6.14. Kumas Olgiilerinin alinmast ...........cceeeeeeiiiiiiiieeeee e 56
Sekil 6.15. Kumas dlgiilerinin alinmast ............eeeeiiiiiiiiiiiieeiice e 56
Sekil 6.16. Vakum ile kumagin regcineye emdirilmesi ........ceeeveueeiniiiiniieennieennieeenneen. 57
Sekil 6.17. Tamir yontemlerinin karsilagtirtlmast..........ooccveeeeiiiiiiiiniiiiiieieeeeen 57
Sekil 7.1. Cam fiber takviyeli aliminyum sandvi¢ NUMUNES ........ccoccvveeernireeeennnneeenn. 58

Xl



Sekil 7.2, Numune OGIGUIETT ......veveiiiiiiiiiiiiiiiiiiiee e 58

Sekil 7.3. Numuneye yapay hasar Verilmesi.........ooouuvvviiiiiiiiiiiiiiiiiiieeeeeeeiiieeeee e 59
Sekil 7.4. Numunenin yapay hasar sonrast goriintilenmesi...........ccccceeeeeevviivineeeeeeennnn. 59
Sekil 7.5. Boeing yapisal tamir el kitab1 6rnek sayfa..........cccoeccviiieiiiiiiieeniiiieeee, 60
Sekil 7.6. Hasarli alan1 uzaklastirma iSlemi ............cccovvveieiiiiiiiiiiiiiiieeee e 61
Sekil 7.7. Hasarli alan taslagimin olusturulmasi.............occcveieeniiiiieeiniiiie e, 61
Sekil 7.8. Dolgu malzemesinin sicakliga gore kiirlenme grafigi........ccccoeevveiiiniieeennnnn. 62
Sekil 7.9. Dolgu malzemesinin hazirlanmasi .............cccoeeeieiiiiniiiiiiiiiieieeeieeeee e, 62
Sekil 7.10. Dolgu malzemesinin numuneye uygulanmasi ..........cccceeeeeeeeeenriiinieeeeeeennn. 62
Sekil 7.11. Istenen tiraglama sonrasi numune gOriintiisii ..............ocoeveveveeereeerererenenns 63
Sekil 7.12. Kumas taslaklarinin olusturulmast..............cooeeeeveeiiiiiiiiiiiiiiieiiiiiiiiiieeeeeeeeenns 63
Sekil 7.13. Vakum islemine hazirliK ..............ccccooiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiieeeeeeeeeeeeeeeveeaaaes 64
Sekil 7.14. Vakum yorganlarinin hazirlanmasi..............ccceeeeeiniiiiiiiiieeeieeeiiieeeeeeeen 64
Sekil 7.15. Emdirme islemi 6ncesi taslaklarin tamir kumagina aktarilmasi ................... 65
Sekil 7.16. BMS 8-201 tipi recinenin hazirlanmasi.............cceeeveeiiiiiieeeeeeeniiciiniieeeeeennn. 65
Sekil 7.17. Re¢inenin uygulanmasi ve katmanlarin kesilmesi..........ccccceeeevveiiiniieeenennnn. 66
Sekil 7.18. Kumas Serme 1SICMI..........ooviiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiieieeeeieeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeseeeaeaaes 66
Sekil 7.19. Numunelerin kumas serme isleminden sonra gorintiisii............ccccvvveeeennnnn. 66
Sekil 7.20. Vakum isleminin yapilmast ...........ceeeeeeeecuiiiiieeeeeeeniiiiieeeeeeeeeseiinieeeeeeeens 67
Sekil 7.21. Vakum islemin gergeklestirilmesi........cccuvvvvieireeeeeiiiiiiiiieeee e 68
SeKil 7.22. VAKUIM SEIMAST .....ooiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiieeeieeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeessssessssseesessrssaraa———. 68
SeKil 7.23. VaKUM CINAZI .......ooooiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiieeeeeeeeeeeeeeeeeeeeeee et saeeaaaaes 68
Sekil 7.24. Vakum sonrasi NUMUNEIET ...........cceeeiieiriiiiiiiiieeeeeeeeiiiieeeeeeeeeeiiaaeeeeeeeeens 69
Sekil 7.25. Tamir dokiimaninda hasarsiz kontrol yontemi referanst .............ccoecveeennee. 69
Sekil 7.26. Bag testi prosediiriine ait ilk sayfa...........ccooeviiiiiiiiiiiiiin 70
SeKil 7.27. BaZ testi CTNAZI ...cceeiiiiiiiiiiiiiii et 71
Sekil 7.28. Test cihazinin hasarli ve hasarsiz bolgelere verdigi tepki sinyali ................. 71
Sekil 7.29. Numunelere bag testinin uygulanmasi ve sinyallerinin gdzlemlenmesi....... 72
Sekil 7.30. letim testi prosediiriine ait ik SAYFA.............c.cevevevereeeiiieieieeeierevereeeeeen 72
Sekil 7.31. Tletim testi CINAZI........ovovivieieeeeeeeecece e 73
Sekil 7.32. Kalibre plakast........ccoceiiiiiiiiiiiiiiiiiiiiciiceece e 73
Sekil 7.33. Iletim test cihazmim kalibre edilmesi...........ccoovevveveieveieieeeieeseeeeeena 74
Sekil 7.34. Numunelerin iletim testi sinyalinin 1zIenmesi...........cccceveiveeeiniieeeennnnenn. 74

X1l



Sekil 7.35. Ug nokta egme testi cihazi ve uygulama 61¢tleri.............ocoveveveeeeeveveeennnnn. 75

Sekil 7.36. Hasarsiz numuneye egme testi uygulanmast ..........cceeeeeeeivieeeniiiieeeenineennn. 76
Sekil 7.37. Yiizey kaplama tamiri yapilmig numuneye egme testi uygulanmasi............. 76
Sekil 7.38. Yiizey ve cekirdek tamiri yapilmis numuneye egme testi uygulanmasi....... 76
Sekil 7.39. Egme testi sonrasi numunelerin gOrintiisti ......eeeeeeeeevieeeeeeeerenniiiiiiieeeeeen. 77
Sekil 8.1. Hasarsiz numuneye ait egme testi SONUGIATT........cevvvviiiiiiiiieiiiiiiiiiiieeeeeee, 78
Sekil 8.2. Yiizey kaplama tamiri yapilmis numuneye ait egme testi sonuglart................ 79

Sekil 8.3. Hem yiizey kaplamas1 hem ¢ekirdek tamiri yapilmis numuneye ait egme

LIS A0 111 Le] 1 o PP PUUUPUPPUPPPPPRPPPRt 79

Xl



1. GIRIS

Kompozit malzemelerin havacilik sektoriindeki kullanimi yalnizca agirlik tasarrufu
saglamakla sinirli degildir. Bu malzemeler ayn1 zamanda yiiksek korozyon direnci, uzun
Oomiir, yiiksek sicaklik dayanimi ve diisik bakim maliyetleri gibi avantajlar da
sunmaktadir. Ugaklar, maruz kaldiklar1 zorlu ¢evresel kosullarla basa ¢ikabilmek i¢in
hem sicaklik farklarma hem de asmdirici kimyasal maddelere karst dayanikli
malzemelere ihtiya¢ duyar. Kompozitler, bu zorlu kosullarda performanslarini koruyarak
ucak yapilarina giivenlik saglar ve ucak omriinii uzatir.

Kompozit malzemelerin ugak yapilarinda kullanilmaya baslanmasi, ucak
tasariminda koklii degisikliklere yol agmistir. Geleneksel metalik malzemelerle iiretilen
ucaklarda, pargalarin birlestirilmesi i¢in biiyiik miktarda baglant1 elemani (civata, per¢in
vb.) kullanilmasi gerektiginden, bu durum ek agirliga ve uzun montaj siirelerine neden
olmaktadir. Kompozit malzemeler ise, biiylik ve karmasik pargalarin tek parga halinde
iretilmesine imkan tanir. Bu, ucak yapilarinda daha az baglant1 noktas1 gereksinimi ve
daha kisa montaj siireleri saglar. Ayrica, yapisal biitiinliiglin artmasina ve hava direncinin
azalmasina katkida bulunur; dolayisiyla ugus performansi iyilesir.

Havacilikta kompozit malzemelerin artan kullaninminin bir diger 6nemli boyutu,
cevresel etkilerin azaltilmasidir. Havacilik sektori, kiiresel karbon salmimlarinda 6nemli
bir paya sahip oldugu icin, bu sektoriin siirdiiriilebilirlik hedeflerine ulagsmasi biiyiik 6nem
tasimaktadir. Kompozit malzemelerin kullanimi, ugaklarin toplam agirligini azaltarak
yakit tiiketimini diistirmekte ve dolayisiyla karbon emisyonlarinin azaltilmasina katki
saglamaktadir. Ayrica, kompozit malzemelerin bakim ve onarim gereksinimlerinin daha
diisiik olmasi, ugaklarin kullanim 6mrii boyunca cevresel etkilerini azaltan bir diger
onemli faktordiir.

Havacilikta kompozit malzemelerin bu denli genis bir kullanim alanina sahip
olmasmin temel sebeplerinden biri, bu malzemelerin {iretim siirecindeki esnekliktir.
Kompozit malzemelerin 6zellikleri, tasarim agsamasmda katmanlarin ydnlendirilmesi,
matris ve takviye malzemelerinin secimi ile iiretim yOntemlerinin kontrol edilmesi
yoluyla optimize edilebilmektedir. Ornegin, ¢cok katmanli (tabakali) kompozit yapilar,
ucaklarin farkli bolgelerinde farkli mekanik o©zellikler sergileyebilecek sekilde
tasarlanabilir. Bu sayede, yiiksek gerilme altindaki bolgelerde daha dayanikli yapilar elde
edilirken, daha az yiik tastyan bolgelerde agirlik tasarrufu saglanabilmektedir. Bu



esneklik, havacilik mithendislerinin ucak yapisal tasariminda malzeme kullanimini daha
etkin bir sekilde optimize etmelerine olanak tanimaktadir.

Tiim bu avantajlarina ragmen, kompozit malzemelerin havacilik sektoriindeki
kullanimi bazi zorluklar1 da beraberinde getirmektedir. Uretim = siireclerindeki
karmasiklik, yliksek maliyetler ve bakim ile onarim siireclerindeki karsilasilan teknik
zorluklar, bu malzemelerin daha genis ¢apli kullanimimni smirlayan baslica etkenler
arasinda yer almaktadir. Ozellikle, hasar tespiti ve onarim siirecleri, kompozit malzemeler
icin metalik malzemelere kiyasla daha karmasik ve zaman alicidir. Bu nedenle, kompozit
malzemelerin performansini en iist diizeye ¢ikarmak ve ugak yapilarindaki giivenilirligini
artrmak amaciyla siirekli olarak yeni yontemler ve teknolojiler gelistirilmektedir
(Uyaner, M.; Karadal, K.; Merdan, T. & Acar, N.N., 2024).

Kompozit malzemeler, genellikle iki veya daha fazla malzemenin makro boyutta
birlesimiyle elde edilir. Sekil 1.1°de, kompozit malzemelerin genel yapisi
gosterilmektedir. Bu malzemelerde, genellikle iki ana bilesen grubu belirleyici bir rol
oynamaktadir. Bunlar:

Takviye Elemanlar1: Bu bilesen grubu, kompozit malzemenin mekanik 6zelliklerini
belirleyen, siireksiz ve genellikle daha sert malzemelerden olusur. Ornegin, cam fiber,
karbon fiber veya aramid lifleri gibi malzemeler takviye elemani olarak kullanilabilir. Bu
elemanlar, kompozit malzemenin yiiksek dayanim, rijitlik ve sertlik gibi 6zelliklerini
saglar.

Matris: Takviye elemanlarin1 g¢evreleyen, onlar1 bir arada tutan ve ana yapiyi
olugturan malzemedir. Genellikle polimer, metal ve seramik bazli olabilir. Matrisin
baslica gorevleri, takviye elemanlarinin ylizeylerini dis etkilere karst korumak,
direnglerini artirmak, kompozitin mekanik 6zelliklerini stabilize etmek ve yiikii homojen
bir sekilde dagitmaktir. Ayrica, matris, kompozit i¢indeki hatalarin olusma olasiligini
azaltarak malzemenin dayanikliligini artirir.

Bu sekilde, takviye elemanlar1 ve matris, birlikte ¢caligarak kompozit malzemenin
istenilen oOzelliklere sahip olmasini saglar. Kullanilan takviye elemani ve matris
malzemelerinin kombinasyonu, kompozitin 6zelliklerini, performansmi ve uygulama
alanlarini belirler. Bu nedenle, kompozit malzeme tasariminda her iki bilesenin se¢imi ve

uyumu biiyiik bir 6nem tasir (Uygur, 2004).
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Sekil 1.1. Kompozit malzemelerin genel yapisi (Hasan, 2019)

1.1. Kompozit Malzemelerinin Siniflandirilmasi

Kompozit malzemeler,

takviye elemanlar1 ve matris malzemelerine gore

smiflandirilabilir. Sekil 1.2°de, takviye tiirlerine ve matris malzemelerine goére kompozit

malzemelerin nasil siiflandirildig1 gésterilmektedir (Sarikaya, 2019).

Takviye Tiiriine Gore Matris Tiiriine Gére
Kompozit Malzemeler Kompozit Malzemeler

Levhasal | 4' Polimer ‘

Fiber Takviyeli | —I Metal ‘

Partikiil Takviyeli | 4| Seramik |

Tabakah | —-I Karbon-Karbon |

L]

Karma (Iibrit) | 4' Nano Kompozitler |

Sekil 1.2. Kompozit malzemelerin siniflandirilmas: (Mallick, 2008)

1.1.1. Partikiil takviyeli kompozitler

Partikiil takviyeli kompozitler, matris malzemelerine partikiiller eklenerek

olusturulan malzemelerdir. Sekil 1.3, partikiil takviyeli kompozitlerin basitlestirilmis bir

gosterimini sunmaktadir. Partikiiller arasindaki mesafe genellikle 1 pm'den birka¢c mm'ye

kadar degisebilir. Partikiillerin hacim orani1 ise %80'e kadar ¢ikabilir; bu oran, matris ve

partikiil malzemelerinin kullanilacagi uygulamaya bagli olarak degisiklik gosterebilir

(Czichos ve Hennecke, 2010).
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Sekil 1.3. Partikiil takviyeli kompozitlerin basit gosterimi (Xiang J,2018)

1.1.2. Fiber takviyeli kompozitler

Fiber takviyeli kompozitler, matris malzemesinin i¢inde fiberlerin bulunmasiyla
olusturulan kompozit tiiriidiir. Sekil 1.4, matris icinde fiber takviyelerinin diizenlenmesini
gostermektedir. Kompozit malzemenin mukavemeti, fiberlerin matris i¢indeki konumuna
ve siirekli olup olmadigina bagh olarak degisir. Fiberler, ¢ekme yoOniine dik
yerlestirildiginde mukavemet diisiik olurken; cekme yonii ile ayni dogrultuda
yerlestirildiklerinde yiiksek mukavemet saglamir. Iki boyutlu yerlestirilen fiber
takviyeleri ile mukavemet her iki yonde de esitlenebilirken, matris icinde homojen
sekilde dagilmis kisa fiberler izotropik Ozellikler gosterebilir (Bektas, 2011).Bu
kompozitlerde hem fiber hem matris kendi 6zelliklerini korurken, olusan yeni malzeme

kendisini olusturan bilesenlerinden farkl ve iistiin 6zelliklere sahip olur (Mallick, 2008).

Fiber Takviye

i
i
7

Matris Malzeme

Sekil 1.4. Fiber takviyeli kompozitlerin basit goriintiisii (Mallick, 2008)

1.1.3. Levhasal kompozitler
Levhasal kompozitler, genellikle ince ve diiz levhalardan olusan bir kompozit
malzeme tiirtidiir. Bu tiir kompozitlerde, matris malzeme genellikle sert ve rijit bir yap1

sunarken, takviye elemanlar1 ise ince tabakalar halinde diizenlenir. Aliminyum diboriir



levhalar ve aliiminyum grafit sistemi levhalar, bu tiiriin 6rneklerindendir. Sekil 1.5°te

levhasal takviyeli kompozitin yapisi verilmistir (Bektas, 2011).

Matris Malzeme

Levhasal Takviye

Sekil 1.5. Levhasal takviyeli kompozitin yapisi (Korzec,2020)

1.1.4. Tabakah kompozitler

Bu kompozitler, en eski ve en yaygin olarak kullanilan tiirlerden biridir. Farkh
yonlerdeki fiber diizenlemeleri ile c¢ok yiiksek mukavemet degerleri elde
edilebilmektedir. Isiya ve neme daha dayanikli, metallere oranla daha hafif ve
mukavemetli olmalar1 sebebiyle tercih edilmektedir. Uygulama ve kullanim alanlar1
oldukca fazladir. Bu malzemeler, yiiksek basin¢ altinda yapistirilarak elde edilirler

(Degirmenci, 2017).

Sekil 1.6. Farkli dogrultulara sahip tabakali kompozit (Degirmenci, 2017)

1.1.5. Karma (Hibrit) kompozitler

Birden fazla takviye elemanini matris ig¢erisinde bulunduran malzemelerdir. Tek
fiber tiirii iceren kompozitlere ek 6zellik kazandirmak amaciyla tretilirler. Bu yontemle,
pahali fiberler yerine nispeten ucuz fiberler kullanilarak istenilen dzellikler elde edilebilir.

Sekil 1.7°de ornek bir karma kompozit gosterilmistir (Sarikaya, 2019).
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Sekil 1.7. Karma kompozit yapinin mikroskobik goriintiisii (Saritkaya, 2019)

1.1.6. Polimer matrisli kompozitler

Polimer malzemelerin kullanimi, son 30 yil i¢cinde 6nemli 6lclide genislemis ve
endiistrinin her alaninda kullanilabilir hale gelmistir. Polimerler, tek baslarina mekanik
ozellikleri zayif olan malzeme tiiriidiir. Ancak, takviye malzemeleri ile kullanildiginda
oldukc¢a iyi sonuclar elde edilmektedir. Polimer matrisli kompozitlerin genel 6zellikleri
su sekildedir:
- Yogunlugun diisiik olmasi,
- Hizli ve ekonomik olarak iiretilebilmeleri,
- Korozyona ve kimyasal maddelere kars1 iyi dirence sahip olmalari,
- Molekiiler yapilarmin degistirilerek 6zelliklerinin genisletilmesi.

Polimer, termoset, termoplastik ve elastomer olmak iizere ii¢ gruba ayrilmaktadir.
Havacilikta en ¢ok kullanilan regineler, termoset polimerler grubunda yer almaktadir.
Sekil 1.8’de, cam fiber takviyeli polimer matrisli kompozit yapist mikron seviyesinde

gosterilmektedir (Degirmenci, 2017)

I Polimer Matris

Cam Elyaf

Sekil 1.8. Polimer matrisli kompozit yapinin tic boyutlu dijital goriintiisii (Sartkaya, 2019)



1.1.7. Metal matrisli kompozitler

Metaller, yiiksek elastisite modiilii, yiiksek dayanim ve yiiksek tokluga sahip
olmalarmin yani sira yiiksek sicakliklarda ozelliklerini koruyabilmeleri nedeniyle
kompozitlerde matris olarak (aliiminyum, titanyum, nikel, c¢inko, magnezyum vb.)
kullanilabilmektedir. Ancak, metal matrisli kompozit {iretimi zor ve pahalidir, ¢iinkii
fiberler ile iyi bir ara yiizey bagi olusturulmasi kolay degildir. En kolay ara ylizey bagi
olusturan fiber, silisyum karbiirle kaplanmis boron fiberidir. Sekil 1.9°da aliiminyum

matrisli kompozit malzeme kesiti verilmistir (Degirmenci, 2017).

Sekil 1.9. Aliiminyum matrisli kompozit yapt (Degirmenci, 2019)

1.1.8. Seramik matrisli kompozitler

Seramikler, metal ve metal olmayan inorganik bilesiklerden olusan, genellikle
dogada kayaliklarin parcalanmasiyla meydana gelen kaolen, kil gibi maddelerin yiiksek
sicaklikta pisirilmesiyle elde edilen malzemelerdir. Cok kararh bir bilesik olduklar1 i¢in
son derece sert, gevrek ve yliksek sicakliga dayaniklidirlar. Kullanilacak takviye
elemanlarinin amaci, gevrekligi azaltmaktir. Genellikle yiiksek sicaklik ve yiiksek

korozyon dayanimi gerektiren yerlerde kullanilirlar (Degirmenci, 2017).

