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TAAHHUTNAME

Bu tezin Manisa Celal Bayar Universitesi Lisansiistii Egitim Enstitiisii Makine
Miihendisligi Ana Bilim Dalinda akademik ve etik kurallara uygun olarak yazildigin
ve kullanilan tiim literatiir bilgilerinin referans gosterilerek tezde yer aldigmi,
tamamen kendi ¢alismam oldugunu, her alintrya kaynak gosterdigimi, tezin yaziminda
akademik ve etik kurallara aykir1 herhangi bir yapay zeka ve program kullanmadigimi
beyan ederim.
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OZET

Doktora Tezi

Muharrem ER
Manisa Celal Bayar Universitesi
Lisansiistii Egitim Enstitiisii
Makine Miihendisligi Anabilim Dalh

Damsman: Doc. Dr. Can CIVI

Bu calismanin amaci, o6zellikle hava araglarinin govde, kanat, kuyruk
stabilizatorleri ve kap1 gibi kompozit bilesenlerinin dis cephelerinde meydana gelen
derin ¢izik gibi nispeten kiigiik hasarlarin onarimi i¢in yeni bir proses gelistirmektir.
Bu amagla projenin ilk asamasinda, siirekli cam elyaf fitilleri dnce epoksi recineyle
1slatan daha sonra hasarli bolgeye onarim dolgusu yapabilen el tipi prototip bir cihaz
gelistirilmistir. Ikinci asamada hava araglarindaki gdvdenin dis katmanina benzer
sekilde 12 katmanlhi ve 2-3 mm kalinliginda 6 adet kompozit plaka (Vi = %55)
tretilmistir. Kompozit plaklar icin Duratek® epoksi ve 300 g/m? alansal
yogunlugundaki cam-dokuma kumasglar kullanilmistir. Plaka iiretiminde el yatirmasi
ve sicak presleme yontemleri uygulanmugstir. Ugiincii asamada, iiretilen kompozit
plakalardan standartlara uygun sekilde cekme ve egme numuneleri kesilmistir. CNC
routerda numunelere kalinliklarinin %40°1 kadar derinlikte U ve V-kesitli ¢izikler
acilmistir. Cizikleri agmak igin ¢aplari sirasiyla @2 mm ve @1 mm olan iki farkli (3-
agizli diiz U-kesitli, 2-agi1zl1 tiggen V-kesitli) parmak freze kullanilmistir. A¢ilan 0.8—
1.2 mm derinlikteki bu ¢izikler sayesinde 12 katmanli kompozit numunelerin bir
kismina =5. katmanina kadar yapay derin ¢izik hasar1 olusturulmustur. Boylece ayni
plakadan orjinal (hasarsi1z), U ve V-geometrili ¢izik hasar1 olan {i¢ farkli test numune
grubu elde edilmistir. Dérdiincii asamada, el tipi cihaz ile cam elyaf iplere (300 tex)
epoksi re¢ine emdirilmistir. Ayni cihazla epoksi regineyle 1slatilmis elyaflar hasarh
bolgelere serilerek (6-9 kat) sikistirilmustir. Ug farkli regineyle ayni islemler tekrar
edilerek derin ¢izikler kompozit dolgu yamasiyla (Vi=%40) kapatilmistir. Besinci
asamada, kompozit dolguyla onarimi yapilan numuneler laboratuvar ortaminda 23
°C’de 24 saat, infrared lamba altinda 40 °C’de 4 saat ve 60 °C’de ise 2 saat
kiirlenmislerdir. Boylece ii¢ regine tipi, iki yama geometrisi ve ii¢ kiirleme sarti
kullanilarak 18 farkli senaryo olusturulmustur. Her bir senaryo sartinda hasarh
numuneler onarilmistir. Altinca asamada, orjinal (hasarsiz) ve onarilan numunelerin
¢cekme ve ii¢ noktadan egilme testleri yapilmistir. Yedinci asamada test sonuglarinin
analizine gecilmistir. Yama geometrisi, epoksi tipi, numune kalinlhigr ve kiirleme
sartlar1 gibi parametrelere bagli olarak elde edilen tiim test verileri MS Excel’e
girilerek kaydedilmistir. Her senaryo i¢in “orjinal mukavemeti karsilama oran1” veya
“yama verimi” degerleri hesaplanmistir.

Onarilan numuneler bahsedilen parametrelere bagli olarak orjinal numunelerle
kiyaslanmigtir. Onarim ile orijinal gekme mukavemetinin %84-94, ¢ekme modiiliiniin
%7989, egilme mukavemetinin %61-65 ve egilme modiiliiniin ise %8499 oraninda
geri kazanildigi tespit edilmistir.



Elde edilen verim degerleri ise yamanin ve sunulan prosesin basar1 gostergesi
olarak yorumlanmistir. SPSS-24’te ise grafiksel ve istatiksel analizler yapilarak
sonuglar karsilikli  kiyaslanmistir. Sayisal sonuglar amaca yonelik olarak
detaylandirilmigtir. Daha sonra Minitab-19’da hedef olarak maksimum mukavemet ve
yama verimleri oncelenerek optimum parametreler elde edilmistir. Sekizinci ve son
asamada genel degerlendirme yapilarak, hava araglarinin kompozit cephelerinde
meydana gelen “derin ¢izik™ tipi kii¢iik hasarlarin pratik onarimi i¢in; “U-yama
geometrisi, ~13 Pa.s’lik epoksi viskozitesi, 73,5 MPa’lik re¢cine mukavemeti, ~46 °C
kiirleme sicakligi ve =18 saatlik kiirleme siiresi” optimum proses degiskenleri olarak
Onerilmistir.

Anahtar Kelimeler: Hava araclari, yama cihazi, cam/epoksi kompozit, derin ¢izik
hasari, yama ve onarim prosesi, kiirleme, onarilmis kompozitlerin mekanik 6zellikleri.
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ABSTRACT

PhD Thesis

Muharrem ER

Manisa Celal Bayar University
Graduate School of Education
Department of Mechanic Engineering

Supervisor: Dog. Dr. Can CiVi

The objective of this study is to develop a new process for repairing relatively
small damages, such as deep scratches, on the exterior surfaces of composite
components of aircraft, including the fuselage, wings, tail stabilizers, and doors. A
handheld prototype device capable of repairing damaged areas with continuous glass
fiber rovings pre-impregnated with epoxy resin was developed. To simulate the outer
layer of an aircraft fuselage, six composite plates (Vf = 55%) were produced, each
consisting of 12 layers with a thickness of 2-3 mm. Duratek® epoxy and 300 g/m?
glass woven fabrics were used, and hand lay-up and hot pressing techniques were
applied in the production process. Standard tensile and flexural test specimens were
cut from the manufactured composite plates. U- and V-sectioned scratches were
introduced to these specimens using a CNC router at a depth of 40% of their thickness.
Two different end mills (@2 mm, 3-flute flat U-section; @1 mm, 2-flute triangular V-
section) were used to create these scratches. Artificial deep scratches of 0.8—1.2 mm
depth were generated, reaching approximately the 5th layer of the 12-layer composite
specimens. Consequently, three different test sample groups were obtained from the
same plate: original (undamaged), U-section scratched, and V-section scratched
specimens. Using the handheld device, glass fiber yarns (300 tex) were impregnated
with epoxy resin . These impregnated fibers were then applied and compacted onto the
damaged areas in 6-9 layers. The same process was repeated for all three resin types
to cover the deep scratches with composite filler patches (Vf = 40%). Repaired
specimens were cured under three different conditions: at room temperature (23 °C for
24 hours), under an infrared lamp (40 °C for 4 hours), and at 60 °C for 2 hours. These
conditions, combined with three resin types and two patch geometries, resulted in 18
different repair scenarios. All damaged specimens were repaired under these
conditions.Tensile and three-point bending tests were performed on both original
(undamaged) and repaired specimens. Test results were analyzed based on parameters
such as patch geometry, epoxy type, specimen thickness, and curing conditions. All
test data were recorded in MS Excel. The "original strength recovery ratio" or "patch
efficiency" values were calculated for each repair scenario.

The repaired specimens were compared with the original specimens based on
these parameters. It was found that the repair process restored 84-94% of the original
tensile strength, 79—-89% of the tensile modulus, 61-65% of the flexural strength, and
84-99% of the flexural modulus.
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These efficiency values were considered indicators of the success of the repair
process. Statistical and graphical analyses were performed using SPSS-24, and results
were compared. Numerical results were analyzed for optimization purposes. In
Minitab-19, the highest possible strength and patch efficiency values were prioritized
to determine the optimal parameters. In the final evaluation, the study suggested that
for practical repair of deep scratch-type minor damages on aircraft composite surfaces,
the optimal process variables are as follows: a U-shaped patch geometry, epoxy
viscosity of =13 Pa.s, resin strength of 73.5 MPa, curing temperature of =46 °C, and a
curing duration of =18 hours.