Takviye
Malzeme

Seramik
Matris

10.0kV x850 10pm ——

Sekil 1.10. Seramik matrisli kompozitin ti¢ boyutlu mikron gériintiisii (Sarikaya, 2019)



1.1.9. Karbon-karbon kompozitler

Karbon fiber ve karbon matristen olusan malzemelerdir. Sekil 1.11°de mikron
seviyesinde gdsterimi verilmistir. Bu tiir kompozitlerin termal genlesme katsayilar1 ¢ok
diistik oldugu icin roket bagliklari, fren diskleri, uzay aracglar1 gibi sicakligin ¢ok yiiksek
oldugu bolgelerde tercih edilmektedir. Ancak, herhangi bir kaplama yapilmazsa oksijenli
ortamda 400-500 °C’de bozunurlar. Fakat kaplama ile 3000 °C'ye kadar stabil kalabilirler
(Mallick, 2008).

| Karbon Takviye |

Sekil 1.11. Karbon-karbon kompozit (Sarikaya, 2019)

1.1.10. Nano kompozitler

Bir kompozit malzemenin matris kisminda bulunan parcaciklarmn boyutu 0.1
mikronun altinda ise, bu malzeme nano kompozit olarak adlandirilir. Malzemeye eklenen
bu nano pargaciklar, malzemenin 1s1l direncini artirir, asinma dayanimini iyilestirir ve

elastiklik modiilii katsayismi ytikseltir (Bektas, 2011).

Nano
Takviye

Sekil 1.12. Nano par¢acikli kompozitin mikron boyutta gériiniimii (Sartkaya 2019)



1.2. Kompozit Malzemelerin Genel Ozellikleri ve Havacihkta Kullanimi
Kompozit malzemelerin metallere kiyasla sundugu avantajlarin artmasi, son
yillarda bu malzemelerin 6n plana ¢ikmasima neden olmustur. Diisiik yogunluk ve yiiksek
mukavemet, bu malzemelerin tercih edilmesindeki en Onemli Ozelliklerindendir.
Kompozit malzemelere ait avantajlar ve dezavantajlar genel olarak su sekilde
siralanabilir:
Kompozit malzemelere ait avantajlar:
- Diistik agirlik,
- Yiiksek mukavemet,
- Kolay sekillendirme,
- Daha az bakim,
- Korozyona ve kimyasal etkilere kars1 yiiksek mukavemet,
- Termal ve 1s1l iletkenlik,
- Yiiksek rijitlik,
- Yiiksek yorulma dayanimui,
- Yiiksek asmma direnci,
- Titresim soniimleme.
Bu avantajlara karsin dezavantajlar1 da mevcuttur;
- Dogal bir malzeme olmadigindan dolay1 geri doniisiimiiniin olmamast,
- Uretim giicliigii,
- Farkli dogrultularda farkli mekanik 6zellikler gostermesi,
- Kirilma uzamasinin az olmasi,

- Metallere gore daha yiiksek maliyetli olmasi (Sahin, 2009).

Havacilik sektort, ticari havacilik, bolgesel jet, genel havacilik, helikopter, askeri
ucak ve uzay araci olmak iizere alt1 ana bdliime ayrilmaktadir. Bu sektorde kullanilan
kompozit malzemelerin hacim bazinda toplami 89,8 milyon libre (40,8 kiloton) olarak
belirtilmektedir. Bu miktar, diinya genelinde kullanilan kompozit malzemelerin %0,4'line
denk gelmektedir. Kuzey Amerika, havacilik ve uzay sektoriinde kullanilan
kompozitlerin en biiylik tiiketicisidir. Yillik olarak 51,5 milyon libre (23,4 kiloton)
kompozit malzeme kullanmaktadir. Bu da havacilik ve uzay sektoriindeki toplam
kompozit tiiketiminin %57'sine tekabiil etmektedir (Pakis, 2020).

Kompozit malzemelerin havacilik sektoriindeki kullanimi son 30 yilda 6nemli

olclide artmugtir. Airbus A320, 1990 yilinda piyasaya siiriildiigiinde %17 oraninda



kompozit malzeme icerirken; %66 oraninda aliiminyum malzeme icermekteydi. Bu oran,
o donemdeki havacilik sektoriinde 6nemli bir adimdi ve Airbus'in kompozit kullaniminda
oncii bir rol oynadigmi gostermektedir. Ote yandan, Boeing 737 ve 747 gibi daha eski
modellerde kompozit malzeme orani %5'in altinda kalmaktadir. Bu ugaklarda aliiminyum
alagimlar1 hala biiytik bir agirlik payina sahiptir. Ancak teknoloji ilerledik¢e ve yeni nesil
ucaklar gelistirildikce, kompozit malzemelerin kullanimi1 artmigtir. Boeing 787
Dreamliner’da yapisal agirhigin yaklasik %50’°si kompozit malzemeden yapilmistir. Bu
ucak, karbon fiberden tretilen CFRP (Karbon Fiber) malzemelerinden yapilmistir. Bu
yiikksek orandaki kompozit kullanimi, Dreamliner'n diger benzer biiyiikliikteki
ucaklardan % 20-25 aras1 yakit tasarrufu saglamaktadir. Bu, isletme maliyetlerini
disiiriirken, cevresel etkileri azaltarak siirdiiriilebilirlik agisindan onemli bir adimi1 temsil
etmektedir. Sekil 1.13’te goriildiigii tizere Boeing ugaklarinda kompozit kullanim orani
gittikce artmaktadir (Pakis, 2020).

Boeing 787 Dreamliner ve Airbus A350XWB gibi modern ucaklarda kompozit
malzemelerin kullanim1 oldukc¢a yaygindir ve Onemli avantajlar saglar. Boeing 787
Dreamliner'da, govde boliimiinde yogun bir sekilde kompozit malzemeler
kullanilmaktadir. Bu sayede yaklasik 1.500 aliiminyum levha ve 40.000-50.000 baglanti
eleman1 gereksiz hale gelmistir. Kanatlar, kuyruk kismi, kontrol yiizeyleri, motor
kapaklar1 ve motor fan1 gibi diger kritik bilesenler de kompozit malzemelerle iiretilmistir.
Bu malzemeler genellikle karbon fiber (CFRP) gibi ileri teknoloji kompozit
malzemelerdir. Sekil 1.14°te, Boeing 787 ye ait kompozit kullanim oranlar1 verilmistir
(Pakis, 2020).

Airbus A350XWB ugaklarinda ise kompozit malzemenin agirlik¢a oranmi yaklasik
%53'tir. Govdenin (kokpit alanit hari¢) iskelet, kirisler, dis paneller ve diger
bilesenlerinde kompozit malzemeler kullanilmaktadir. Bu kisimlar, gévdeyi olusturan
silindirik boliim, kuyruk konisi, kanat merkez kutusu, omurga iskeleti, kanatlar, kuyruk
diizlemi, dikey kanat, kuyruk diimeni, irtifa diimeni, kanat¢iklar, flaplar, yolcu ve kargo
kapilar1 gibi 6nemli yapisal pargalar1 igerir. Her iki ugakta da kompozit malzemelerin
kullanimi, ucaklarm daha hafif olmasini saglayarak yakit verimliligini artirir, operasyonel
maliyetleri diisiiriir ve cevresel etkileri azaltir. Ayn1 zamanda, bu malzemelerin kullanimi
ucaklarin performansini iyilestirir ve modern havacilik teknolojisindeki ilerlemelerin bir

gostergesidir (Pakis, 2020).
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Sonug olarak, Boeing 787 ve Airbus A350XWB gibi yeni nesil ucaklarda kompozit
malzemelerin yaygin kullanimi, havacilik endiistrisinde teknolojik gelismelerin ve

stirdiiriilebilirlik ¢abalarinin 6nemli bir pargasidir. Bu trendin gelecekte de devam etmesi

beklenmektedir (Pakis, 2020).

787
7 1% ﬁm
7571767 3% @
747 ., @

Sekil 1.13. Boeing firmasina ait ucaklarda kompozit kullamim oranlar (Sankaran,2006)

Malzemeler
M Kompozit
M Celik
W Titanyum
E Aliminyum
()}

BOEING 787 govdesinde kullanilan malzemeler

Malzemelerin

agirliga gore
kullaniima oranlar

Fiberglas

B Aliminyum

B Karbon lammnat kompozit
B Karbon sandvig kompozit

Sekil 1.14. Boeing 787 'nin kompozit kullamim oranlar: (Alemour, B., Badran, O., & Hassan, M.
R., 2019)
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2. KOMPOZIT SANDVIC YAPILAR

Arilarmn irettigi petekten esinlenerek iiretilen bal petegi sandvi¢ kompozitler,
altigen hiicrelerin diizenli ve periyodik olarak tekrarlanan dizilerine sahip bir tiir hiicresel
malzemedir. Malzemenin tasariminda, kullanilacag: sartlar g6z oniinde bulundurulur.
Tasarima korozyon, siiriinme, rijitlik, mukavemet, yorulma, hafiflik ve maliyet gibi
faktorler etki eder. Ozellikle hafiflik istenen durumlarda, malzemede ince tabaka
kullanimi konsantre yiikler nedeniyle burkulmaya neden olabilir. Bu gibi durumlarda bal
petegi sandvic kompozitler tercih edilmelidir. Bal petegi sandvi¢ kompozit, yiiksek
mukavemet ve hafiflik istenen uygulamalarda kullanilan bir yapisal kompozit
malzemedir. Bu yapisal kompozitler, malzemeye uygulanan ilk yiikii karsilayacak alt ve
iist kisminda bulunan iki ince, sert ve giiclii tabakadan olusur. Ayrica, buna kiyasla daha
kalin ve diistik yogunluklu bir ¢ekirdek yap ile bu iki yap1 arasinda yer alan yapistirici

tabaka da bulunur. Sekil 2.1°de kompozit sandvi¢ yapilarin genel gésterimi verilmistir.

Yapistirica

Yiizey tabakasi Sandvig yap1

Sekil 2.1. Sandvi¢c kompozit yapilarin genel gosterimi (Bansal ve ark., 2022)

Kompozit sandvi¢ yapilar, diisiik yogunluk, yiiksek mukavemet/agirlik orani,
yilksek korozyon direnci gibi milkemmel mekanik Ozelliklere ve enerji sogurma
yetenegine sahiptir. Petek yapilar, havacilik, denizcilik gibi birgok mithendislik alaninda
yaygm olarak kullanilmaktadir. Petek yapilarin neredeyse tamami anizotropik 6zellikler
gosterdiginden, Sekil 2.2°de gosterilen ii¢ farklt dogrultu (T, L ve W) boyunca
malzemenin gosterdigi mekanik 6zellikler farklilik arz eder. Altigen yapida en yiliksek
basma ve cekme mukavemeti, T dogrultusunda elde edilir. Bu yap, L ve W

dogrultularinda ise yiiksek kesme mukavemeti saglar. Kesme mukavemeti ve kesme
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modiilii L dogrultusunda daha biiyiiktiir. Altigen hiicre yapisina sahip yapilarda, hiicre

boyutu paralel yiizeyler arasindaki mesafe ile ifade edilir.

Hiicre boyutu
Cekirdek yonii

Sekil 2.2. Cekirdek yapr dogrultular: (Ukken, Beana, 2017)

2.1. Yiizey Tabakasi

Yiizey tabakalari, sandvi¢ kompozit yapilarm dis katmanlar1 olarak énemli bir rol
oynar ve farkli malzemelerin birlesimi ile elde edilir. Islevsel olarak, bu tabakalar
genellikle egilme, kesme gibi yiikleri karsilamak {izere tasarlanir. Havacilikta ylizey
tabakas1 olarak yaygin kullanilan malzemeler sunlardir:

Aliiminyum levhalar, hafif olmalarina ragmen yiiksek mukavemet ve korozyon
direnci saglar. Hem havacilik hem de diger endiistrilerde genis bir kullanim alanina
sahiptir.

Kompozit Malzemeler:

e Karbon/Epoksi: Karbon fiber takviyeli epoksi kompozitler, hafif olmalarinin yan1 sira
yiiksek mukavemet ve rijitlik saglarlar. Bu nedenle, havacilik ve yiiksek performanslh
uygulamalarda tercih edilirler.

e Aramid fiber (6rnegin Kevlar) takviyeli epoksi kompozitler, darbe direnci gerektiren
uygulamalarda kullanilir ve yiiksek mukavemet ile enerji sogurma kapasitesine sahiptir.
¢ Cam fiber takviyeli epoksi kompozitler, genis bir mukavemet aralig1 sunar ve genellikle
maliyet etkin bir ¢6ziim olarak tercih edilir.

Yiizey tabakalarinm sec¢imi, genellikle malzemenin dayanimmu ile agirhik azaltma
hedefleri arasinda bir denge kurulmasmi gerektirir. Kompozit malzemeler, ozellikle
yiksek mukavemet/agirlik orani saglamak i¢in tercih edilir. Ayrica, yapmn her iki
tarafinda ayni malzemelerin kullanilmasi, simetri ve denge saglar. Ancak, farkli

uygulamalar icin farkli termal genlesme katsayilarma sahip malzemelerin kullanilmasi,
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yapt1 iizerinde termal gerilmeler ve deformasyonlara yol acabilir. Bu nedenle, mithendisler

malzeme seciminde termal genlesme 6zelliklerini dikkate almalidir (Giil, 2018).

2.2. Cekirdek Yap1

Cekirdek yap1, sandvi¢c kompozitlerde 6nemli bir bilesen olup, yapiya kazandirdigi
bazi 6zellikler sunlardir:

Dayaniklilik ve Sabit Mesafe Saglama: Cekirdek yapimin yeterince sert olmasi,
panellere dik yonde gelen ve hareket eden yiiklere kars1 iyi bir direng¢ gostermesini saglar.
Bu 6zellik, yiizey tabakalar1 arasindaki mesafenin sabit kalmasini ve yapisal biitlinliigiin
korunmasini saglar. Ayrica, kesme ve egilme gibi etkilerle olusacak kuvvetlere kars1 da
direnc gosterir.

Yiizey Tabakalariin Sabitlenmesi: Sert c¢ekirdek yapi, ylizey tabakasinin
tutunmasin1 saglayarak kaymayi engeller ve yapisal biitiinliigli korur. Sert olmayan
cekirdek yapilar, ylizey tabakasinda bolgesel ayrilmalara, deformasyonlara ve cokmelere
neden olarak yapisal dayanimi azaltabilir. Bal petegi sandvi¢g kompozitlerde kullanilan
cekirdek malzemeleri, kullanilacak alanlara gore dikkatlice secilmelidir.

Havacilik alaninda kullanilan bazi ¢ekirdek malzemeler su sekildedir:

Aliminyum Alasimlari: AA5052, AA5056, AA3003, AA3104 gibi aliminyum
alasimlar1 siklikla tercih edilir. Bu alagimlar, hafif olmalarinin yani sira yeterli sertlik ve
mukavemet saglar.

Aliiminyum ¢ekirdek yapi, diizenli olarak tekrarlanan aliiminyum veya aliiminyum
alasimli folyodan yapilmistir. Aliminyum veya alasimlarindan imal edilmis olmasi, onu
ayn1 hacimdeki diger malzemelere kiyasla daha hafif hale getirir. Diger yapilara gore en
yiiksek mukavemet/agirlik oranina sahiptir. Bunun yani sira sertlik ve genel stabilitesi de
oldukca iyidir. Birim agirlik basma diisen yiiksek kesme/egilme direnci ve yiiksek
termal/korozyon direnci nedeniyle havacilik uygulamalarinda tercih edilir. Ayrica
tamamen geri doniistiiriilebilir ve tekrar kullanilabilir. Kaynak ve enerji tasarrufu saglar,
bu sayede c¢evre kirliligi minimum diizeye indirilmis olur. Bu 6zellikleri, aliiminyum
panellerin enerji tasarrufu saglayan, cevre dostu ve saglikli bir malzeme olarak
kullanilmasina olanak tanir.

Aramid Fiberler: Nomex ve Kevlar gibi aramid fiberler de ¢ekirdek malzemesi
olarak tercih edilmektedir. Bu fiberler, yiiksek mukavemet, diisiik yogunluk ve

mitkemmel yorulma dayanimi saglar.
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Nomex ¢ekirdek yapi, fenolik regineye batirilmis Nomex kagidinin yapistirilmis
seritlerinden olusur. Nomex kagidi, bir meta-aramid kimyasal bilesen olan Nomex
liflerinden yapilir. Genellikle yiiksek sertlik/agirlik orant sundugu i¢in tercih edilir. Bu
cekirdek yapilar, esneklik ve sok emilimi, elektromanyetik dalga gecirgenligi, yiiksek
sicaklik kararliligi ve gevresel sartlara karsi direng gosterir. Sicakliga karsi kararl
olmalar1 nedeniyle ugak i¢ panellerinde ve yalitkan 6zellikleri nedeniyle ugagin burun
(radom) kisminda kullanilirlar. Sekil 2.3'te, Nomex ve aliiminyum c¢ekirdek yapilara ait

resimler verilmistir.

Sekil 2.3. Nomex ve aliiminyum ¢ekirdek yapt malzemeleri (Giil, 2018)

Ozel Metaller ve Alasimlari: Titanyum ve nikel alasimlar1 gibi 6zel metaller,
cekirdek yapisi olarak kullanilabilir. Bu malzemeler, genellikle yliksek mukavemet,
korozyon direnci ve 6zel uygulamalar i¢in uygun 6zellikler sunar.

Cekirdek yap1 malzemeleri arasinda titanyum alasimlari, miikemmel korozyon
direnci, yliksek hasar direnci, 600 °C’ye kadar sicaklik kapasitesi ve yliksek iiretim
maliyetine sahiptir. Bu Ozellikleri nedeniyle, titanyum alasimli bal petegi sandvig
kompozitler, hipersonik hava araclarinda yaygin olarak kullanilir. Tipik bir 6rnek olarak,
titanyum alasimli bal petegi sandvi¢ kompozitler, yiiksek hizli sivil tasimacilik i¢in
tasarlanan ucaklarin veya askeri ugaklarin kanat yapisinda, yalnizca yapisal performans
icin degil, ayn1 zamanda diisiik termal iletkenligi nedeniyle kanat kisminda depolanan

yakitin isinmasini en aza indirmek icin de kullanilmistir (Giil, 2018).

2.2.1. Cekirdek yapi topolojisi
Bal petegi sandvi¢ kompozitlerde, peteklerin topolojisi, malzemenin 6zelliklerini

onemli Olciide etkileyen bir faktordiir. Petekler genellikle kapali hiicre gozeneklerine
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sahiptir ve bu hiicreler, kati bir yapt olusturmak igin iki boyutta tekrarlanabilir.
Havacilikta kullanilan bazi petek topolojilerine ait 6zellikler ise su sekildedir:

Uggen Topoloji: Ucgen hiicreli petek yapilar, mekanik yiiklemelere kars1 daha iyi
performans gosterir. Ozellikle panelin biikiilmesinde karsilasilan kesme yiiklerini etkili
bir sekilde desteklerler. Ucgen yapmimn geometrisi, yiiksek mukavemet ve rijitlik
saglamak icin uygun bir sekilde tasarlanabilir.

Kare Topoloji: Kare hiicreli petekler genellikle diizgiin bir yap1 saglarlar ve basit
bir konfigiirasyon sunarlar. Yiiksek rijitlik ve diizlem {izerinde homojen bir dagilim
saglarlar. Is1 transferi uygulamalarinda da kullanilabilirler.

Altigen Topoloji: Altigen hiicreli petek yapilar, petekler arasinda yapisal destek
saglamak ve c¢ekirdek yapilarin enerji emilimi ve darbe korumasma karsi etkinligi
nedeniyle popiilerdir. Altigenin geometrisi, yapisal mukavemet ve hafiflik arasinda 1yi
bir denge saglar.

Bu farkli topolojiler, yapisal ihtiyaclara ve uygulamanin gereksinimlerine gore
secilir. Ornegin, mekanik yiiklemelerin yogun oldugu durumlarda iicgen hiicreli petekler
tercih edilebilirken, enerji emilimi ve darbe korumasi gereken uygulamalarda altigen
hiicreli petekler daha uygun olabilir. Sekil 2.4'te baz1 petek topolojilerinin basit bir
gosterimi verilmistir.