Keywords: Aircraft, patching device, glass/epoxy composite, deep scratch damage,
patching and repair process, curing, mechanical properties of repaired composites.

2025, 170 pages
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TESEKKUR

Doktora ¢alismam siiresince tecriibe ve bilgisi ile beni yonlendiren, deneysel
¢alismalarimda destegini ve yardimlarini esirgemeyen danisman hocam Dog. Dr. Can
CIVI ‘ye sonsuz tesekkiirlerimi sunarim.

Tez calismasi kapsaminda; kompozit yama cihazinin tasariminda, deney
numunelerinin  hazirlanmasinda, kompozit malzeme temininde yardimlarini
esirgemeyen degerli hocam Prof. Dr. Raif SAKIN’e tesekkiirlerimi sunarim.

Kompozit yama cihazinin tasariminda, montaj resminin ¢iziminde ve
protopinin {iretiminde emegi gecen Og.Bnb. Mehmet Yavuz BALALI, Og.Utgm.
Ozgiir CETIN, Dr.Og.Alb. Serkan GURKAN ‘a, 1sitmali kompozit plaka kalib1
tasarimi ve iiretiminde, infraret lamba sehpasi iiretiminde, kompozit plaka iiretiminde
ve deney numunelerinin yamanmasinda emegi gecen degerli teknisyen arkadaglarim
De.Me. Mustafa AVVURAN, Bkm.Kd.Bgvs. Selcuk OZCAN ve U/H Tek.Kd.Bgvs.
Halil Ibrahim ACAN’a, tez yazim asamasinda destegini esirgemeyen Dr.Og.Bnb.
Osman Gazi YILDIRIM’a, yardimlarin1 ve desteklerini esirgemeyen biitiin mesai
arkadaslarima sonsuz tesekkiirlerimi sunarim.

Deney numunelerinin mekanik testlerinin yapilmasinda degerli zamanini bize
ayirarak yardimei olan kiymetli hocam Gokhan EYICT e tesekkiirlerimi sunarim.

Caligmalarim esnasinda bana sonsuz destek veren, kendilerine ait olan
zamanlarini da bana bagislayan esim Yeliz, ¢ocuklarim Eda Naz ve Utku ER’e sonsuz
tesekkiirlerimi sunarim.

Muharrem ER
Manisa, 2025



Al
AL2O3
AM
AMRL

BAUN
BD
BMC
B4C
C-camm
CF, GF
CFRP

CNC
CTP
CTT

C

D

DP
Duratek®
D23-U
D23-V
D40-U
D40-V
D60-U
D60-V
E-cam

Epoksi A

SIMGELER VE KISALTMALAR DiZiNi

Yama alani

Aliiminyum

Aliiminyum oksit

Additive Manufacturing (Eklemeli Imalat)

Australian Aviation And Marine Research (Avustralya Havacilik ve

Deniz Aragtirma Laboratuvari)
Balikesir Universitesi

Bidirectional (Cift-yonlii fiberler)

Bulk Molding Compound (D&kiim Kaliplama Bilesikleri)

Boron carbide (bor karbiir)

Corrosion (Korozyona Dayanikli) cam

Carbon Fiber (Karbon Elyaf), Glass Fiber (Cam Elyaf)

Carbon Fiber-Reinforced Polymer
Takviyeli Polimer Kompozit)

Composite (Karbon Elyaf

Computer Numeric Control (Bilgisayar Destekli Niimerik Kontrol)

Cam Elyaf Takviyeli Polimer Kompozitler

Cross Tensile Test (Capraz Cekme Testi)

Yama gevresi

Desirability (arzu edilebilirlik derecesi)

Degree of Polymerisation (Polimerizasyon Derecesi)

Duratek marka epoksi ve DTE1000 sertlestirici karisimi

Epoksi B, U, 23°C/24h sartlarinda onarilmis numune

Epoksi B, V, 23°C/24h sartlarinda onarilmis numune

Epoksi B, U, 40°C/4h sartlarinda onarilmis numune

Epoksi B, V, 40°C/4h sartlarinda onarilmis numune

Epoksi B, U, 60°C/2h sartlarinda onarilmis numune

Epoksi B, V, 60°C/2h sartlarinda onarilmis numune

Electric (Elektrik izolasyonlu) cam

Yiksek viskoziteli, ¢ift komponentli agirlik¢a karisim orani 100/22

olan termoset re¢ine
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Epoksi B
Epoksi C