Topolojinin yani sira, petek hiicrelerinin boyutu ve yapilandirilmasi da biiyiik onem
tasir. Bu faktorler, kompozit yapilarin dayanikliligi, hafifligi ve performansi {izerinde
belirleyici bir etkiye sahiptir. Bu nedenle, peteklerin dogru topoloji ve yapilandirma ile
tasarlanmasi, sandvi¢ kompozit yapilarin optimize edilmis performansini saglamak i¢in

kritik bir adimdir (Kurt, 2021).
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Sekil 2.4. Cekirdek yap: konfigiirasyonlar: (Bitzer, 2012)

2.3. Neden Sandvi¢ Yapi

Sandvig yapilar, genellikle hafif malzemelerin kullanildig1 ve yliksek mukavemet
ile dayaniklilik saglamak amaciyla tasarlanmis yapilardir. Sekil 2.5°te, laboratuvar
ortaminda aliiminyumdan ve sandvi¢ yapidan imal edilmis kanat profilinin yiik altinda
nasil tepki verdigi gosterilmistir. Aliiminyum kanat profilinde dayanimin saglanabilmesi
icin yapiya ek kirisler eklenmis, bu da agirligin artmasina yol agmustir. Ayrica, yiik altinda
kiris olmayan bolgelerde deformasyonlar meydana gelerek hava akiminda bozulmalara
neden olmustur. Ancak, sandvi¢ kanat profilinde ek kirislere gerek duymadan yiizey

plriizsiizliigii saglanmis ve agirlik agisindan kazang elde edilmistir.

. 1 '
Cﬁy’ Aliiminyum yapi

\

AR TR N
;:r’%-.'&J: “‘.‘Qm;ﬁm T~  Kompozit yapt

Sekil 2.5. Yiik altinda kanat profili (Bitzer, 2012)

Sandvi¢ yapilarin bir diger avantaji ise yorulma direncidir. Sekil 2.6’da, yiizey
kaplamasi ile giiclendirilmis yapiya sahip bir sandvi¢ panelin ses dalgalarina kars1 yapilan

yorulma testi gosterilmektedir. 167 Desibel ses dalgasi altinda gercgeklestirilen bu testte,
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geleneksel yapmin yalnizca 3 dakika dayanabildigi, sandvi¢ yapinin ise 460 saat
dayandigi sonucuna ulasilmistir. Sandvi¢ yapilarda yorulma direncinin daha yiiksek
olmasinin sebebi, bu yapilarda kullanilan yiizey kaplamalarinin siirekli olarak ¢ekirdek
kismina bagli olmasi ve bu bagin, farkli noktalarda farkli boyutlarda gerilim olusumuna

engel olmasidir (Bitzer, 2012).

3. dakida 200 dB'de

200
a 18or Sandvi¢ yapi
S
z 3.dk'da 167 dB'de
S 160} /
K. \ 20.saatte 162 dB'de 460. saattte 167 dB'de
1 \
»n N\ Sert yiizeyli yvapr

140 N

~ ~__
120 . . - : -
0 100 200 300 400 500
Zaman (saat)

Sekil 2.6. Sandvi¢ ve sandvi¢ olmayan yapilarin ses dalgasina karsi yorulma dayanimlar: (Bitzer, 2012)

Sandvi¢ yapilarin kullanilmasinin ana sebebi, biiyiik miktarda agirlik kazanci
saglamasidir. Sekil 2.7°de, farkli sandvi¢ yapilarm mukavemet ve sertlik oranlari
gosterilmistir. Sekilde, en sagdaki yapinin diiz aliiminyum levhadan 37 kat daha sert ve
biikiilme mukavemeti agisindan 7 kat daha dayanikli oldugu, ancak yalnizca %9 agirliga

sahip oldugu goriilmektedir (Bitzer, 2012).

Kati Malzeme Cekirdek Kalinhi Cekirdek Kalinhig
(1) (3t)
.
—— | (= I
i
Goreceli rijithk 1 7 37
Goreceli egilme direnci 1 35 9,2
Goreceli agirhk 1 1,03 1.06

Sekil 2.7. Sandvi¢ yapilarda kalinligin ézellige etkisi (Bitzer, 2012)
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Agirlik, tasarim agisindan Onemli bir faktér olup, yapida burkulma sorunu da
mevcutsa sandvi¢ yapi tercih edilmelidir. Ancak, yiik faktorii ve burkulma orani ¢ok
yiiksekse, ekonomik agidan kalin levha ve kiris kullanimi tercih edilmelidir.

Petek yapilarla karsilastirilabilecek bir diger ¢ekirdek yapi, kopiik yapilardir. Sekil
2.8’de baz1 yap1 modellerinin karsilastirilmasi yapilmistir. Sekilden de anlasilacagi tizere,
petek yapilarin mukavemeti ve kesme dayanimlart oldukga yiiksektir. Sonug olarak,
sandvi¢ yapilarda ¢ekirdek malzeme olarak petek yapmnin kullanilmasi daha iyi sonuglar
saglamaktadir. Hafif yiik tasiyan panellerde ve yalitim panellerinde kopiigiin yeri vardir.
Agir yiik taginmasi istenen ve yalitim gerektiren yerlerde ise petek hiicrelerinin kopiik ile

doldurulmasi gibi tasarimlar mevcuttur (Bitzer, 2012).

Tasarim Bagil diren¢ Bagil mukavemet
DDnDnDnnnnonon 100% 100%
Petek sandvic
26% 68%
Kopiik sandvig
(L L N | | | 62% 99%
Yapisal ekstriizyon
i L 64% 86%
Levha ve kiris
= =] 3% 17%
Kontraplak

Sekil 2.8. Yapt modellerinin kompozit sandviclere gore karsilastiriimast (Bitzer, 2012)
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3. KOMPOZIT SANDVIC YAPILARDA MEKANIK TESTLER

Sandvi¢ yapilarin mekanik Ozelliklerini belirleyecek bir¢cok test yontemi
bulunmaktadir. Bu test yontemleri genellikle ASTM (Amerikan Test ve Malzeme
Enstitiisii) standartlarina gore yapilmaktadir. Test numuneleri, 6zellikleri istenen
yapilardan alinmalidir. Genellikle yapida bulunan bilesenlerin kalinlig1 veya tipi, tek bir
ozellik olarak ele alinmamalidir. Yapmin kalinligi ve icerdigi malzemeler birlikte
degerlendirilmelidir. Ornek numuneler elde edilirken, yapidan belirli boyutlarda kesme
islemi yapilarak alnir. Metal bilesenli paneller i¢in ince disli bigaklar, cam fiber ve
karbon kaplamalar i¢in karbiir veya elmas bigaklar, kevlar igin ise ters bash bigaklar
kullanilir. Numuneler, metrekare basina pound veya metrekare basina kilogram olarak
belirlenir. Yapi1 kalinligi, ¢ekirdek tipi, ¢cekirdek kalinligi, kaplama malzemesi, kaplama
kalinligr ve kullanilan yapistiric1 tiirii, testler icin onemli faktorlerdir. Elde edilen

numunenin agirligi, basit bir formiil ile su sekilde hesaplanir.

-3
0.317 Wt 10 X Wt 2
Panel Agirhig1 = ——— sf veva Panel Asirhigs1 = ——  kg/m°
girliig W p ) giriig LW g/

Sekil 3.1. Numune agirligi hesaplama formiilii

Burada, Wt panel agirligini (gram), L panel uzunlugunu (mm veya ing), W ise panel
kalmligini (mm veya in¢) temsil etmektedir. Bu bilgiler dogrultusunda, ¢ekirdek yapinin
kaplamalara ne kadar iyi tutundugu, numunenin dayanabilecegi maksimum basma ve
cekme dayanimlari, esnekligi, egilme dayanimi gibi bir¢ok oOzellik, mekanik testler
yardimiyla incelenebilmektedir.

Ayrica, mekanik testlerde degerlendirme yaparken testin giivenilirligini saptamak
icin standart sapmadan yararlanilmaktadir. Standart sapma, test edilen numunelerin
sonuglarindaki varyasyonun bir dl¢iisii olarak biiyiik bir 6neme sahiptir. Bu test sirasinda
bir malzemenin egilme mukavemeti, elastikiyet modiilii ve kirilma davranigi belirlenir.
Ancak, ayn1 malzeme iizerinde yapilan birden fazla test farkli sonuglar verebilir. Standart
sapma, bu sonuglarin ortalama deger etrafindaki dagilimmi gosterir. Buna karsin, test
sonucunda yalnizca ortalama egilme mukavemeti degerine bakmak yeterli degildir. Eger
standart sapma biiyiikse, ortalama degerin gergek malzeme performansini tam olarak

yansitmadig1 sonucuna varilabilir. Bu nedenle, miihendisler tasarim yaparken standart
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sapmay1 da goz Oniinde bulundurmali ve tasarimda giivenlik faktorlerini buna gore

ayarlamalidir. (Composite Materials Handbooks, 2019).

3.1. Cekme Testi

Kompozitlerde c¢ekme testi, malzemenin c¢ekme dayanimimi degerlendirmek
amaciyla yapilan bir malzeme testidir. Bu test, malzemenin dayanikliligin1 ve kopma
gerilmesini belirlemek i¢in kullanilir. Kompozit malzemeler genellikle ¢ok katmanli
yapiya sahip oldugundan, ¢cekme testi genellikle malzemenin yiizeyine paralel olarak
yapilir. Bu yontemle, malzemenin yiizey ozellikleri de degerlendirilebilir. Cekme testi
sirasinda genellikle su adimlar izlenir:

e Numune Hazirligi: Test i¢in standartlara uygun olarak belirli boyutlarda numuneler
hazirlanir. Numuneler genellikle dikdortgen veya yuvarlak kesitli olabilir.

e Test Cihazina Yerlestirme: Hazirlanan numune, 6zel bir test cihazma yerlestirilir.
Numunenin iki ucu arasina sabitlenmis mandallar veya kelepgeler kullanilarak
numunenin diizgiin bir sekilde yerlestirilmesi saglanir. Sekil 3.2’de test cihazina
yerlestirilmis 6rnek numune goriilmektedir.

e Yiikk Uygulamasi: Test cihazi araciligiyla belirli bir hizda veya sabit bir hizda yiik
uygulanir. Numune tizerine etkili olan yilik, malzemenin kopma noktasia kadar artarak
devam eder.

e Veri Toplama: Test sirasinda yiik-deformasyon (gerilme-gerinim) verileri toplanir. Bu
veriler, malzemenin ¢ekme dayanimi, elastik ve plastik davranist hakkinda bilgi saglar.

e Analiz: Test sonuclari, genellikle maksimum gerilme (kopma gerilmesi), kirilma
uzamasi, elastik modiil (Young modiilii), plastik deformasyon miktar1 gibi parametreler
acisindan analiz edilir. Bu veriler, malzemenin kullanim sirasinda nasil davranacagi ve
ne tiir yiikleri tagiyabilecegi konusunda 6nemli bilgiler saglar.

Cekme testi, malzemenin dayanikliligi ve tasarimi i¢in kritik 6neme sahiptir.
Ozellikle kompozit malzemelerde, farkli takviye lifleri ve matris malzemeleri
kullanilabilir. Bu nedenle c¢ekme testleri farkli kompozit yapilarin performansini
karsilagtirmak ve optimize etmek icin 6nemlidir. ASTM ve ISO gibi uluslararasi
standartlar, cekme testlerinin nasil yapilmasi gerektigini belirler ve sonuglarin

giivenilirligini saglar (Composite Materials Handbooks, 2019).
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Epoksi Yapistirict

Kompozit
Sandvig
Numune

Sekil 3.2. Cekme testi cihazinda dérnek numune (Khan, 2019)

3.2. Soyma Testi

Kompozit malzemelerde soyma testi, yapistirilmis veya laminat yapidaki katmanlar
arasindaki yapisma dayanimimi degerlendirmek amaciyla yapilan bir malzeme testidir.
Bu test, kompozit malzemelerin farkli katmanlarinin birbirine olan yapisma giiciinii
Olcmeye yoneliktir. Soyma testi genellikle su adimlar izlenerek gerceklestirilir:
e Numune Hazirligi: Test i¢cin 6zel olarak hazirlanmis numuneler kullanilir. Numuneler
genellikle dikdortgen veya yuvarlak kesitli olabilir ve test edilecek katmanlar arasinda bir
yapistirict veya matris bulunabilir. Sekil 3.3’te numunenin test cihazina yerlestirme islemi
goriilmektedir.
¢ Yiik Uygulamasi: Numunenin bir tarafina yiliksek hizda veya sabit bir hizda bir kuvvet
uygulanir. Bu kuvvet, katmanlarin yapistirildigi bolgede bir ayrilma veya soyma
olusturur.
e Yapistrma Bolgesi: Numunenin yapisma bolgesi, onceden belirlenmis bir yiizey
alanidir. Yapisma bolgesi genellikle belirli bir uzunlukta ve genislikte olup, testin
standartlarini saglamak i¢in belirli bir sekilde hazirlanir.
e Kuvvet ve Deformasyon Olciimii: Test swrasinda uygulanan kuvvet ve olusan
deformasyon (a¢ilma veya soyma uzamasi) 6l¢iiliir. Bu veriler, yapisma dayaniminin ve
katmanlarin birbirine olan baglantisinin giiciinii belirlemek icin kullanilir.

Soyma testi sonuglari, kompozit malzemelerin tasarim ve lretim siireglerinde
onemli bir rol oynar. Ozellikle yapistirilmis veya laminat yapidaki kompozit parcalarin
dayaniklilig1 ve giivenilirligi, bu testlerin sonuglarina goére degerlendirilir. Soyma testi,

ASTM ve ISO gibi uluslararas: standartlara gore belirlenen prosediirlere uygun olarak

22



yapilir ve test edilen malzemenin spesifik ozelliklerine gore uyarlanabilir (Composite

Materials Handbooks, 2019).

Sekil 3.3. Soyma testi cihazinda érnek numune (Bitzer, 2012)

3.3. Basma Testi

Sandvi¢ kompozitlerde basma testi, ¢ekirdek malzeme ile ylizey kaplamalar
arasindaki yapisma dayanimini ve genel basma performansini degerlendirmek amaciyla
yapilan bir testtir. Sandvi¢ kompozitler, hafiflikleri ve yiiksek mukavemet/agirlik oranlar1
nedeniyle cesitli endiistriyel uygulamalarda yaygin olarak kullanilir. Bu yapilar genellikle
bir ¢ekirdek malzeme (6rnegin bal petegi yapisi, kopiik vb.) ile bu ¢ekirdek malzemenin
her iki tarafinda yer alan ylizey kaplamalarindan olusur. Sandvi¢ kompozitlerde basma
testi genellikle su adimlar izlenerek gerceklestirilir:
e Numune Hazirligi: Test i¢in 6zel olarak hazirlanmis sandvi¢ kompozit numuneler
kullanilir. Numuneler genellikle belirli bir boyutta kesilmis veya sekillendirilmis olabilir.
e Numunenin Yerlestirilmesi: Numune, genellikle test cihazinin iist ve alt plakalar
arasina yerlestirili. Numunenin her iki ylizeyine yiik uygulamak icin uygun bir
diizenleme saglanir. Sekil 3.4’te basma testi cihazina yerlestirilmis numune Ornegi
verilmistir.
e Yiik Uygulamasi: Test cihazi aracilifiyla numunenin her iki ucuna sabit bir hizda veya
belirli bir yiik hizinda basma yiikii uygulanir. Bu yiik, numunenin boyunca homojen bir
sekilde dagitilir.
e Deformasyon ve Yiik Dagiliminin Olgiimii: Test sirasinda numune iizerindeki yiik ve
olusan deformasyon Olgiiliir. Bu veriler, numunenin basma dayanimini ve davranisini

belirlemek i¢in kullanilir.
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e Sonuglarin Analizi: Test sonuglari, genellikle maksimum basma dayanimi, elastik
modiil, deformasyon 6zellikleri gibi parametreler acisindan analiz edilir. Bu veriler,
sandvi¢ kompozitlerin yapisal performansint degerlendirmek ve tasariminda kullanmak
icin Onemlidir.

Sandvi¢ kompozitlerde basma testi, malzeme tasarimi, iiretimi ve kullanimi
stireclerinde yapisal biitiinliigiin saglanmasinda kritik bir rol oynar. Test sonuglari,
kompozit yapilarin giivenlik standartlarma uygunlugunu degerlendirmede ve bu yapilarin
optimize edilmesinde kullanilir. Bu testler genellikle ulusal veya uluslararasi standartlara
dayanan belirlenmis prosediirlere gore gerceklestirilir (Composite Materials Handbooks,

2019).

Elareketli
Ust Cene

Numune

_,‘ UL AT Mo
e P

L | Sabit Alt
‘ Cene

Sekil 3.4. Basma testi cihazinda drnek numune (Bitzer, 2012)

3.4. Egme Testi

Sandvi¢ kompozitlerde egme testi, malzemenin egilme dayanimini degerlendirmek
icin yapilan bir testtir. Bu test, genellikle sandvi¢ yapida bulunan ¢ekirdek malzeme ile
yiizey kaplamalar1 arasindaki yapisma dayanimimi ve kompozitin genel egilme
performansini 6lgmek amaciyla gergeklestirilir. Egme testi, genellikle su adimlarla
yapilir:
e Numune Hazirligi: Test i¢in 0zel olarak hazirlanmis sandvi¢ kompozit numuneler
kullanilir. Numuneler genellikle belirli bir boyutta kesilmis veya sekillendirilmis olabilir.
e Numunenin Yerlestirilmesi: Numune, genellikle egilme test cihazmnin alt ve iist
desteklerine yerlestirilir. Numunenin her iki ucuna destekler arasinda belirli bir mesafe
birakilarak sabitlenir.
e Yiik Uygulamasi: Test cihazi araciligiyla numunenin ortasima belirli bir yiik uygulanir.

Bu yiik, genellikle numunenin ortasina sabit bir hizda veya belirli bir yiikk hizinda
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uygulanir. Numune egildik¢e, uygulanan yiik egilme momentine doniisiir. Sekil 3.5’te
egme testi cihazinda yiik altinda 6rnek bir numune gosterilmistir.

e Deformasyon ve Yiik Dagilimmnin Olgiimii: Test sirasinda numune iizerinde olusan
deformasyon ve egilme miktar1 ol¢iiliir. Bu veriler, numunenin egilme dayanimimni ve
davranisini belirlemek igin kullanilir.

¢ Sonuglarin Analizi: Test sonuglar1 genellikle maksimum egilme dayanimi, elastik
modiil, egilme gerilmesi ve egilme gerilme momenti gibi parametreler agisindan analiz
edilir. Bu veriler, sandvi¢ kompozitlerin yapisal performansini degerlendirmek ve
tasariminda kullanmak i¢in 6nemlidir.

Sandvi¢ kompozitlerde egme testi, malzemenin yapisal bitlinliigini ve
dayanikliligimi belirlemede kritik bir rol oynar. Bu testler, genellikle ulusal veya
uluslararasi1 standartlara uygun prosediirlere dayanarak gerceklestirilir ve test sonuglari,
malzeme tasarimi, iiretimi ve kullanim siire¢lerinde Onemli bir rol oynar (Fibre-

Reinforced Plastic Composite, 1998).

Sekil 3.5. Egme testi cihazinda numuneye kuvvet uygulanmasi (Fibre-Reinforced Plastic
Composite, 1998)

Yapilan testler genellikle numune kirilana kadar devam eder ve sonuclar,
numunenin hasar boyutu ve hasar sekline gore degerlendirilir. Sekil 3.6' da, karsilagilan

bazi1 hata durumlar1 ve hasar tipleri gosterilmektedir.
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Yiizey hatasi

Yetersiz yiizey kaplamas:
kalnk@nin sonucu olarak yiizey
kaplama kinlmast.

Enine kayma hatas:

Yetersiz gekirdek mukavemeti ve
yiizey kalmh@nm sonucu yiizeyde ve
¢ekirdekte kayma

Cekirdek kinlmas:
Yetersiz gekirdek basmng dayanmm
sonucu ¢ekirdek kmimasi

Lokal hasar

Dengeli yerlestinimeyen numune veya
fazla basma kuvveti sonucu olusan yizey
ve ¢ekirdek hasan

Burkulma
Yetersiz panel kahnh# veya yetersiz
cekirdek kesme dayanmu

Kayma sikismasi
Disiik gekirdek kayma mukavemeti
veya yapsstiics hatast.

Yiizey kinsmasi:
Kenar basma dayanmunmn gelen yiikii
kargilamamasi veya yapistines hatas

Hiicre biikiilmesi
Hiicre boyutunun fazla olmasmdan
dolay: olusan hatalar

Ytzeyde olugan hata

Yapigtinc: bag hatass

V‘L

Cekirdek stagma hatass

Hiicreler aras:
gelardek ve yizey

Celirdek /\2 :

Sekil 3.6. Testlerde karsilasilan bazi hasar ve hata durumlar: (Bitzer, 2012)

26




4. SANDVIC YAPILARDA HASARLAR

Fiber takviyeli katmanli kompozit yapilar, heterojen ve anizotropik ozellikleri
nedeniyle diisiik hizda darbeye maruz kaldiklarinda gesitli sekillerde hasar gorebilir. Bu
hasarlar genellikle su sekillerde ortaya ¢ikar:
e Matris Kirilmalari: Cekme, basma ve kayma gerilmelerinin etkisiyle fiberlerin paralel
yonde bulunan matrisle birlesim noktalarinda kirilmalara neden olabilir. Bu tiir kirilmalar
genellikle kompozit malzemenin matris fazinda meydana gelir.
e Delaminasyon: Katmanlar arasindaki yapisma zayifligi veya uygulanan yiiklerin
etkisiyle katmanlar arasinda ayrigsmalar meydana gelebilir. Delaminasyon, kompozit
yapinin saglamligini ve dayanikliligini ciddi sekilde etkileyebilir.
e Fiber Kirilmalar1 ve Burkulmalar1: Yiiksek gerilme veya darbe etkisi altinda fiberlerde
kirilma veya burkulma meydana gelebilir. Bu durum, kompozit yapmin mukavemet
ozelliklerinde azalmaya neden olabilir.
¢ Niifuziyet: Darbenin etkisiyle, kompozit malzeme icinde veya yiizeyinde mikro
catlaklar veya hasarlar olusabilir. Bu tiir hasarlar genellikle gozle goriillmeyen mikro

diizeyde olabilir, ancak malzemenin performansini zamanla etkileyebilir.

Niifuziyet - ) . ) i
. - Matris Catlamasi abakalar aras: ayrilma
Fiber Kirilmasi S a

(Delaminasyon)

Sekil 4.1. Kompozit yapilarda karsilasilan hasar modlar: (Kara, 2012)

Hasar modlar1 arasindaki etkilesim, farkli hasar modlarmin baslamasina ve
yayllmasma etki eder. Bu hasar modlari, Sekil 4.1'de gosterildigi gibidir. Sandvig
kompozitlerde ise malzemede olusan hasarlar su sekildedir:

e Ust yiizey kaplama hasar1: Darbe, genellikle iist yiizey levhasina ilk olarak etki eder.
Eger levha darbeye kars1 dayanikliysa, genellikle siirli bir hasar olusabilir.

e Cekirdek ve iist kaplama arasindaki ayrilmalar: Ust levha, darbenin etkisiyle sekil
degistirirken, ¢ekirdek malzemesi bu deformasyona farkli tepki verebilir. Bu durum,

cekirdek ile iist levha arasinda ayrilmalarin meydana gelmesine neden olabilir.
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e Darbe enerjisinin artmasi ve ¢ekirdege ilerlemesi: Daha yiiksek enerjili darbelerde,
vurucu iist levhaya niifuz ederek ¢ekirdege dogru ilerleyebilir. Bu siirecte cekirdek
tizerinde hiicre ezilmesi, kesme hasar1 ve yiizey tabakasi ile ¢ekirdek arasinda ayrilma
gibi hasarlar olusabilir.

e Alt ylizey kaplama hasari: Darbeye ugramayan alt yiizey levhasi, genellikle egilme
nedeniyle ¢ekme gerilmelerine maruz kalir. Bu durumda da cekirdek ile alt levha arasinda
ayrilmalar meydana gelebilir.

¢ Genel delaminasyonlar: Eger darbe enerjisi yeterince biiylikse, vurucu sandvi¢ yapinin
tamamina niifuz edemez ancak arka ylizeyde 6nemli delaminasyonlar meydana gelebilir.
Bu, kompozit yapidaki katmanlarin ayrilmasina ve yapmin biitiinliigiiniin azalmasina yol
acabilir.

Bu hasar tipleri, sandvi¢ kompozit yapilarin tasariminda ve uygulamalarinda
dikkate almmasi gereken onemli faktorlerdir. Yapinin destek durumu, levhalarin ve
cekirdegin malzeme 6zellikleri, geometrisi ve vurucunun 6zellikleri, bu hasarlarin tipini
ve yayilimini etkileyen 6nemli parametrelerdir. Bu nedenle, sandvi¢ kompozit yapilarin
darbe direnci ve dayanikliligi, malzeme se¢imi ve yapi tasarimu siireclerinde dikkatlice
degerlendirilmelidir (Alg1, 2016).

Bu boliimde, ugak operasyonlar1 esnasinda karsilagilan hasar tiirleri ele
almmaktadir ve hasar, hasarin bulundugu sandvi¢ yapmim kisimlarina (¢ekirdek, yiizey
kaplamast ve yapistirict katman) gore degerlendirilmektedir. Ucgaklardaki yapisal
malzemeler, geleneksel metalik yapilardan gelismis kompozit yapilara dogru degistikce

karsimiza farkli hasar tiirleri de ortaya ¢ikmaktadir.

4.1. Kozmetik Hasarlar

Sandvi¢ kompozit yapilarinda kozmetik hasarlar, genellikle yapisal biitiinliigii ciddi
sekilde etkilemeyen, ancak goriiniim ve estetigi bozan hasarlar1 ifade eder. Bu tiir
hasarlar, genellikle darbe, ¢carpma veya siirtlinme gibi dis etkiler sonucu ortaya ¢ikar ve
yapisal katmanlardan birinde veya birkaginda meydana gelebilir. Sekil 4.2°de, kozmetik
hasara 6rnek bir sekil verilmistir.

Kozmetik hasarlara 6rnek olarak:
e Yiizey Catlaklari veya Gogiikler: Ust yiizey levhasinda meydana gelen catlaklar veya

gociikler, genellikle darbenin etkisiyle olusabilir. Bu tiir hasarlar, yapinin mukavemetini
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veya dayanikliligini etkilemeyebilir ancak estetik agidan istenmeyen bir goriiniime neden
olabilir.

¢ Boyali Yiizeylerde Soyulma veya Asinma: Kompozit yapilarin iizerindeki boyali veya
kaplamali yiizeylerde, siirtinme veya asinma sonucu boyanin soyulmasi veya hasar
gormesi kozmetik bir sorun olusturabilir.

e Renk Degisiklikleri veya Lekelenme: Uzun stireli giines 15181 veya kimyasal maruziyet
gibi faktorlerden dolay1 kompozit malzemelerin renklerinde degisiklikler veya lekeler

olusabilir. Bu da kozmetik bir sorun olarak kabul edilir.

Sekil 4.2. Dolu sonrasi kompozit kisimda meydana gelen kozmetik hasar (Boeing, 2013)

4.2. Darbe Hasarlan

Darbe hasarlari, 6zellikle sandvi¢ kompozit yapilarin ince ylizey kaplamalari
nedeniyle 6nemli bir konudur. Bu tiir hasarlar, yapiya yabanci nesnelerin carpmasi veya
diismesi sonucunda olusabilir. Ornegin:
e Nakliye ve Depolama: Kompozit parcalar tasmirken veya depolanirken cevresel
etkilere maruz kalabilirler. Tagima sirasinda darbeler veya carpismalar, parcalarda hasar
olugmasina neden olabilir.
e Ucak Operasyonlar1: Ugaklarda, havaalanlarinda veya hangarlarda operasyon sirasinda,
araglar veya ekipmanlar kompozit pargalara zarar verebilir. Bu, 6zellikle ugagmn hareket
edip manevra yaptig1 sirada goriilebilir.
e Bakim ve Onarim: Kompozit parcalari bakimi veya onarimi sirasinda kullanilan aletler
veya malzemeler de potansiyel darbe kaynaklaridir. Bir tamir aletinin yanhglkla parcaya
diismesi veya ¢arpmasi, Onemli hasarlara yol acabilir. Sekil 4.3’te bu bakim sirasinda
darbe hasarina maruz kalmis bir u¢agm paneli verilmistir.

Sandvi¢ paneller, genellikle dis katmanlar1 arasindaki cekirdek malzemesiyle

desteklenir. Ancak ince yiizey kaplamalar1 nedeniyle darbe hasarlarina kars1 hassastirlar.
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Bu tiir hasarlar, yapisal biitiinligii etkileyebilir ve hatta gizli hasarlar olarak kalabilir.
Dolayisiyla, operasyon sirasinda veya bakim esnasinda meydana gelen darbe hasarlar
ciddiye almmali ve uygun sekilde degerlendirilmelidir. Bu, yapisal saglamligin
korunmas1 ve uzun dmiirlii bir performansin saglanmasi agisindan dnemlidir. Sekil 4.4’te

darbe hasarma maruz kalmis bir yapinin i¢ yapisi gosterilmektedir.

Sekil 4.3. Ornek darbe hasarimin ugak iizerinde goriintiisii (Boeing, 2013)

Sekil 4.4. Darbe hasarinin neden oldugu hatalarin mikro gosterimi (Bitzer, 2012)

4.3. Delaminasyon
Delaminasyon, kompozit malzemelerde 6nemli bir hasar tiiriidiir ve genellikle
cekirdek ile yiizey katmanlarmin birbirinden ayrilmasi ya da kompozit katmanlarmin

ayrilmasi olarak tanimlanir. Bu tiir hasarlar malzeme icinde olustugundan, goézle tespiti
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zordur ve yapisal biitiinliigli ciddi sekilde etkileyebilir. Delaminasyon hasar1 genellikle
su durumlarda ortaya ¢ikabilir:
e Darbe Hasar1: Kompozit yapiya gelen darbeler, 6zellikle yogunlugun yiiksek oldugu
bolgelerde delaminasyona neden olabilir. Darbe, yiizey kaplamasinin altinda veya
cekirdek malzemesinde zayif bolgeler yaratabilir ve bu da katmanlarin ayrilmasina yol
acabilir. Sekil 4.5’te darbe hasar1 almig bir kompozit sandvi¢ yap1 gosterilmektedir.
e Nem ve Yildirim Carpmasi: Nem, kompozit malzemenin yiizey kaplamasinin altinda
veya cekirdek malzemesinde hasara neden olabilir. Ozellikle nemin kompozit igine
sizmast ve zamanla malzemenin bozulmasma yol a¢masi, delaminasyonun ortaya
¢ikmasina sebep olabilir. Ayn1 sekilde yildirim ¢arpmast da yogun enerji yiikklemesiyle
malzemede delaminasyona neden olabilir.
e Onarim Islemleri: Kompozit yapilarin onarmi sirasinda kullanilan malzemeler veya
uygulama yontemleri, var olan delaminasyonu kétiilestirebilir veya yeni delaminasyon
bolgeleri olusturabilir. Bu nedenle onarim islemleri dikkatle yapilmali ve uygun teknikler
kullanilmalidir.

Delaminasyon, genellikle detayli gorsel incelemeler ve hasarsiz kontrol yontemleri
ile tespit edilebilir. Hasar tespit edildiginde, hasarli bolge tamir edilmelidir. Zira hasar
ilerledik¢e yapisal biitiinlik daha da bozulabilir ve glivenlik riski olusturabilir (Wu,

2019).

Sekil 4.5. Darbe hasari sonrasi delaminasyona ugrayan kompozit sandvig yapt (Wu, 2019)
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4.4. Catlaklar

Kompozit yapilarda, metalik yapilarda oldugu gibi catlaklar olusabilir. Bu ¢atlaklar
bazen gorsel olarak tespit edilebilirken, bazen de gelismis tespit yontemlerine ihtiyag
duyulur. Catlaklar genellikle su sekilde olusabilir ve tespit edilebilir:

e Gorsel inceleme: Bazi catlaklar, kompozit yapmnin yiizeyinde veya boya/matris katmani
tizerinde goriilebilir. Bu tiir ¢atlaklar genellikle gozle tespit edilebilir.

e Gelismis NDI Yontemleri: Bazi catlaklar, gorsel inceleme ile kolayca tespit
edilemeyebilir. Bu durumda hasarsiz kontrol (NDI) yontemleri gerekebilir. Bunlar
arasinda ultrasonik testler, termal goriintiilleme, x-151n1 muayenesi, akustik emisyon testi
ve manyetik parcacik muayenesi gibi yontemler bulunmaktadir. Bu teknikler, catlaklarin
konumunu, boyutunu ve derinligini daha hassas bir sekilde belirlemeye yardimci olabilir.
Sekil 4.6’da radyografi ile tespit edilmis bir ¢atlak 6rnegi goriilmektedir.

Catlaklar, sadece boya veya matris katman iizerinde olabilecegi gibi, ayni zamanda
cekirdek veya fiber malzemeye de uzanabilir. Bu durumda, catlaklarin dogru bir sekilde
tespit edilmesi ve degerlendirilmesi i¢in kapsamli bir inceleme yapilmalidir. Kompozit
yapilarda catlak tespiti Onemlidir ciinkii catlaklar zamanla biiyliyebilir ve yapisal
biitiinliigii ciddi sekilde etkileyebilir. Bu nedenle, diizenli muayene ve gerekli durumlarda
NDI yontemleri kullanilarak catlaklarin erken tespit edilmesi ve dogru sekilde

yonetilmesi 6nemlidir (Bitzer, 2012).

Sekil 4.6. Radyografik kontrolde tespit edilen ¢atlak hasart (Boeing, 2013)

4.5. Delik Hasarlan
Delik hasari, sandvi¢ kompozit yapilarm iist ve alt yiizeylerinde veya ¢ekirdek kisminda
meydana gelen zararli etkileri ifade eder. Bu hasarlara bakim swrasinda siklikla

rastlanmaktadir. Bu hasarlar genellikle su sekillerde olusabilir:
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e Delik Agma Hatalari: Yanlig yerde, yanlis boyutta veya yanls sayida delik agilmasi
sonucu yapiya zarar verebilir. Ozellikle deliklerin dogru konumlandiriimasi ve uygun
boyutta olmasit ©6nemlidir. Aksi takdirde, deliklerin kenarlar1 zayiflayabilir veya
catlamalara neden olabilir.

e Baglanti Elemanlarindan Kaynaklanan Hasar: Baglant1 elemanlarinin yanlis
yerlestirilmesi veya asir1 tork uygulanmasi, delik cevresinde c¢atlaklara, malzeme
deformasyonlaria sebep olabilir. Bu durum da yapisal biitiinliigii tehlikeye atabilir.

e Darbe Hasar1: Yapmin darbe almasi sonucunda delik ¢evresinde hasarlar olusabilir.
Darbe etkisiyle delik kenarlar1 zayiflayabilir veya catlaklar meydana gelebilir.

e Delaminasyon: Delik acma islemi sirasinda veya sonrasinda, ylizey tabakalari ile
cekirdek arasinda delaminasyon olusabilir. Bu, yapisal biitiinligii ciddi sekilde
etkileyebilir ve tamir gerektirebilir.

e Termal Genlesme Farkliliklari: Farkli malzemelerin termal genlesme katsayilar1 farkli
oldugundan, 1s1 degisimlerinden kaynaklanan termal gerilimler delik c¢evresinde
catlamalara yol agabilir.

Bu tiir delik hasarlar1 genellikle gorsel olarak tespit edilebilir, ancak bazi
durumlarda daha detayli muayene veya hasarsiz kontrol yontemlerine ihtiya¢ duyulabilir.
Sekil 4.7'de delik hasarina drnek bir sekil verilmistir. Ozellikle havacilik ve uzay gibi
kritik uygulamalarda, delik hasarlar1 onemli bir konudur ve dikkatle yonetilmesi

gerekmektedir (Bitzer, 2012).

-

Sekil 4.7. Delik hasart ornegi (Bitzer, 2012)

4.6. Nem Hasan
Nem emilimi veya birikmis su, hem metalik hem de metalik olmayan kompozit
sandvi¢ yapilarda farkli tiirde sorunlara neden olabilir. Bunlar kisaca su sekilde

Ozetlenebilir:
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e Metalik Kompozit Sandvi¢ Yapilarinda Korozyon: Metalik yiizeylerde biriken nem
veya su, zamanla korozyona neden olabilir. Bu durum, metalik levha veya yapi
elemanlarinin uzun vadeli performansini olumsuz etkileyebilir ve yapisal biitiinliigii
tehlikeye atabilir.

e Metalik Olmayan Kompozit Sandvi¢ Yapilarda Hasarlar: Metalik olmayan kompozit
sandvi¢ yapilarinda su emilimi veya birikimi, ¢esitli sorunlara yol acabilir:
-Delaminasyon: Su, ylizey tabakalar1 ile ¢ekirdek arasinda delaminasyona yol acabilir.
Bu durum, yapinin dayanikliligini ve mekanik 6zelliklerini ciddi sekilde etkileyebilir.
-Yapistirict Bozulmasi: Nem, yapistirict malzemelerin 6zelliklerini bozabilir veya
zayiflatabilir. Bu durumda, yiizey tabakalar1 ve ¢ekirdek arasindaki baglant1 zayiflar ve
yapisal biitiinliik riske girer.

-Agirlik Artist: Su emilimi, kompozit malzemelerde agirlik artisina neden olabilir. Bu da
performansi diisiirebilir ve yapilan tasarim kriterlerini asabilir.

Sekil 4.8°de sandvi¢ bir yapmin cekirdek hiicrelerinde su toplandig1 termografi
yardimu ile tespit edilmis ve goriintiilenmistir.

Bu tiir sorunlarin 6nlenmesi veya yonetilmesi icin, 6zellikle nemden etkilenme riski
yiliksek olan uygulamalarda dogru malzeme se¢imi ve uygun kaplama ya da koruma
yontemleri kullanilmahidir. Ayrica, diizenli bakim ve incelemelerle su birikimine veya
nem emilimine kars1 alinan 6nlemlerin izlenmesi ve gerekirse tedbir alinmasi 6nemlidir

(Bitzer, 2012).

Sekil 4.8. Termografi ile nem hasari ornegi tespiti (Boeing, 2013)
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4.7. Yildirnm Hasar

Kompozit malzemelerde yildirim hasari, genellikle yiiksek elektrik akimi nedeniyle
olusan ciddi hasarlardir. Kompozit malzemelerde yildirim su tiir hasarlara yol
a¢cmaktadir:

e Yiizey Hasar1: Yildirim carpmasiyla birlikte yiiksek enerjili elektrik akimi, kompozit
malzemenin yiizeyinde ciddi hasarlara neden olabilir. Bu hasarlar arasinda erime, yanma,
delinme, catlama ve parcalanma yer alabilir. Sekil 4.9°da yildirim hasar1 almis ugak
goriilmektedir.

e Delaminasyon: Yildirim, kompozit yapidaki katmanlar arasinda delaminasyona yol
acabilir. Yiiksek 1sinin ve basincin etkisiyle katmanlar birbirinden ayrilabilir. Bu da
malzemenin dayanikliligini ve yapisal biitlinliigiinii tehlikeye atabilir.

e I¢sel Hasarlar: Yildirim, kompozit malzemenin i¢ yapisinda mikro catlaklar veya termal
hasarlar olusturabilir. Bu tiir hasarlar, malzemenin mekanik Ozelliklerini ve
dayanikliligmi ciddi sekilde etkileyebilir.

e Yangin Riski: Yildirim ¢arpmasi sonucu olusan yiiksek 1smnin, kompozit malzemede
yanma veya atese neden olabilecegi riski vardir. Bu durum, yangin riski tasiyan alanlarda
biiyiik bir endise kaynag olabilir.

Yildirim hasari, 6zellikle havacilik ve uzay endiistrisinde 6nemli bir konudur ¢iinkii
ucaklar ve uzay araglar1 siklikla yildirim carpmalarina maruz kalabilir. Bu nedenle,
kompozit malzemelerin yildirima karsi dayanikliligmi artirmak igin 6zel tasarimlar ve
koruma 6nlemleri almir. Ornegin, yiiksek iletkenlik 6zelligine sahip kaplamalar veya
iletken takviyeli malzemeler kullanilarak yildirim enerjisinin kontrol altina alinmasi
saglanabilir. Ayrica, yapisal bilesenler arasinda yildirim enerjisinin giivenli bir sekilde

dagitilmasi icin tasarlanmis elektriksel baglanti sistemleri kullanilir (Bitzer, 2012).

Sekil 4.9. Yildirim hasar: ornegi (Boeing, 2013)

35



4.8. Kimyasal Hasari

Kimyasal maddenin kompozit malzeme matrisi ile temas1 sonucu olugan hasarlar,
malzemenin dayaniklihini ve yapisal biitiinliigiinii ciddi sekilde etkileyebilir. Ozellikle
yakait, hidrolik s1v1 veya operasyon sirasinda meydana gelen kimyasal sizintilar, kompozit
yapilarin yiizeylerinde ve matrisinde ¢esitli hasarlara yol acabilir. Bu tiir kimyasal
hasarlar genellikle su sekilde ortaya ¢ikabilir:
e Kimyasal Asinma ve Erozyon: Kimyasal maddeler, kompozit malzeme yiizeyinde
asmma ve erozyona neden olabilir. Matris malzemesi bu kimyasallarla reaksiyona girerek
zayiflayabilir ve yiizeyinde catlaklar olusabilir. Sekil 4.10°da kimyasal madde ¢ekirdek
yapiya kadar ulasarak erozyona sebep olmustur.
e Delaminasyon: Kimyasal maddeler, matris ve takviye lifleri arasindaki baglantiy1
zayiflatabilir. Bu durumda delaminasyon (katmanlarin ayrilmasi) meydana gelebilir.
Delaminasyon, yapisal biitiinliigli ciddi sekilde tehlikeye atabilir.
e Malzeme Zayiflamasi: Kimyasal maddeler, kompozit malzemenin dayanikliligin1 ve
mekanik 6zelliklerini azaltabilir. Ozellikle uzun siireli maruziyetlerde, malzemenin
dayanimi bityiik dlciide kaybolabilir.
e Yapisal Hasarlar: Kimyasal s1zintilar, kompozit yapida yapisal hasarlara neden olabilir.
Bu tiir hasarlar genellikle onarilmasi zor olup, malzemenin tamamen degistirilmesini
gerektirebilir.

Kimyasal maddenin kompozit malzemeye temasit sonucu olusan hasarlari
Oonlemek i¢in, malzemelerin kimyasal direnci yiiksek 6zel kaplamalarla korunmas1 veya
kimyasal maddelerin temasmi smirlayan Onlemlerin alinmasi gerekebilir. Bu tiir
onlemler, kompozit yapilarin kullanim Omriinii uzatmada Onemli bir rol oynar ve

operasyonel giivenligi artirir (Armstrong, 1998).

Sekil 4.10. Kimyasal madde etkilegimi (Armstrong, 1998)
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5. KOMPOZIT SANDVIC YAPILARDA KONTROL YONTEMLERI

Kompozit yapilarin tahribatsiz muayenesi (NDT), malzemenin yapisinda herhangi
bir degisiklik veya zarar olusturmadan igerisindeki kusurlarin ve siireksizliklerin tespit
edilmesini saglayan bir dizi yontemdir.

Tahribatsiz muayene yontemleriyle, malzemenin mekanik 6zellikleri, kusurlar1 ve
hasarlarin  yerleri malzemeye zarar vermeden belirlenebilir. Malzemelerin
karakterizasyonunun belirlenmesinde, tahribatsiz muayene yOntemlerinden c¢esitli
teknikler gelistirilmis olup, bu yontemler asagidaki Sekil 5.1°de gdsterilmistir. Bu
yontemler, malzeme icerisindeki kusurlarin tespiti ve malzeme oOzelliklerinin
karakterizasyonu i¢in yaygin olarak kullanilir. Hangi yontemin secilecegi, uygulama
alanina, malzemenin tiirline, kusur tipine ve ¢oziiniirliik gereksinimlerine bagli olarak

belirlenir (Brook, 2012).

[ | Kot e v rtar ]
Yontemi Darbe Delaminasyon Catlak Delik Nem Yamk Yildinm
Girsel Vv N v, |V
Penanrant  / v v v
Tap test v
Ultrasonik  / v Vv N v v
Radyografi /'  / v VvV VvV
Termografi v
Girdap

v
Ak

Sekil 5.1. Hata tespitinde kullamlabilecek kontrol yontemleri (Brook, 2012)

5.1. Gozle Kontrol

Gorerek muayene, kompozit yapilarin veya malzemelerin tizerindeki gorsel
hasarlar1 tespit etmek i¢in kullanilan 6nemli bir yontemdir. Bu yontem genellikle giin
1s18inda veya uygun aydinlatma kosullarinda gergeklestirilir ve ¢iplak gozle veya
aydinlatic1 cihazlar yardimiyla uygulanabilir. Gozle kontrol sirasinda kullanilabilecek
aletler, Sekil 5.2'de verilmistir.

Gorerek muayene yontemiyle, darbe kaynakli hasarlar, 1s1l hasarlar, fiber ve
metalik ylizeylerdeki deformasyonlar, tabaka oryantasyonu ve hasar derinligi

godzlemlenebilir.
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Bu yontem, gozle goriilebilir hasarlarm ilk tespit edildigi asamadir ve daha ileri
inceleme yontemlerinin gerekip gerekmedigini belirlemek icin kullanilir. Ancak
derinlemesine tespit ve karakterizasyon icin daha sofistike tahribatsiz muayene

tekniklerine de ihtiya¢ duyulabilir (Karaer, 2014).

e

Pla

Sekil 5.2. Gozle kontrol yontemi yardimct araclar (Karaer, 2014)

5.2. Tap Test

Sandvi¢ kompozitlerde tap testi, yapmin ylizeyindeki yapistirma hatalarmi veya
ayrigmalar1 tespit etmek i¢in kullanilan bir tahribatsiz muayene yontemidir. Bu test,
genellikle metal bir disk, test ¢ekici veya tap cihazi kullanilarak yapilir. Sekil 5.3'te tap
test sirasinda kullanilabilecek 6rnek gerecler verilmistir. Test edilecek bolgeye vurularak
yapilan bu testte, saglam bolgelerde genellikle net bir ses ¢ikar; ancak yapisma hatasi
veya ayrigma olan bolgelerde daha soniik veya farkl bir ses duyulur. Bu yontem, hatali
bolgelerin isaretlenmesi i¢in kullanilir.

Tap testi, genellikle kalin tabakali kompozit yapilar i¢in uygun olmayabilir ve
ozellikle dort katmandan fazla tabakaya sahip yapilar i¢in tavsiye edilmez. Ayrica, testin
hassasiyeti uygulayicinin deneyimi, ¢evredeki ses seviyesi gibi faktorlere bagl olarak

degisebilir (Karaer, 2014).

Sekil 5.3. Tap test kontroliinde kullanilan arag ve geregler (Karaer, 2014)
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5.3. Ultrasonik Kontrol

Ultrasonik kontrol yontemi, malzeme i¢indeki kusurlarm ve siireksizliklerin tespiti
icin kullanilan bir tahribatsiz muayene teknigidir. Bu yontemde, genellikle 0,5 MHz ile
25 MHz arasinda degisen yiiksek frekansh ses sinyalleri kullanilir. Islem sirasinda test
malzemesine bu yliksek frekansl ses sinyalleri uygulanarak, malzeme icinde ilerler. Ses
sinyali malzeme icinde dalgalar halinde yayilirken, malzeme icindeki kusur veya
stireksizlikler (6rnegin, catlaklar) ile karsilastiginda bir kismi bu noktalardan yansir.
Ultrasonik muayene sistemi genellikle su bilesenlerden olusur:

e Darbe Ureteci: Yiiksek frekanslarda calisan ve yiiksek voltajda elektriksel darbeler
ireten, genellikle ¢esitli test ve deneylerde kullanilan elektronik bir cihazdir.

e Ultrasonik Cevirge¢: Darbe iireteci tarafindan iiretilen elektriksel darbeleri, yiiksek
frekansta ses dalgalarina doniistiiren bir cihazdir, bu sayede cesitli uygulamalarda
kullanilmak {iizere ses sinyalleri elde edilir.

e Goriintiileme Cihazi (Osiloskop veya Goriintiileme Unitesi): Yanstyan ses sinyallerini
algilayarak bu sinyalleri gorsel bir bicimde ekran {izerinde gosteren cihazdir.

Ultrasonik kontrol isleminin ¢alisma prensibi, test malzemesine gonderilen ses
sinyalinin malzeme i¢indeki yolculugunu ve yansimalarmi kullanarak kusurlar1 tespit
etmeye dayanir. Bu yontemde elde edilen veriler, osiloskop ekraninda veya benzeri bir
goriintilleme cihazinda gorsel olarak analiz edilir. Kusurlarin tespitinde kullanilan
sinyaller genellikle "arka ylizey yankis1" ve "kusur yankisi1" olarak adlandirilir. Arka
ylizey yankisi, test malzemesinin muayene edilen yiizeyinden gonderilen ses sinyalinin
kars1 yiizeyden yansiyarak tekrar muayene ylizeyine donmesi sonucunda elde edilen
sinyali ifade eder. Bu yankinin gelis siiresi ve malzemenin ses hizi bilindiginde,
malzemenin kalinlig1 hesaplanabilir. Kusur yankisi ise ses sinyalinin malzeme i¢inde bir
kusur ile karsilastiginda yansiyarak cevirgece geri donmesi sonucunda elde edilen sinyali
ifade eder. Sekil 5.4'te bu teknige ait 6rnek bir gorsel gosterilmektedir.

Ultrasonik kontrol yontemi, metalik ve metal olmayan pek cok malzemenin
muayenesinde kullanilir ve endiistriyel uygulamalarda yaygin olarak tercih edilmektedir

(Atg1, 2017).
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Darbe Ureteci

Sekil 5.4. Ultrasonik muayene teknigi (At¢i, 2017)

5.4. Radyografi Kontrolii

Radyografi yontemi, tahribatsiz muayene i¢in X-151n1 veya gama 1smni1 kullanarak
malzemelerin i¢ yapisini inceleme imkani saglayan bir tekniktir. Bu yontem, hem
ferromanyetik (demir iceren) hem de ferromanyetik olmayan malzemelerde uygulanabilir
ve malzemeye herhangi bir zarar vermeden kullanilir. Radyografi yontemi ile asagidaki
ozellikler ve kusurlar tespit edilebilir:

e Kalinlik Degisiklikleri: Malzemenin kalinliginda meydana gelen degisiklikler
radyografi ile belirlenebilir.

e Yapisal Degisiklikler: Malzemenin i¢ yapisindaki yapisal degisiklikler, 6rnegin ig
catlaklar, delikler veya gdomiilii yabanci cisimler gibi kusurlar radyografi ile goriilebilir.
e I¢ Kusurlar: Malzemenin icindeki catlaklar, delikler, su birikintileri, nem veya hava
kabarciklar1 gibi kusurlar radyografi ile tespit edilebilir.

X-1sm1 veya gama 1smi1 kullanilarak yapilan radyografik muayene, malzeme
icindeki en kiiclik kusurlar1 dahi tespit edebilir. Genellikle X-1sm1 kullanilarak
malzemede tespit edilebilecek en kiiciik kusur miktari, malzeme kalmligiin %2'si kadar
olabilir. Bu yontemde Onemli bir husus, X-1isminin catlak diizlemine paralel olarak
incelenmesidir, ¢iinkii bu sekilde ince catlaklar daha net goriilebilir.

Gama 151n1, X-151in1n igleviyle benzer sekilde ¢aligir ve ayni tiirdeki kusurlari tespit
etmek i¢in kullanilir. Demir igeren ve icermeyen metallerin yani sira diger malzemelerin

kusurlarmin belirlenmesinde de faydalidir.
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Radyografi yontemi, malzeme mikro yapisinin detayli olarak incelenmesine olanak
tanirken, kullanimi1 pahali ve agir ekipman gerektirir. Ayrica, radyografi islemlerinin
uzman kisiler tarafindan yapilmasi1 6nemlidir, ¢iinkii bu islemler dogru teknik ve deneyim
gerektirir. Sekil 5.5'te radyografi cihazinin kurulumu ve teknigi gosterilmistir (Kumar ve
Mahto, 2013).

Sekil 5.5. Radyografi ile kontroliin temel prensibi ve kurulumu (Kumar ve Mahto, 2013)

5.5. Termografi Kontrolii
Termografi yontemiyle, par¢anin hasarli yiizeyinde olusan sicaklik farklar
kullanilarak ¢atlaklarm yeri tespit edilir. Is1 parcaya uygulanir ve ardindan film veya
termal kamera kullanilarak sicaklik farklar1 adim adim o6lgiiliir. Termografi yonteminin
uygulanabilmesi i¢in, test numunesinin termik iletkenlik 6zelliklerinin bilinmesi gerekir.
Termal kontroliin temel prensibi, test parcasindan veya test parcasina dogru 1s1 akisi
saglandiginda olusan yiizey sicakliginin haritasin1 veya Ol¢limiinii yapmaktir. Bir
yiizeydeki 1s1] farkliliklar veya zamanla yiizey 1sisindaki degisimler, 1s1 akimmnin yoniiyle
iligkilidir ve kusurlarin tespitinde ya da test pargasmin 1sil karakteristiklerinin

belirlenmesinde kullanilir.
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Havacilikta bakim maliyetlerinin azaltilmasi ve ugus emniyetinin saglanmasi igin
giinlimiizde hasarsiz kontrol yontemlerinin 6nemi giderek artmistir. Termografi yontemi
de gelismis bir hasarsiz kontrol teknigi olup, hizli ve dogru sonuglar saglamasi nedeniyle
giiniimiizde yaygin olarak kullanilmaktadir. Hicbir zararli etkisi olmamasi, genis
yiizeylerin kontrol edilebilmesi ve uygulama kisitlarinin azlig1, termografinin havacilikta,
ozellikle sandvi¢ kompozit yapilarmn kontroliindeki uygulamalarmi artirmustir. Tim
tahribatsiz muayene yontemlerinde oldugu gibi, bu teknikte de uygulayici personelin
dikkati, bilgi birikimi ve tecriibesi biiylik onem tagimaktadir. Sandvi¢ kompozit yapilarda,
ozellikle i¢ yapidaki siireksizliklerin tespiti oldukca zordur. Termografi yontemiyle, i¢
yap1 ve yuizeydeki siireksizlikler kolayca tespit edilebilmektedir. Sekil 5.6’da gorildigi
tizere, termografi kontrolii sirasinda su belirtilerine rastlanmastir.

Sandvi¢ yapilar, diisiik agirliklar1 ve yiiksek dayanimlari nedeniyle havacilik
alaninda yaygin olarak kullanilir. Buradaki kritik bolge, yiizeyin alt kismindaki yapiya
baglandig1 alandir. Yapi icinde suyun yogunlasmasi, baglantinin kalitesini olumsuz
yonde etkiler. Bu da baglantinin zayiflamasina ve dolayisiyla dayanimin bolgesel olarak
azalmasina neden olur. Bu nedenle, yap1 i¢inde suyun varhiginin incelenmesi bakim

acisindan son derece onemlidir (Zweschper ve Ark., 2004).

Beyaz bolgeler
su belirtileridir

Sekil 5.6. Termografi ile kontrol drnek cihaz ¢iktisi ve ucak iizeri testi (Boeing, 2013)

5.6. Penetrant Sivi ile Kontrol

Ucak bakiminda penetrant sivi yontemi, ilkel ve eski bir teknik olmasma ragmen
hala vazgecilemez bir yontemdir. Uygulama prosediiriiniin basit olmasi, sonug¢larin
kolaylikla yorumlanabilmesi ve dogrudan ugak {izerinde kolayca uygulanabilmesi, bu
yontemi bakimda tercih edilen bir secenek haline getirmektedir. Sandvi¢ kompozitlerde
penetrant sivi kontrol yontemi, yiizeye agik siireksizliklerin tespiti icin kullanilir.

Penetrant sivisi, siireksizlige niifuz ettikten sonra yiizeye cekilerek belirti olusturur.
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Ancak, yiizey altinda kalan siireksizlikler, penetrant sivisinin ulagamayacagi alanlarda
oldugu icin tespit edilemez. Yiizey altindaki siireksizliklerin tespiti, radyografi,
termografi ve akustik emisyon gibi diger tahribatsiz muayene yontemleri ile miimkiindiir.
Penetrant sivi kontrolii, kesintileri tespit etmek amaciyla devamlilik icinde
kullanilan bir yontemdir. Sekil 5.7'de, penetrant sivi kontroliiniin nasil yapildigina dair
bir gorsel verilmistir. Bu islem, bir malzemenin yapisal biitiinliigiiniin bozulma
nedenlerini, yani siireksizlikleri, tabakalagmalar, catlaklar, dovme katlanmalari, dikisler,
yabanc1 madde kalintilar1 ve gézenekler gibi unsurlari tespit etmeye olanak saglar.
Penetrant sivi kontrol yontemi, asir1 derecede gbézeneksiz olan her tiir metalik
malzemeye (aliminyum, magnezyum, titanyum, demir, bakir, piring, bronz gibi) ve
metalik olmayan malzemelere (kompozit, seramik, cam, plastik gibi) uygulanabilir

(General Dynamics, 1996).

|z ||

N N

DEVELOPER(GELISTIRICl)
UYGULANDIKTAN SONRA CATLAK

N

L MALZEME YUZEYi PENETRANTTAN ICERISINDEK] PENETRANT YUZEYE
MALZEME YUZEYINE PENETRANT TEMIZLENDIKTEN SONRA CATLAK DOGRU DEVELOPER(GELISTIRICT)

(SIVI GIRINIM) UYGULAMASI ICERISINDE BIR KISMI KALIR TARAFINDAN EMILIR

Sekil 5.7. Penetrant stvi kontroliiniin temel prensibi (General Dynamics, 1996)
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6. KOMPOZIT SANDVICLERDE TAMIiR PROSEDURU

Kompozit malzemelerin tamirinde yaygin olarak kullanilan iki temel yontem
bulunmaktadir: 1slak elle yatirma tamiri ve Onceden emdirilmis kumas ile tamir
(Omercikoglu, 2009). Aslinda bir¢ok islem basamagi her iki tamir yontemi igin de
aynidir. Islak elle yatirma tamirinde, kuru kumas tizerine regine siiriilerek islem yapilir.
Onceden emdirilmis kumas tamirinde ise iiretim asamasinda emdirilmis kumaslar

kullanilir (Karaer, 2014).

6.1. Genel Tamir Prosediirii
Havacilik sektoriinde kompozit malzemeler icin kullanilan genel tamir prosediirii
su islem adimlarini igerir:
e Malzemenin tanimlanmasi,
e Hasarm belirlenmesi,
e Hasarli katmanm kaldirilmasi,
e Hasarli ¢ekirdek yapinin kaldirilmasi,
¢ Yiizey katmanlarinin zimpara ile inceltilmesi,
¢ Koruyucu kaplamanin kaldirilmasi,
e Parcanin kurutulmasi,
e Tamir edilecek bolgenin temizlenmesi,
e Cekirdegin hazirlanmasi,
e Cekirdegin yerlestirilmesi,
e Cekirdegin pisirilmesi,
e Tamir katmanlarmin serilmesi,
e Tamir katmanlarinin pisirilmesi,
e Tamirin test edilmesi,
e Tamirin kapatilmasi,
e Yiizey koruma islemlerini icerir.

Bu adimlar takip eden basliklar altinda incelenmistir (Karaer, 2014).
6.1.1. Malzemenin tanimlanmasi

Tamir edilecek parganin teknik ¢izimleri ve tamir dokiimanlar1 incelenerek;

e Kumas tiiri,
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e Katman sayisi,
¢ Kumaslarin oryantasyonu,

e Cekirdek tiirii ve kalinlig1 belirlenir (Boeing, 2024).

6.1.2. Hasarin belirlenmesi

e Ik olarak hasarli parca gozle kontrol edilerek hasar sinirlar1 belirlenir.

e Hasar sinirlar1 6zel kalemler kullanilarak isaretlenir.

e Prosediirde belirtilmis ise hasarsiz kontrol yontemleri kullanilarak hasar boyutu ve

derinligi hesaplanir (Boeing, 2024).

6.1.3. Hasarh katmanlarin kaldirilmasi
e [1k olarak zimpara yardimu ile hasarli yiizey tabakasi kaldirma islemi yapilir.

e Yiizey katman kaldirildiktan sonra ¢ekirdek incelenir. Cekirdek hasar almis ise

zimpara yardimi ile ¢ekirdekteki hasar zimparalanir.
e Cekirdekten hasar kaldirma islemi kismi veya tamamen yapilabilir.

e Cekirdek kalinlig1 1 in¢ (2,54)’ten az ise ¢ekirdek hasarina bakilmaksizin tamamen

cekirdek ¢ikartilir.
e Cekirdek hasar1 1 in¢ ve biiyiik ise kismi hasar kaldirma yapilabilir. Sekil 6.1°de

cekirdegin tamamen kaldirilma islemi goriilmektedir (Boeing, 2024).

l Cekirdegin tamamen kaldinimas: I

Cekirdegin yonelimi

Araglar ve Malzemeler
*Toz Maskesi
« Gozlik

« Tornavida
+Flat blade X-Acto
~End mill

Sekil 6.1. Hasarli ¢cekirdek katmanlarimin kaldirilmast (Karaer, 2014)

6.1.4. Yiizey katmanlarinin inceltilmesi

e Hasarli bolge yapidan uzaklastirildiktan sonra yapi iizerinde bulunan katmanlarin tamir

ile ortiismesi icin inceltilmesi gerekmektedir.

e Inceltme islemi zimpara yardimi ile yapilir ve zimpara sinirlari isaretlenir. Sekil 6.2°de

prosediire uygun yapilmig zimpara sinir belirlemesi goriilmektedir.

45



e Inceltme orani prosediire gore yapilir ve yapida kullanilan kumas gesidine gore inceltme
yapilir. Sekil 6.3’te inceltmenin nasil yapilacagina dair bir gorsel ve sekil 6.4’te kumas
tiirtine gore inceltme oranlar1 verilmistir.

Bu islem adimi ile koruyucu kaplama da kaldirilmis olur.

']z-_mmimmm']

Hasann kenanndan zimpara sinnna minimum mesafe =
Incelme Oranu x  Yiizey Kalinlig

- Toz maskesi
- Gozlk
- 90 derecelik grinder
- 2 inch nmpara disk

Sekil 6.2. Zimpara sinirmin belirlenmesi (Karaer, 2014)

incelme Oranlar

Ortigme uzuniugu (overlap)

- |

S —

. L Katman kalinlg

Incelme Oran: : OrtUgMe/ Kalinlik

Sekil 6.3. Yiizey katmanlarinin inceltilmesi (Karaer, 2014
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Ortiisme ( inch ) _
Malzeme Malzeme Turi 30:1 50:1 Yaklagtﬂ( il
. 9 (inch)
incelme incelme
Haehon Grade 95 0.12 0.19 0.0038
Fiber
Karbon Grade 145 0.18 0.29 0.0057
Fiber
Ao Grade 190 0.23 0.38 0.0075
Fiber
KPi’i’bbLf;" STYLE 3K-70-PW|  0.26 0.44 0.0087
Karbon |STYLE 6K-70-PW| 0.26 0.44 0.0087
Fiber
Karbon | STYLE 6K-70-
i i 0.26 0.44 0.0087
Karbon STYLE 3K-135-
iy s 0.5 0.75 0.017
Cam Fiber | STYLE 120/220 0.12 0.19 0.0038
Cam Fiber | STYLE 1581/7781 0.3 0.5 0.01

Sekil 6.4. Bazi kompozit malzemelerinin kalinliklar: ve inceltilme oranlar: (Boeing, 2013)

6.1.5. Parcanin kurutulmasi
Parcada nem bulunmasi, tamiri olumsuz etkileyeceginden, parcada nem
bulunmamasi biiyiik 6nem arz etmektedir. Bu nedenle, firin, vakumlama veya 1s1 lambasi

gibi yontemlerle parcanin kurutulmasi gerekmektedir (Boeing, 2013).

6.1.6. Tamir bolgesinin temizlenmesi

Tamir islemlerinde temizlik, tamir edilecek yilizeyin uzun vadeli dayanikliligi ve
performansi i¢in kritik 6neme sahiptir. Eger tamir ylizeyinde kalintilar, yaglar veya kirler
varsa, bu durum tamir malzemesinin yiizeye yeterince iyi yapigsmasini engelleyebilir. Bu
da tamirin kisa slirede parcalanmasina veya tamir edilen alanin yeniden hasar gérmesine
yol acabilir.

Tamir yiizeyinin temizlenmesi i¢in vakum, pamuksuz bez ve kimyasal ¢oziiciiler

kullanilabilir.

6.1.7. Cekirdegin hazirlanmasi

Hasarli ¢ekirdeklerin tamir edilmesinde iki farkli yontem bulunmaktadir. Bu
yontemler, hasarin boyutuna ve tiiriine bagl olarak segilir. Kismi hasar veya kiiciik tamir
durumlarinda kimyasal bilesenle doldurma yapilirken, tam hasar durumunda ise cekirdek

tamamen degistirilir.
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Cekirdek se¢imi yapilirken, hasarli ¢ekirdek ile ayni malzemeden yapilmis veya
onaylanmis bir alternatif malzemeden se¢ilmesi gerekmektedir. Farkli hiicresel
yogunluga sahip bir ¢ekirdek, tamir bolgesindeki gerilimi etkileyerek, parca tizerindeki
yiik dagilimini da degistirebilir. Cekirdek degisiminde su basamaklar takip edilebilir:
¢ Bir model iizerinde tamir edilecek ¢ekirdegin yonelimi ve tamir smirlar1 belirlenir. Sekil
6.5’te taslagin ¢ekirdege aktarilmasi goriilmektedir.

e Belirlenen ¢ekirdegin yonelim yonii dikkate almarak, tamirde kullanilacak biiyiikliikte
cekirdek, diiz, keskin bir kesici ile sekilde gosterildigi gibi kesilir.

e Kesilen ¢ekirdek yiiksekligi zimpara makinesi ile ayarlanir.

e Cekirdek, bir ¢oziicii icerisinde 60 saniye bekletilerek temizlenmesi saglanir ve bu
islem birkag¢ defa tekrarlanir.

e Cekirdek yerlestirilmeden 6nce tamamen kuru ve temiz olmalidir (Karaer, 2014).

Sekil 6.5. Cekirdek degigimi icin taslak hazirlanmast (Karaer, 2014)

6.1.8. Cekirdegin yerlestirilmesi

e Cekirdek ile ayn1 boyutta bir kat film yapistirict kesilir.

e (Cekirdegin cevre uzunlugu kadar ve cekirdek yiiksekliginden 0,1 in¢ daha biiyiik olacak
sekilde kopiik yapistirict kesilir.

e Yapistiricilarin iizerinde bulunan koruma filmleri ¢ikarilir.

e (Cekirdegin yerlestirilecegi yiizeye bir kat film yapistiric yerlestirilir.

e Cekirdek cevresi kopiik yapistirici ile sarilir.

e Cekirdegin yonelimi dikkate alinarak yerlestirilir. Sekil 6.6’da cekirdek degisim

asamasi verilmistir (Karaer, 2014).
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Film ve Kopik Yapistin: ile Cekirdek Degigimi Film ve Kdpik Yapistine

Sekil 6.6. Cekirdek degisimi (Karaer, 2014)

6.1.9. Vakuma alma islemi

Vakum torbasi kullanimi, kompozit parcalarin tamirinde 6nemli bir rol oynar ve
dogru yontemin secilmesi, tamir isleminin basarismi dogrudan etkileyebilir. Tki farkli
vakumlama yontemi bulunmaktadir:
¢ Parcanin tek ylizeyi kapatilarak vakumlama,
e Pargcanin zarf seklinde hem alt hem de iisten kapatilarak vakumlama.

Tek tarafli vakumlama yontemi, Ozellikle ucaktan sokiillemeyen parcgalar icin
uygundur. Bu yontem, parcada bosluk veya delik bulunmuyor ve ylizey piiriizsiizse
idealdir. Sekil 6.7°de, tek tarafli ve c¢ift tarafli vakumlama islemlerinin gosterimi

verilmistir (Boeing, 2013).

Tektaadl guemany
vakum

Sekil 6.7. Vakum torbasina alma islemi (Boeing, 2013)
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6.1.10. Tamirin pisirilmesi

Tamir isleminde parcanin pisirilmesi, Ozellikle kompozit malzemelerde biiyiik
onem tagir. Metal malzemelerden farkli olarak, kompozit malzemelerin stok sekli ve
pisirme siireci tamirin kalitesini dogrudan etkileyebilir. Ancak, her tamir prosediiriinde
pisirme islemi gerekmeyebilir; bazi durumlarda yalnizca vakumlama yapilmasi yeterlidir.

Her kompozit malzeme icin pisirme zamani ve sicakligi, belirli bir dokiiman veya
spesifikasyonla belirlenir. Bu bilgiler, tamir edilen par¢anin teknik dokiimantasyonunda
veya liretici tarafindan saglanan belgelerde yer alir. Ornegin, Sekil 6.8°de gosterildigi
gibi, 250°F (yaklagik 121°C) sicaklikta kiir edilen bir par¢anin sicaklik ve zaman dilimleri
belirtilmistir. Bu grafik, parcanin pisirme siirecinde hangi sicaklikta ve ne kadar siireyle
tutulmas1 gerektigini gosterir.

Parganin pisirilmesi icin kullanilan 1siticinin kontrollii olmasi cok ©Onemlidir.
Ozellikle bilgisayar kontrollii 1s1 battaniyeleriyle yapilan islemlerde, 1sitma siireci hassas
bir sekilde yonetilir. Bu makineler, dnceden belirlenen sicaklik profillerini takip ederek
parcanin istenen sicaklik araliginda tutulmasimi saglar.

Isil ciftler, sicaklik 6l¢iimii ve kontrolii i¢in kullanilir. Parcanin farkli bolgelerine
yerlestirilerek, 1s1 battaniyesi tarafindan saglanan 1simin homojen bir sekilde dagilmasina
yardimci olurlar. Isil ¢iftlerin dogru yerlestirilmesi ve kalibrasyonu, pisirme isleminin
basarisi i¢in kritik oneme sahiptir.

Bilgisayar kontrollii 1s1 battaniyeleri, pisirme siirecinde sicakligin siirekli
izlenmesini ve kontrol edilmesini saglar. Is1 battaniyesinin icindeki ve ¢evresindeki
sicaklik dagilim1 homojen olmalidir, boylece par¢anin her noktasi esit sekilde pisirilir ve
istenen mekanik 6zelliklere ulasilir.

Kompozit malzemelerin pisirilmesi, tamir edilen par¢anin yapisal saglamligini ve
performansin1 dogrudan etkileyen kritik bir adimdwr. Bu nedenle, dogru ekipman

kullanimi ve islem siirecinin titizlikle izlenmesi biiyiik dnem tasir (Boeing, 2013).
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120-180 dakika, 260F «/- 10F
Son thermocouple, plgirme l degerinde wtulur.

260! sicaklik araliginda bir
sicaklik okudugunda plgirme
sGresi baglar. Pigirme sOresi
Soguma orani,
maksimum SF/dakika
2004
Swaklik(F)
Sicaklik arvg oran,
2F-8F / dakika
R o
Sicaklik arug 130F
degerinde baglar. 125F deferinin
alunda pigirme
sonlandinlir.
n

Sekil 6.8. Pisirme sicakliklari ve siiresi (Boeing, 2013)

6.1.11. Onceden Emdirilmis Kumaslar ile Tamir Prosediirii

Cekirdek tamirinde pisirme islemi tamamlandiktan sonra, ilk adim cekirdek
yiizeyinin diizeltilmesidir. Bu adim, tamir edilen ¢ekirdegin yiizeyini, kullanilacak
kumaglarla ayni seviyeye getirmeyi saglar. Sekil 6.9'da, c¢ekirdek yiizeyinin

diizeltilmesine dair bir gorsel verilmistir.

- Toz maskesi
- Gozok
-90 derece grinderve 2 inch gapinda 2impara diski
- 280 grit veya daha yumusak 2impara kagid

Sekil 6.9. Cekirdek yiizeyinin diizeltilmesi (Karaer, 2014)

6.1.12. Tamire hazirhk

Parcanin tamirinde ka¢ kat kumas kullanilacagi, hangi tiir kumaslarin tercih
edilecegi ve ekstra kumas kullanilip kullanilmayacagi gibi detaylar genellikle parganin
teknik dokiimanlarinda veya tamir talimatlarinda belirtilir.

Kumaglarin kesilmeden dnce belirlenmesi ve hazirlanmasi, tamir isleminin dogru
ve etkili bir sekilde gerceklestirilmesi i¢in temel adimlardan biridir. Sekil 6.10'da kumas
Olciilerinin taslagi verilmistir. Bu adimlar, parcanin orijinal mukavemet 6zelliklerini

yeniden kazanmasini ve giivenli bir sekilde isletmeye alinmasini saglar. Kumaslarin
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boyutlari, kesim islemi oncesinde dogru bir sekilde belirlenmeli ve fiber yonlendirmesi

de goz oniinde bulundurularak dogru sekilde yerlestirilmelidir (Boeing, 2013).

l Kumag model Gzerine ]

Sekil 6.10. Kumas ol¢iilerinin alinmasi (Karaer, 2014)

6.1.13. Tamir katmanlarimin hazirlanmasi

Saglam ve dayanikli bir tamir i¢in dogru katmanlarin dogru yerde ve dogru fiber
yonlendirmesiyle yerlestirilmesi kritik 6nem tasiwr. Kumaslarin boyutlar1 ve fiber
yonlendirmesi bu model iizerinde belirlenir. Bu sekilde, tamir islemi sirasinda hata yapma
olasilig1 azalir ve tamirin dogru bir sekilde yapildigindan emin olunur.

Onceden emdirilmis kumaslarin {izerinde genellikle koruyucu katmanlar bulunur.
Bu koruyucu katmanlar, kumas tamir i¢in hazir hale getirilmeden 6nce ¢ikarilmalidir. Bu
islem, kumasin tamir yiizeyine diizgiin bir sekilde yapigmasini saglar.

Dogru kumas secimi, kesimi ve yerlestirilmesi, saglam ve dayanikli bir tamir iglemi
icin hayati 6neme sahiptir. Kumaglarin Onceden belirlenmis bir modele gore
yerlestirilmesi, hatalar1 dnlemek ve isin dogru yapildigindan emin olmak i¢in etkili bir

yontemdir. Ayrica, kumaslarin temizlenmesi, tamir isleminin kalitesini artirir ve parcanin
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uzun Omiirlii olmasini saglar. Sekil 6.11°de kumaslarin serilme islemi gosterilmektedir

(Boeing, 2013).

Sekil 6.11. Kumaslarin serilmesi (Karaer, 2014)

6.1.14. Tamir katmanlarinin vakuma alinmasi

Tamir katmanlarina uygulanan vakum islemi, ¢ekirdek degisiminden farklidir.
Sekil 6.12°de basit bir gosterimi verilmistir ve vakum islemi asagidaki sekilde uygulanir:
e Tamir katmanlarmnin iizerine, 1s1 battaniyesi ile ayni boyutta delikli ayirici film
yerlestirilir. Bu film, tamir islemi sirasinda hava ve fazla recineyi ¢ikarmak icin kullanilir.
e Tamir alaninin g¢evresinden 0,5 in¢ uzaklikta, 1s1l degisimin farkl olacagi bolgeler
dikkate alinarak 4 adet 1sil cift yerlestirilir. Bu ciftler, tamir siirecinde sicaklik
degisimlerini izlemek i¢in kullanilir.
e Delikli ayirict film iizerine bir kat hava gecirgen bez yerlestirilir. Hava gecirgen bezin
delikli ayirici film ile temas etmesi saglanir. Bu bez, sikistirma sirasinda recineyi emmek
icin kullanilir.
e [s1 battaniyesi ile ayn1 boyutta veya biraz daha kiiciik deliksiz ayirici film, hava gegirgen
beze yerlestirilir. Bu film, vakum torbasinin tamir alanina diizgiin uygulanmasini saglar.
e Plaka kullanilacaksa, tamir boyutundan biiyiik olacak sekilde yerlestirilir. Plaka
kullanilmayacaksa, 1s1l ¢ift kablolarmin altina aliiminyum plakalar birakilarak kablolarm
tamir yiizeyini etkilemesi Onlenir.
e Tamir cevresini her yonden 2 in¢ gececek sekilde 1s1 battaniyesi yerlestirilir. Is1
battaniyesinin iizeri vakum torbasindan 1 ing kii¢lik olacak sekilde hava gec¢irgen bez ile
kaplanir. Hava gecirgen bezin ayirici bez ile temas etmesi saglanir.
e Vakum milinin tabani hava gecirgen bezin iizerine yerlestirilir. Vakum milinin

kablolarinin ve 1s1 battaniyesinin iizerine gelmediginden emin olunur. Hava gecirgen
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bezin 0,5 in¢ ¢evresine sizdirmazlik bandi yerlestirilir ve vakum milinin tabani iizerine
vakum torbasi yerlestirilir.

e Vakum torbasina kagak testi yapilir ve 5 dakikada maksimum 5 in¢ civa basing kaybi
olmasi gerektigi belirtilir. Eger basing kayb1 daha fazlaysa, kacak kontrol edilip sikistirilir
veya vakum islemi yeniden yapilir (Boeing, 2013).

Tamir Katmanlarinin Vakuma Alinma islemi

" 3
Monometre g \ Vakum Kaynag:

l Vakum Torbast

o4 S
Sizdirmazik Bandi

[ ] Breather Bez (HB+4")

I Heat Blanlet (HB)
et thermocouple' == ( En uzun tamir katmani + 5")
—— =" Yiiksek Istya Dayanikl Bant

Caul Plate(HE) (i

Solid Parting Flilm(HB)

Bleeder Bez (HB+4")

Perforated Parting Film (HB) " 4 adet thermocouple

Tamir Katmanlari

Sekil 6.12. Tamir katmanlarmin vakuma alinmasi (Karaer, 2014)

6.1.15. Tamir katmanlarini pisirilmesi

Ilgili ucagn yapisal tamir el kitabinda belirtilen degerler dikkate alinarak sicak
yapistirict ayarlanir. Bu ayarlama, tamir siirecinde sicakligin kontrol altinda tutulmasini
saglar ve limitlerin disma ¢ikilmasiyla olusabilecek hasarlar1 6nler. El kitabinda belirtilen
sicaklik artis orani (sekil 6.13°te gosterildigi gibi) 2-8°F olarak verilmisse, bu deger
genellikle 2-5°F arasinda ayarlanir. Bu ayarlama, sicaklik istenen limitleri astiginda
uygun zamanda uyar1 alinmasmi ve gerektiginde miidahale edilmesini saglar. Tiim 1sil
ciftler ve 1s1 battaniyesi, sicak yapistirici ile saglam bir sekilde baglantili hale getirilir. Bu
adim, pisirme islemi sirasinda sicakligin homojen bir sekilde dagilmasini saglar. Pigirme
sicaklig1 ve siiresi, ilgili tamir dokiimanlarina uygun olarak ayarlanir ve kontrol edilir.
Pigirme islemi, tamir edilen par¢anin 6zelliklerine gore belirlenen sicaklik ve siirede
gerceklestirilir. Cekirdek degisiminde oldugu gibi, tamir siireci boyunca sicaklik ve diger
parametreler diizenli olarak izlenir. Eger gerektiginde sicaklik veya diger kosullar
limitlerin dismna ¢ikarsa, uygun miidahaleler yapilir ve tamir zarar gérmeden kontrol

alta alinir (Boeing, 2013).
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Sekil 6.13. Tamir katmanlarinin pisirme sicakligi ve siireleri (Boeing, 2013)

6.1.16. Test asamasi

Pigirme sonrasi tamirin kalitesini degerlendirmek icin kullanilan yontemlerden biri,
'tap test' olarak adlandirilan basit bir yontemdir. Ayrica, prosediir kapsaminda yer alan
hasarsiz kontrol yontemleriyle yapinin i¢ ve dis yiizeylerinde tamir sirasinda olusan
stireksizlikler tespit edilebilir.

Ilgili testler yapildiktan sonra, zimpara ile diizeltme islemi yapilr ve SRM
prosediiriine gore gerekli kozmetik islemler (boya vb.) uygulanarak parca servise

sunulabilir (Boeing, 2013).

6.2. Genel Islak Elle Yatirma Tamir Prosediirii
Islak elle yatirma tamiri, kompozit malzemelerde yaygin olarak kullanilan bir tamir
yontemidir. Bu yontemde, kumasa re¢ine emdirme islemi ¢cok dnemlidir ¢iinkii regine,
kumas liflerine niifuz ederek malzemenin saglamligini ve yapigma kalitesini belirler.
Regine ile emdirilmis kumas katmanlar1 serilmeden 6nce, ¢ekirdek zimpara ile
diizeltilir ve Onceden emdirilmis kumas tamirinde oldugu gibi, kullanilacak kumas

boyutlar1 sekil 6.14'te gosterildigi gibi bir model iizerine ¢izilir (Karaer, 2014).
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Sekil 6.14. Kumas ol¢iilerinin alinmasi (Karaer, 2014)

6.2.1. Kumasin recine ile emdirilmesi

Islak elle yatrma tamiri icin kumasa regine uygulamasi yapilirken, regine
miktarinin dogru bir sekilde belirlenmesi 6nemlidir. Kullanilacak kumasin agirligi
Olciiliir ve bu agirlik, tamir i¢in gereken regine miktarinin belirlenmesinde kritik bir faktor
olusturur.

Karbon fiber kumaslar i¢in kullanilacak toplam re¢ine miktari, kumasmn agirliginin
1,3 kati1 olarak belirlenir. Cam fiber kumaslar icin ise kullanilacak toplam re¢ine miktari,
kumasin agirligi kadar olmalidir.

Kullanilan re¢ine miktari, her kumasin boyutuna bagli olarak farklilik
gostereceginden, her kumas i¢in ayr1 ayr1 hesaplanmalidir. Sekil 6.15'te goriildiigi gibi,
kumaslar emdirildikten sonra taslaga gore kesilerek cekirdek iizerine yerlestirilir.
Yerlestirme ve sonraki agamalar, 6nceden emdirilmis kumas tamir yontemi ile aynidir

(Boeing, 2013).

Sekil 6.15. Kumas ol¢iilerinin alinmast (Karaer, 2014)
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6.2.2. Vakum metodu ile kumasa recine emdirilmesi

Reginenin kumasa emdirilmesi islemi vakumlu veya vakumsuz olarak yapilabilir.
Vakumlu emdirme yontemi genellikle daha iyi sonuclar verir. Bu yontemde, regine
icindeki hava bosluklar1 uzaklastirilir ve daha saglam bir yapigsma saglanir. Prosediirlere
gore kiirleme siiresi beklenerek tek tarafli vakum islemi ile bu islem gergeklestirilebilir.

Sekil 6.16’da vakum sirasinda emdirme islemi gosterilmektedir (Boeing, 2013).

Sekil 6.16. Vakum ile kumasn recineye emdirilmesi (Karaer, 2014)

6.3. Tamirlerin Karsilastirilmasi
Bu boliimde, 200 °F 1slak elle yatirma yontemi, 250 °F 6nceden emdirilmis kumas
kullanilarak yapilan tamir yontemi ve 350 °F 6nceden emdirilmis kumas ile yapilan tamir

yontemleri, Sekil 6.17'de gosterildigi gibi karsilastirilmistir (Boeing, 2013).

200 °F 250 °F 350 °F

(Wet Layup) | (Prepreg) ( Prepreg)
Tamir Siiresi 3 1 2
Yetenek 3 1 2
Dayanikhlik 2 3 1
Maliyet 1 2 2
Tamir Omrii 2 3 1
Kuruma Siiresi 1 2 3
Risk 2 1 3
Malzeme
Edinebilme e 2 3
Zorluk 2 1 3

1:iyi 2:orta 3: kot

Sekil 6.17. Tamir yontemlerinin karsilastiriimast (Boeing 2013)
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7. DENEYSEL CALISMA

Havacilik teknolojisinin gelismesiyle birlikte, yeni malzemeler, cihazlar, metotlar
ve teknikler ortaya ¢ikmaktadir. Bu deneyde, ana malzeme olarak aktif olarak ticari
ucaklarda kullanilan ve bakim-onarim sirketlerinin temin ettigi aliiminyum petek paneller
kullanilmigtir. Sekil 7.1'de goriildiigii izere, cekirdek malzemesi aliiminyum alagimi olan

bu sandvi¢ yapinin yiizey kaplamasi cam fiber takviyeli epoksiden olusmaktadir.

Sekil 7.1. Cam fiber takviyeli aliiminyum sandvi¢ numunesi

Ana numune, BMS 4-23 TIP II olarak bilinen, ¢ekirdek kismi aliiminyum 5424
alasimindan olusan ve cam fiber takviyeli epoksi kaplamaya sahip bir malzemedir. 5000
serisi aliminyum alagimlari, aliiminyum-magnezyum (Al-Mg) alasimlar1 olarak da bilinir
ve aliiminyumun ana alasim elemani olarak magnezyum icerir. Bu alagimlar, orta
seviyede mukavemet, iyi sekil verilebilirlik, kaynak kabiliyeti ve korozyon direnci
ozellikleri sunar. Cam fiber ise korozyon dayanimi yiiksek, sivi gecirgenligi olmayan,
oldukca hafif ve mukavemeti iyi bir malzeme olup, trafigin yogun oldugu yolcu yer

panelleri ve kargo yer panelleri gibi uygulamalarda tercih edilmektedir.

Sekil 7.2. Numune olgiileri
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7.1. Numuneye Yapay Hasar Verilmesi

Kullandigimiz numune, ugak iizerinde en ¢ok kabin yer panelleri ve kargo boliimii
yer panelleri olarak tercih edilmektedir. Bu sebeple, panele gelecek olasi hasarlar goz
oniinde bulundurularak yapay hasar verilmistir. Bu bolgelerde genellikle operasyon
sirasinda darbe hasarlari, bakim sirasinda ise hem darbe hem de delik hasarlariyla
karsilagilmaktadir. Yapay hasar, diizeltici tamire yonelik istenen boyut ve derinlik dikkate
almarak yapilmistir. Sekil 7.3 ve 7.4’te gorildiigii tizere, darbe hasar1 bir cekic

yardimiyla, delik hasari ise matkap yardimiyla verilmistir.

Sekil 7.4. Numunenin yapay hasar sonrasi goriintiilenmesi

7.2. Tamir Prosediiriiniin Uygulanmasi
Tamir asamasinda, Boeing firmasi tarafindan saglanan yapisal tamir el kitabinmn 10
Mart 2024 tarihli revizyonu kullanilmistir. Bu el kitabmin ilk sayfas1 Sekil 7.5'te

verilmistir.
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3L B00ER — SRM BCG DEMA21) Prinied by Toolbox: 09 May 2024, 08.07 51 POT,
3 ,
g BOEING Sog it

S3O00NQ-2R0  REPAIR GENERAL - Composite Floce Panets tssue Date: 10 MAFf 2019

1. Applicablity
A This silject contains repair data for floor panels that are made of one Layer of non-metallic or Fuminum
hone bet two ina are
mihcavbo or glass fiders. The repair procedures for the floor pancls made from carbon gfGlass fibers are
the same.
NOTE: As rnative to floor panel repairs you un npluo a floor panel. Refér to Paragraph 4./
REPAIR\GENERAL for floor panel
2. General

A Repair General givedghe repair data that are the same for all of the floor panel r
REPAIR GENERAL folhan index of the different numbered repairs found in this

s. Refer to Table 201/
bject
Table 201.

\ REPAIR INDEX
REPAIR TITLE
NUMBER

1 Repair of Mlo One Facesheet in Co«%snn Floor Panels

2 Repair of Damage Ngss Than 1.0 Inch in Plameter to One Facesheet and the Core in
Composite Floor Pas

3 Repair of Damage Less n 10 re Inches in Area 10 One Facesheet and the Core
in Composite Floor Panel:

4 Repair of Damage Less Than uare Inches in Area to One Facesheet and the Core at
an Edge or Comner in Floor Panels

5 Ropair of Damage Less Tln |0 clnches in Area 1o One Facesheet and the Core
at an Edge or Corner in

6 Repair of Damage Lgfs Than 10 Squ: inches to Two Facesheets and the Core in
Composite Floor Paflels

7 Repair of Wlm Damage to a Fmsb@ in Composite Floor Panels

8 Repair of ination Damage Less Than 1 IndQ by 1 Inch 10 a Facesheet at an Edge in
Compositeffloor Panels

9 Repair gf Delamination Damage to One Facesheet afyn Edge or Corner in Composite
Floor Faneis

10 R%rdW:omwommEmunWmN{Pﬂm

" /‘apmolhaysduLoosmd Fibers Less Than 2 Inches in L\agth in Composite Floor
Panels

do ropairs in a clean location. Make sure that the air in the area no ofl, mist, exhaust
. $00L, rain, dust, or other unwanted materials.
C. Prevent rephir surface contamination. Do not touch the cleaned parts o the adhesives wit r bare hands.

Table 202.

V4 FLOOR PANEL REPAIR MATERIALS X
REPAIR MATERIALS BOEING SPECIFICATION \
Potting compound BMS 528, Type 19
T SHUSUD I ——— P 10430

Sekil 7.5. Boeing yapisal tamir el kitabi érnek sayfa

Tamir iglemi, Turkish Technic sirketinin kompozit atdlyesinde gerceklestirilmistir.
Islem asamasi, tecriibeli personeller tarafindan yapilmustir. Ilk olarak, el kitabma gore
hangi tamirin uygulanacagi ve hangi malzemelerin kullanilacagi gibi ana bilgiler elde
edilmigstir. Daha sonra, numune temizlenerek hasarli katmanlar ayristirilmistir. Hasarli
katmanlarin ayristirilmasida genellikle oval ayristirilma yontemi kullanilir. Ancak, iki
farkli hasar tiiri s6z konusu oldugunda, hasarin sekline gore hasarli alanin
uzaklastirilmasi islemi gerceklestirilmistir (Sekil 7.6).

Hasarin hangi derinlige indigi tespit edilmistir. Sekil 7.5'te verilen tamir el kitabina
gore, bir numunede sadece yiizey kaplamasi hasar aldig1 i¢in 1 numarali tamir prosediirii
uygulanacakken; diger numunede hasarli kismin hem yiizey kaplamasmna hem de
cekirdege niifuz etmesi nedeniyle 2 ve 3 numaral prosediirlerin uygulanacag: tespit
edilmistir. Ancak, hasar boyutunun 1 in¢’ten az oldugu goriilmiis ve bu nedenle 2

numarali prosediir tercih edilmistir.
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Sekil 7.6. Hasarli alani uzaklastirma iglemi

Hasarli alanm uzaklastirma isleminden sonra, yiizey capak ve tozdan armdirilir.
Hasarli alana bant ile taslak olusturulur (Sekil 7.7). Olusturulan taslak, ilerleyen

asamalarda kumas taslagi olarak kullanilir.

Sekil 7.7. Hasarli alan taslaginin olusturulmasi

Hasarli alanlarda olusan ¢ekirdek eksiginin giderilmesi i¢in prosediire gore verilen
BMS 5-28, Type 19 dolgu malzemesi ile hasarli alanin dolgusu yapilir. Dolgu malzemesi,
oda sicakliginda 7 giinde veya 52 derece sicaklikta 5 saatte kiirlenebilme Ozelligine

sahiptir. Sekil 7.8'de, daha ayrintili kiirleme stiresi ve sicaklig1 verilmistir.
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5 SAAT SABIT

| SICAKLIKTA TUT
125 SICAKLIGI HER BIR (49-54 DERECE)

2 | DAKIKADA 1.7 ILE 4
DERECE ARASINDA
ARTTIR

SICAKLIGI HER BIR
DAKIKADA 1.7 ILE 4
/ DERECE ARASINDA

10 / DUSUR

(38)

SICAKLIK
E
(°C)

70
(21) | MINIMUM 60 DAKIKA ODA
= SICAKLIGINDA TUT

ZAMAN F87917 S0006587804_V1

Sekil 7.8. Dolgu malzemesinin sicakliga gore kiirlenme grafigi

Dolgu malzemesi, iki kimyasaldan olugsmaktadir (Sekil 7.9). Ana malzeme ile
aktiflestirici malzeme oranmin kullanim talimatina gore karigtirilmasi gerekmektedir. Bu
malzemede, bu oran yaklasik olarak 20:1'dir. Ayrica, dolgu malzemesi uygulanirken, tiim
alanin doldugundan emin olunmali ve dolgu seviyesi numune ylizeyine ¢ikmalidir. Sekil

7.10'da, dolgu malzemesinin uygulanma agamasi gosterilmektedir.

Sekil 7.10. Dolgu malzemesinin numuneye uygulanmasi
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Dolgu malzemesi uygulandiktan sonra bir siire beklenerek dolgunun sertlesmesi
saglanir. Dolgu sertlestikten sonra ylizey tiraslamasi yapilir. Tiraglama sirasinda, olusan
tozdan etkilenmemek icin gozlikk takilmali veya vakum cihazi ile bu islem yapilmalidir.
Tiraglama islemi, dolgu malzemesi ile numune yiizeyi esit ve piirlizsiiz oluncaya kadar
devam etmelidir. Sekil 7.11'de, tirraglama islemi ve nasil yapilmast gerektigi

resmedilmistir.

DOLGU MALZEMESI

Sekil 7.11. Istenen tiraglama sonrasi numune goriintiisii

Bu islemlerden sonra serilecek olan cam takviyeli kumaslar i¢in, 6nceden taslagi
cikarilan hasar boyutuna gore kumas Olciileri alinir. Prosediire gore, i¢ kat kumas
atilacaktir. Atilacak kumaslarin 6lgiisii, bir 6nceki boyutuna oranla 0,50 in¢ genis

olmalidir. Basit bir goriintiisii ve taslak cizimler, Sekil 7.12'de gosterilmistir.

| 7
~ S
\\\\ 5
"5
o /, g
2
&
I
: |

Sekil 7.12. Kumas taslaklarinin olusturulmasi
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Kumaglar serilmeden 6nce vakum islemi i¢in hazirlik yapilir (Sekil 7.13). Vakum
torbasi, her iki numuneyi icine alacak sekilde hazirlanir. Vakum posetinin etrafi, hava

gecirmez ¢ift tarafli bant ile sinirlandirilir.

Sekil 7.13. Vakum islemine hazirlik

Sekil 7.14'te goriildiigii gibi, kumaglarin vakum sirasinda dengeli ve bosluksuz bir
sekilde numuneye uygulanmasi i¢in hava gegirgen yorganlar kullanilir. Bu yorganlar,

numunenin her iki tarafinda da kullanilir.

Sekil 7.14. Vakum yorganlarimn hazirlanmasi
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Vakum islemine baglamadan 6nce serilecek olan kumaslar hazirlanir (Sekil 7.15).
Daha 6nceden hazirlanmis olan taslak olgiilere gore BMS 9-3 tamir kumaglar1 kullanilir.
Bu kumas tiirii, onceden emdirilmis kumag olmadigindan, emdirme islemi uygulanmustir.

Emdirme islemi, BMS 8-201 recinesi ile yapilmistir. Bu re¢ine de iki kimyasaldan

olusmaktadir (Sekil 7.16). Uygulama talimatina gore, dogru ol¢iilerde karistirilarak
emdirilir. Her kumas, ayr1 ayr1 yaklagik olarak 1:1 oraninda emdirilerek serme islemi

yapilir (Sekil 7.17). Az ya da ¢cok emdirme, tamir i¢in istenmeyen bir durumdur.

Sekil 7.16. BMS §8-201 tipi reginenin hazirlanmast
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Sekil 7.17. Recinenin uygulanmasi ve katmanlarin kesilmesi

Her katman sirasma gore serilir (Sekil 7.18). Serme islemine basglamadan once,
uygulanacak yiizeye re¢ine uygulanir. Bu islem hizli yapilmalidir, ¢linkii regine yiizeyi
daha fazla oksijen ile temas etmeye basladiginda, kiirleme islemi hizlanacaktir.

Katmanlar serildikten sonra numunelerin goriintiisii, Sekil 7.19'da verildigi gibidir.

Sekil 7.19. Numunelerin kumas serme isleminden sonra goriintiisii
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Serme iglemi tamamlandiktan sonra hemen vakum islemine baslanir. Ik olarak
vakum torbasi serilir. Daha sonra, numunenin tamir edilmeyen ylizeyi altta kalacak
sekilde yorganin iizerine konulur. Numune yerlestirildikten sonra, yorganin numuneye
yapigmasini engelleyen ve hava gecisine izin veren kumaslar serilir. Daha iyi bir basing
alan1 olugmasi i¢in diiz bir plaka kullanilir. Tekrar yorgan kullanilir ve vakum torbasi,
cift tarafli bant kullanilarak hava almayacak sekilde kapatilir. Numunenin vakum

torbasina alinma islemi, Sekil 7.20'de verilmistir.

Sekil 7.20. Vakum isleminin yapilmasi

Vakum torbasi, vakum probunun girecegi sekilde kesilerek vakum probu
yerlestirilir (Sekil 7.21). Numune, prosediire uygun sekilde vakuma alinir. Prosediire
gore, vakum semasi Sekil 7.22'de verilmistir.

Vakum cihazi iizerinden basig kayb1 olup olmadigi kontrol edilir. Prosediire gore,
oda sicakliginda vakum islemi gerceklestirilir. Vakum cihazi, herhangi bir basing kaybi1
veya sicaklik degisimi durumunda uyar1 veren ve sicaklifi ayarlayabilen bir cihazdir.

Sekil 7.23'te, vakum cihazi ve baglantilar1 gosterilmistir.
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Sekil 7.21. Vakum islemin gerceklestirilmesi

VAKUM . VAKUM HATTI
AR S ST VAKUM TORBAST ““\
&S / "—l VAKUM PROBU
HAVA 2 / _H
GECIRMEZ a1 1 S i, —)
BANT e SV
— YORGAN
————ee e
1SI SENSORU
 YAPISMAZ AYIRICI
KUALAS
0.5 INC —
2ING = -]
~
) L YAPISMAZ AVIRICT KUMAS
EN AZ1ING —— -1

Sekil 7.23. Vakum cihazi

Numunenin prosediire gore 24 saat kiirlenmesi gerekmektedir. Kiirleme sonrasi

vakum problar1 sokiiliir. Dikkatli bir sekilde, ¢ift tarafli bant acilir ve numune, yetkili
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kisilerce gozle kontrol edilerek ilk kontrol yapilir. Sekil 7.24'te, vakum sonrasi
numunenin nasil goriindiigii verilmistir. Bu kontrolde, baloncuk olusmadigi ve olagan
dis1 bir durum olup olmadigi kontrol edilir. Daha detayli bir kontrol i¢in, prosediirde yer

alan hasarsiz kontrol yontemleri numuneye uygulanir.

Sekil 7.24. Vakum sonras: numuneler

7.3. Hasarsiz Kontrol isleminin Yapilmasi

Tamiri yapilmis bir kompozit sandvi¢ yapinin gozle goriilmeyen hatalarinin olup
olmadigmi anlamak i¢in yapiya hasarsiz kontrol yontemi uygulanir. Bu yontem, yapi
icerisindeki siireksizlikleri, yapiya zarar vermeksizin tespit eder ve yapimin servise verilip
verilmeyecegine karar verilmesini saglar.

Boeing prosediiriine gore tamiri gerceklestirilen numune, tamir stirecinde yer alan
kontrol yontemi prosediiriine uygun olarak tahribatsiz muayene yontemine tabi tutulur.
Sekil 7.25'te, tamir siirecinde kullanilan hasarsiz kontrol yontemlerine ait prosediir

referans1 gosterilmistir.

Reference Title

51-10-02 INSPECTION AND REMOVAL OF DAMAGE

51-30-03 NON-METALLIC MATERIALS

AMM 20-30-97 P/B 201 AIRPLANE STRUCTURE CLEANING SOLVENTS (Series 97) -
MAINTENANCE PRACTICES

SOPM 20-30-03 General Cleaning Procedures

SOPM 20-30-97 Solvents For Final Cleaning Before Structural Bonding (Series 97)

737 NDT Part 1, 51-05-01 Tap Test Inspection of Honeycomb Sandwich Structure

737 NDT Part 2, 51-00-01 Water Detection in Honeycomb Structure

737 NDT Part 4, 51-00-05 Bondline Delamination Inspection in Honeycomb Structure

737 NDT Part 9, 51-00-02 Insgection for Water in Honeycomb with Liggid Crystal Sheets

Sekil 7.25. Tamir dokiimaninda hasarsiz kontrol yontemi referansi
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Prosediire gore, tamir yapilan yerde katmanlar arasinda delaminasyon veya ayrilma
olup olmadigi, dolgu malzemesinde bosluk olup olmadigi kontrol edilecek ve bunun icin
ayrmtilt bir sekilde sesle kontrol yontemi olan ultrasonik muayene gergeklestirilmesi
gerektigi belirtilmistir.

Yapilan islemler, Turkish Technic hasarsiz kontrol laboratuvarinda, yetkili
personel esliginde gerceklestirilmistir.

Sesle kontrol yonteminde iki ¢esit teknik kullanilmigtir. Bu teknikler bag testi ve

iletim yolu testidir.

7.3.1. Bag testi

Bag testi prosediirti, ¢ekirdek hasarlarin1 ve ¢ekirdek ile yiizey katmani arasindaki
ayrilmalar1 tespit etmek icin kullanilir. Bu test i¢in diisiik frekansli test cihazi
kullanilmaktadir. Uygun cihazlar, ilgili prosediirde belirtilmistir. Malzeme kalinligma
gore, cihazin hassasiyet ayar1 yapilmalidir. Diisiik frekans kullanildigindan, cihaz sensorii
ile yap1 arasina sivi kullanmaya gerek yoktur. Prosediire ait dokiimanin ilk sayfasi, Sekil

7.26'da gosterilmistir.

@ﬂaflﬂa
737

/

PART 4 - ULTRASONIC

ST INSPECTION OF HONEYCOMB STRUCTURE AND METAL-TO-METAL SKIl
STRUCTURE

C. This proceduro can be u
bond strength.

structures:

(1) 1.00 inch (25.4 mm) or targer o ind on the far sido of structures Bt
havo a maximum near surfaco thidkgess of 0.050 ingfos (1.27 mm). Uso Reforonce standard

(2) 1.50 inches (38.1 mm) or largor diamotohgisbogfls can bo found on the far sido of structurcs with
a near surface skin range betwoon 0.050 (1:27 mm) and 0.090 inches (2.29 mm). Use
Reforonce standard NDT799 for motal strugres with maximum skin thickness of 0.090 inches
(2.29 mm).

2. Equipment

IPROSEDURE
(€18
[HAZLAR

For motal honaycomb sandwich parts:

REVIZYON
ARIHI

Pago 1
0637239 Jul 012021

Sekil 7.26. Bag testi prosediiriine ait ilk sayfa
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Teste baglamadan 6nce, ¢evre temizligi ve numune temizligi yapilmistir. Malzeme
kalinligina gore uygun prosediir belirlenmis ve bu test icin Bondmaster 600 ile Olympus

cihazi kullanilmistir (Sekil 7.27).

TEST
CIHAZI

Sekil 7.27. Bag testi cihazi

Cihazi kalibre etmek icin, numune ile ayni kalinlikta hasarsiz bir numune kullanilir.
Prob, hasarsiz numune iizerinde yavasca gezdirilerek temiz bir sinyal alinir. Sekil 7.28'de,

cthazin hasarsiz ve hasarli bolgelere nasil tepki sinyali lirettigi gosterilmistir.

SPROP
A

v

 HASARLI BOLGE

IASARSIZ BOLGE

Sekil 7.28. Test cihazinin hasarli ve hasarsiz bolgelere verdigi tepki sinyali

Cihaz kalibre edildikten sonra, her iki numuneye de test uygulanir (Sekil 7.29).
Numunelere uygulanan testte herhangi bir sinyal bozuklugu tespit edilmez. Dolgu
malzemesinde ve dolgu malzemesinin yiizey katmanma yapigsmasinda herhangi bir hata

olmadig goriiliir.
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Sekil 7.29. Numunelere bag testinin uygulanmasi ve sinyallerinin gdzlemlenmesi

7.3.2. lletim testi

Iletim testi, katmanlar aras1 delaminasyonlar1 ve g¢ekirdek ile yiizey katmani
arasindaki ayrilmalar1 tespit eder. Sesin iletim hassasiyeti kullanilarak bir test yapilir.
Rampaya c¢arpan ses, tekrar prob tarafindan alinir ve sesin siddetine gore tespit yapilir.
Acisal olarak farkli rampalar kullanilabilir, bu sayede agiya sahip yapilarda da

kullanilabilmektedir. Sekil 7.30'da, prosediire ait dokiimanin ilk sayfas1 verilmistir.

@aﬂtlﬂa
737

AR
INSPECTION
e ——

Py, Through-Transmission Ulrasonic (ATTU) inspection procedure 1 examine metal
parts. Thes inspection system can find interply delamnations and skin-1o-core

NOTE: This is the recommended procedurs 1o
(€] With e two rarscucers removed from the yoke aniig tglf
surfaces. Transducers are handbeld and must be s

2 Equipment

NOTE: Redor o Part 1, 51-01-00, for data about the equipment

(2) Adtome Transducess (2 sach) - ATI

() ENCTOBNC Cablos - 2 each) - [EKIPMANLAR
(4)  Yoke Assembly (1 fixed end. 1 g

ce standard stnichure must be the same or aimost the same as the
P & roference standard for the inspection as follows:

dand from a scrapped part, which & the same as the part 1 be examined
gt is not avadlable, use an area of the part that does not have delects as the
dard. Do & check as follows 10 make sure fhe aneas are without delects.
Pare the arvas wih the same areas on the other side of the airpiane.
pare the areas with the same part on other srplanes.

PART 4 51-00-06

e JRE VIZYON

Sekil 7.30. fletim testi prosediiriine ait ilk sayfa
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Ortam ve test yapilacak numune temiz olmalidir. Prob ile yap1 arasina jel siiriilerek
hava ile temas kesilmelidir. Bu testte, prosediire uygun Sonatest D-70 test cihazi

kullanilmistir. Cihaz, Sekil 7.31'de gosterilmistir.

“Test Cihaz

Proplar

Sekil 7.31. fletim testi cihaz

Ik olarak, cihaz kalibre edilir. Bag testinden farkli olarak, bu test kumaglar
arasindaki ayrilmalari tespit edebildigi i¢in, ka¢ katman kumas tamiri yapildigi nemlidir.
Bu yiizden, cihaz kalibre edilirken kalibre plakasi kullanilir. Dort katmanli bir tamir
uygulandig1 i¢in, Sekil 7.32'de bulunan plakanin B bdlgesine gore cihaz kalibre

edilmistir.

TAMIRLI ALANLAR

13.

J o B
KATMAN .\'.“\YIL/‘\RI‘.,",T W it

Sekil 7.32. Kalibre plakasi
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Kalibre ve test yapilirken, proplarin tam karsilikli gelmesi gerekmektedir. Tek bir
yiizeye jel striiliir. Sekil 7.33'te, B bolgesi 4 katmanli hasarli bélgedir. Prob bu bolgede
iken sinyal alinmamalidir. Bu bélgeler disinda sinyal alinmalidir. Sekilde, sinyaller

acikca gosterilmistir. Bu sekilde, cihaz kalibre edilerek numunelere uygulanmalidir.

/SINYAL YOK

e~
3

-

4
HASARLI BOLGE

Sekil 7.33. fletim test cihazinin kalibre edilmesi

Cihaz kalibre edildikten sonra, numunelere test uygulanir. Dolgu yapilan yerler
iletim testine uygun olmadigindan, sadece dolgu malzemesi olmayan yerlere iletim testi
uygulanir. Test, tiim tamir bdlgesine uygulanir. Prosediire gore, tamirin uygun olup
olmadigini belirlemek i¢in sinyalin minimum %40 iletilebilmesi gerekmektedir. Sekil
7.34'te, numuneye ait sinyaller gosterilmistir. Numunelerin iletim testinden gectigi,

yetkili kisilerce belirlenmistir.

Sekil 7.34. Numunelerin iletim testi sinyalinin izlenmesi
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7.4. Egme Testinin Yapilmasi

Bir malzemenin egilme testi, bu malzemenin siineklik, egme dayanimi, kirilma
dayanimi ve kirilmaya karsi direncinin belirlenmesine olanak tanir. Bir malzeme test
asamasinda kirilmaya veya catlamaya baslarsa, malzemenin herhangi bir aktif
kullaniminda benzer sekilde basarisiz olacagmi ve bunun da arizaya yol agabilecegini
varsaymamiza olanak saglar.

Egme testi  Yildiz Teknik  Universitesi Merkez Laboratuvari'nda
gerceklestirilmistir. Test islemi, yetkili kisilerce standarda uygun sekilde yapilmstir.
Egme islemi, Instron marka ii¢ nokta egme cihazinda gergeklestirilmistir. Sekil 7.35'te
verilen egme cihazi, ayarlanabilir mandrele sahip olup 100 kN yiik verebilme
kapasitesindedir. Anlik veriler, monitdr araciliiyla izlenebilmektedir.

Egme islemi sirasiyla hasarsiz numuneye, yiizey kaplamasi yenilenmis hasarli
numuneye ve hem yiizey hem de ¢ekirdek kismi tamir edilmis numuneye uygulanmistir.
Her ii¢ islem sirasinda mesnet araligir 100 mm, mandrel genisligi 77 mm, mandrel ¢ap1 10

mm ve basma kuvveti hiz1 2 mm/dakika olarak uygulanmaistir.

Sekil 7.35. U¢ nokta egme testi cihazi ve uygulama olgiileri

Her bir numune {izerine, tamir noktasinin merkezi olacak sekilde isaretleme
yapilmustir. Test, bir onceki boliimde verilen sayisal verilere gore tiim numuneye ayni
sekilde uygulanmistir. Test, malzeme kirilincaya kadar ve kirilma sonrast bir siire devam

etmistir. Teste ait gorseller asagidaki sekillerde verilmistir.
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B emnons

Sekil 7.38. Yiizey ve cekirdek tamiri yapilmis numuneye egme testi uygulanmasi

Yapilan testler sonrast numunelerin goriintiisii, Sekil 7.39'da verilmistir.
Numunelerin son durumuna baktigimizda, kirilma noktasimin istedigimiz sekilde, tamir

uygulanmis bolgelerin merkez noktasindan gectigi goriilmektedir.
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Sekil 7.39. Egme testi sonrast numunelerin goriintiisii
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8. SONUC, TARTISMALAR ve ONERILER
8.1. Sonuc¢

Havacilik malzemeleri giin gegtikce gelismekte olup, bu malzemelerin yenileriyle
degistirilmesi havayollarina ek masraflar getirmektedir. Havayollar1 ve iiretici firmalar,
bu tiir sorunlarla basa ¢ikabilmek i¢in malzeme tamirine Oncelik vermektedir. Ancak,
onarilan bu malzemeler, yeni malzemeler kadar dayanim saglayamayabilmektedir. Bu
tezde, iiretici firmalarin kullanicilara sagladigi prosediirler ¢ercevesinde onarilan bir
malzemenin mukavemeti test edilmistir. Sekil 8.1'de goriildigi gibi, ASTM
standartlarina uygun olarak hasarsiz bir cam fiber takviyeli aliiminyum sandvig

malzemeye {i¢ nokta egme testi uygulanmig ve sonuglar1 gosterilmistir.

1007
90 r
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EGILME GERILIMI (MPa)

UZAMA (mm)

Azami Uzama Azami Egilme Gerinimi Azami Egilme Gerilimi
(mm) (mm/mm) (MPa)
7.91837 0.04827 93.79567
Azami Kuvvet Modiil Azami Uzamadaki Kuvvet
N) (MPa) N)
4970.15186 9278.30359 2603.09058

Sekil 8.1. Hasarsiz cam fiber takviyeli aliiminyum sandvi¢ malzeme egme testi sonucu

Grafige bakildiginda:

Baslangicta, malzemenin elastik bdlgede lineer bir artig sergiledigi ve bu asamada
gerilim ile uzamanin lineer bir iligki i¢inde oldugu goriilmektedir. Numunenin yaklasik
2.5 mm uzamas1 sonrasinda, grafikte pik seklinde goriilen akma noktasimnin ardindan
malzemede plastik deformasyonun basladigi ve bu noktadan itibaren kalic1 sekil
degisikliginin olustugu goézlenmektedir.

Ayni sekilde, yilizey kaplamasi tamiri yapilmis ve hem yiizey hem de ¢ekirdek
tamiri uygulanmis cam fiber takviyeli aliiminyum sandvi¢ malzemelerin ii¢ nokta egme
testi sonuclar1 (Sekil 8.2 ve Sekil 8.3) verilmistir. Bu numuneler, hasarsiz numuneye

benzer egilme gerilimi ve uzama davranigi sergilemistir. Ancak, akma noktalarindaki
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grafik egrilerine bakildiginda, orijinal numunede sert bir diisiis gozlenirken, tamir edilmis
numunelerde bu sert diisiis gdzlenmemistir. Numuneler incelendiginde, dolgu malzemesi

kullaniminin bu farkliliga etken olabilecegi diistiniilmektedir.
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EGILME GERILIMI (MPa)

0 1 2 3 4 5 6 7
UZAMA (mm)
Azami Uzama Azami Egilme Gerinimi Azami Egilme Gerilimi
(mm) (mm/mm) (MPa)
6.96142 0.04244 102.94234

Azami Kuvvet Modiil Azami Uzamadaki Kuvvet
(N) (MPa) N)

5454.82617 9700.80211 4638.45068

Sekil 8.2. Yiizey kaplamasi tamiri yapilmis cam fiber takviyeli altiminyum sandvi¢ malzemenin egme testi
sonucu
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EGILME GERILIMI (MPa)

0 1 2 3 4 5 6 7 8 9
UZAMA (mm)
Azami Uzama Azami Egilme Gerinimi Azami Egilme Gerilimi
(mm) (mm/mm) (MPa)
8.08741 0.04930 108.37933
Azami Kuvvet Modiil Azami Uzamadaki Kuvvet
(N) (MPa) N)
5742.92725 9524.30724 4782.02490

Sekil 8.3. Hem yiizey kaplamast hem ¢ekirdek tamiri yapilmis cam fiber takviyeli aliiminyum sandvig
malzemenin egme testi sonucu

Sonuglar, yapilan tamirle orijinal numuneye benzer degerlerin elde edildigini
gostermektedir. Ayrica, sekillerdeki grafiklere bakildiginda, kompozit sandvi¢ yapilarin

kirilma sonrasinda bile uygulanan kuvvetlere kars1 direng gosterdigi anlasilmaktadir.
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8.2. Tartismalar

Bu caligmada, cam fiber takviyeli aliiminyum sandvi¢ kompozit malzemenin
havacilik standartlarina uygun tamir ve kontrol yontemleri incelenmis; egme testine tabi
tutularak elde edilen bulgular 1s131nda cesitli degerlendirmeler yapilmustir. Ozellikle,
kompozit malzemelerin yapisal dayanimi, hasar tespiti ve tamir siireclerine iliskin elde
edilen bulgular sayesinde ilerleme kaydedilmistir. Ancak, bir kompozit malzemenin
tamir, hasar tespiti ve mekanik test sonuclarini etkileyebilecek birden fazla faktor
bulunmaktadir ve bu faktorler tartismaya yol agmaktadir. Bu faktorler sunlardir:

Tamir Yontemlerinin Karsilagtirilmasi: Kompozit malzemelerin tamirinde
kullanilan farkli yontemlerin her biri, belirli kosullarda farkli avantajlar sunmaktadir.
Ornegin, mekanik tamir, hizh ve diisiik maliyetli bir ¢6ziim olsa da uzun vadede
mukavemet kaybi1 yasanabilecegi gézlenmistir. Re¢ine enjeksiyonu gibi diger yontemler
daha uzun Omiirlii bir ¢dziim sunarken, maliyetli ve zaman alic1 olabilmektedir. Bu
durum, tamir yontemlerinin seciminde kullanim amacinin ve Onceliklerin dikkatlice
degerlendirilmesini gerektirmektedir. Ancak, ugcak bakim el kitaplarinda ilgili malzemeye
uygulanan tamir yontemleri icin bir standart belirlenerek, tamir yontemi faktoriiniin etkisi
en aza indirilmektedir.

Kontrol Yontemlerinin Etkinligi: Hasar tespitinde kullanilan tahribatsiz test
yontemleri (NDT), kompozit malzemelerin giivenligi acisindan biiylikk ©Onem
tasimaktadir. Ultrasonik inceleme ve termografi gibi yontemler, hasarin erken tespitinde
oldukca etkili bulunmus, ancak cevresel kosullarin bu testlerin dogrulugunu
etkileyebilecegi belirlenmistir. Ozellikle yiiksek sicaklik ve nem gibi faktorler, bu
testlerin hassasiyetini azaltabilmektedir. Bu durum, kontrol siirecinde cevresel faktorlerin
g6z Oniinde bulundurulmasinmn hayati oldugunu ortaya koymustur.

Insan Faktoriiniin Etkisi: Hasarsiz kontrol ydntemleri, insan faktdriinii en aza
indirerek havacilik tamirlerinin basarisini list diizeye tasimaktadir. Ancak, insan faktorii
hem tamir siirecinde hem de hasarsiz kontrol yontemi siirecinde etkili olabilmektedir.
Tamir siireclerinde insan faktorii, elde edilen sonucun kalitesinde belirleyici bir rol
oynamakta; tamir islemlerinde operatdriin deneyimi ve egitimi, iglemin bagarisini biiylik
Olclide etkilemektedir. Deneyimli ve egitimli operatorlerin daha hassas sonuglar elde
ettigi, 6zellikle manuel tamir islemlerinde daha basarili olduklar1 gézlenmistir. Bu durum,
kompozit tamirinde insan faktoriine yatirim yapmanin, genel siirecin bagarisini

artirabilecegini gostermektedir.
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Ortam Kosullarinin Rolii: Tamir ve kontrol siireclerinin basarisinda ortam
kosullar1 dogrudan etkili olmaktadir. Sicaklik, nem ve toz gibi ¢evresel faktorlerin,
ozellikle re¢ine bazli tamirlerde kritik bir rol oynadig1 belirlenmistir. Yiiksek nem orani,
tamirin uzun Omirlilligini olumsuz etkilerken, sicaklik dalgalanmalarmin da tamir
stireclerinde cesitli zorluklara neden olabilecegi tespit edilmistir. Bu bulgular, tamir
islemlerinde ortam kosullarinin titizlikle kontrol edilmesi gerektigini ortaya koymaktadir.
Siirdiirtilebilirlik ve Maliyet Analizi: Caligmada incelenen tamir yontemlerinin
maliyetleri ve ¢evresel etkileri de dikkate alinmalidir. Bazi tamir yontemleri kisa vadede
ekonomik gibi goriinse de, uzun vadede cevresel etkilerinin maliyeti artirabilecegi
diisiiniilmekted. Ozellikle daha ¢evre dostu malzemeler ve yontemlerin kullanimi, uzun
vadede hem ekonomik hem de cevresel agidan daha avantajli ¢6ztimler sunmaktadir.
Mekanik Testlerin Etkinligi: Calismada kullanilan mekanik testler, tamir edilen
kompozit  malzemelerin dayanommin  ve  uzun  vadeli  performansinin
degerlendirilmesinde 6nemli bir rol oynamustir. Ozellikle ¢ekme, basma ve egilme
testleri, tamirin etkinligini 6lgmekte kritik 6neme sahiptir. Bu testler, tamir siirecinin
ardindan malzemenin eski dayanim seviyesine ne kadar yaklastigini ortaya koymakta ve
tamirin giivenilirli§ini dogrulamaktadir. Mekanik testlerin sonuglarinda, tamir edilen
bolgelerdeki sapma oranlarinin incelenmesi, mekanik testlerin malzeme iizerindeki

etkinligini ve glivenilirligini ortaya koyacak ve 6nemli veriler sunacaktir.

8.3. Oneriler

Kompozit malzemelerin elde edilmesi, genellikle pahali ve karmasik bir siiregtir.
Bu malzemelerin 0zel iiretim teknikleri ve yliksek performans gereksinimleri, iiretim
maliyetlerini artirirken, ayni zamanda elde edilmesinde cesitli zorluklar yaratmaktadir.
Buna ek olarak, kompozit yapilar iizerinde yapilan tamir islemleri de benzer sekilde,
belirli zorluklarla kars1 karsiyadir. Kompozit malzemelerin tamir edilmesi, geleneksel
malzemelere kiyasla daha fazla uzmanlik ve 6zel teknikler gerektiren bir siiregtir. Ayrica,
bu tiir tamir islemleri icin gerekli izinlerin alinmasi, diizenlemeler ve endiistriyel
standartlar nedeniyle zaman alic1 ve karmasik olabilmektedir. Bu zorluklar gz 6niine
alindiginda, bu calismada, smirli bir numune seti lizerinde yapilan arastirmalarla,
kompozit malzemelerin tamiri ve kontrol siiregleri hakkinda bazi 6nemli bilgiler elde

edilmeye caligilmistir.
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Degerlendirme sonuglari, uygulanan tamirin orijinal malzemeye oldukc¢a yakin bir
mukavemet gosterdigini ortaya koymustur. Bu bulgular, kompozit malzemelerin tamiri
konusunda 6nemli bir adim atildigin1 gostermektedir. Ancak, elde edilen bu bulgularin
dogrulugunu ve giivenilirligini artirmak icin daha kapsamli ve derinlemesine aragtirmalar
yapilmas1 gerektigi diisiiniilmektedir. Bu baglamda, daha kapsamli ve giivenilir sonuglar
elde etmek amaciyla asagidaki aragtirma onerileri sunulmaktadir:

Numune sayisinin artirilmasi: Bu c¢alismada kullanilan numune sayisinin sinirl
olmasi, elde edilen sonuglarin genellenebilirligini kisitlamaktadir. Daha fazla numune ile
yapilan calismalar, sonucglarin istatistiksel glivenilirligini artirarak daha saglam veriler
elde edilmesini saglayacaktir.

Hasar boyutunun ve konumunun degistirilmesi: Farkli biiylikliikte ve farkl
konumlarda hasar uygulamak, tamir yontemlerinin etkinligini daha genis bir yelpazede
degerlendirmeyi miimkiin kilacaktir. Bu tiir degiskenler, tamir siireclerinin farkl
durumlarda nasil performans gdsterdigini belirlemek agisindan dnemlidir.

Farkli tamir yontemlerinin uygulanmasi: Calismada belirli bir tamir yontemi
kullanilmistir. Ancak, farkli tamir tekniklerinin karsilastirilmasi, hangi yontemlerin daha
verimli oldugunu ve hangi durumlarda hangi yontemin daha uygun oldugunu ortaya
koyacaktir. Bu, endiistrideki uygulamalara yon vererek onemli bir katki saglayacaktir.

Farkli hasarsiz kontrol yontemlerinin kullanilmasi: Hasarsiz kontrol yontemleri,
kompozit malzemelerdeki hasarin tespiti icin onemli araclardir. Insan faktdriiniin bu
stirecte etkisini en aza indirmek adina farkli tahribatsiz test yontemlerinin kullanilmasi,
testlerin dogrulanabilirligi artirabilir ve daha giivenilir sonuglar elde edilmesine olanak
tantyabilir.

Farkli mekanik test yontemlerinin uygulanmasi: Egme, ¢cekme ve basma gibi
testlerin yani sira, farkli mekanik testlerin de kullanilmasi, numunelerin ¢esitli yonlerden
degerlendirilmesine yardimci olacaktir. Bu testler, tamir edilen kompozit malzemelerin
dayanimini, uzun omiirliiliigiinii ve performansimni daha detayli bir sekilde analiz etmeyi

saglayacaktir.
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