E

Eeya
EqveEg
E, veE,,
E3 ve Eg3
EsveEg,
E5ve Egg
E ve Egq
E; ve Egy
EgveEg
EqgveEgg
E o ve Eeqo
E 11 ve Eeqq
E 12 ve Egq2
E 3 ve Eeq3

Ec14ve Egqy

Kompozit yama uygulamalarinda kullanilan agirlikca karisim orani
100/25 olan fiber laminasyon reginesi

Solventsiz, ¢ift komponentli, reaksiyon kurumali agirlik¢a karigim
orani 100/33 olan ¢ok amach seffaf yapistirma reginesi

Elastisite modiilii

Cekme (elastisite) modiilii

Egilme modiilii

Fiberin elastisite modiilii

Matrisin elastisite modiilii

Kompozit plakanin orjinal ¢ekme modiilii

Kompozit plakanin orjinal egilme modiilii

Yamasiz U-¢izikli numunelerin ortalama ¢ekme modiilii
Yamasiz U-¢izikli numunelerin ortalama egilme modiilii
Yamasiz V-¢izikli numunelerin ortalama ¢ekme modiilii
Yamasiz V-¢izikli numunelerin ortalama egilme modiilii
Epoksi A, U, 23°C/24h sartlarindaki ¢cekme ve egilme modiilii
Epoksi A, U, 40°C/4h sartlarindaki ¢ekme ve egilme modiilii
Epoksi A, U, 60°C/2h sartlarindaki ¢gekme ve egilme modiilii
Epoksi B, U, 23°C/24h sartlarindaki ¢ekme ve egilme modiilii
Epoksi B, U, 40°C/4h sartlarindaki ¢ekme ve egilme modiilii
Epoksi B, U, 60°C/2h sartlarindaki ¢ekme ve egilme modiilii
Epoksi C, U, 23°C/24h sartlarindaki ¢ekme ve egilme modiilii
Epoksi C, U, 40°C/4h sartlarindaki ¢ekme ve egilme modiilii
Epoksi C, U, 60°C/2h sartlarindaki ¢ekme ve egilme modiilii

Epoksi A, V, 23°C/24h sartlarindaki ¢cekme ve egilme modiilii
Epoksi A, V, 40°C/4h sartlarindaki ¢gekme ve egilme modiilii
Epoksi A, V, 60°C/2h sartlarindaki ¢ekme ve egilme modiilii
Epoksi B, V, 23°C/24h sartlarindaki ¢ekme ve egilme modiili

Epoksi B, V, 40°C/4h sartlarindaki ¢ekme ve egilme modiilii
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E 5 ve E.q5  Epoksi B, V, 60°C/2h sartlarindaki ¢ekme ve egilme modiili
E 16 ve E.1¢  Epoksi C, V, 23°C/24h sartlarindaki ¢ekme ve egilme modiilii
E 17 ve E.17  Epoksi C, V, 40°C/4h sartlarindaki ¢gekme ve egilme modiili

E g ve E.1g  Epoksi C, V, 60°C/2h sartlarindaki ¢gekme ve egilme modiili

FAA Federal Aviation Agency (Federal Havacilik Idaresi)

GFRP Glass Fiber-Reinforced Polymer Composite (Cam Elyaf Takviyeli
Polimer Kompozit)

GPa Gigapascal

HZC Hasars1z Cekme Testi Numunesi

HZE Hasarsiz Egme Testi Numunesi

HSC-U U-cizik (U-¢entik) hasarli ¢cekme testi numunesi

HSC-V V-¢izik (V-centik) hasarli gekme testi numunesi

HSE-U U-cizik (U-gentik) hasarli egilme testi numunesi

HSE-V V- ¢izik (V-¢entik) hasarli egilme testi numunesi

IR Infrared (KizilGtesi)

THA Insansiz Hava Araci

IYTE [zmir Yiiksek Teknoloji Enstitiisii

k Gerilme yogunlasma faktorii

kHz Kilohertz

kN Kilonewton

LST Lap Shear Testing (Kayma Testi)

L23-U Epoksi A, U, 23°C/24h sartlarinda onarilmis numune

L23-V Epoksi A, V, 23°C/24h sartlarinda onarilmis numune

L40-U Epoksi A, U, 40°C/4h sartlarinda onarilmis numune

L40-V Epoksi A, V, 40°C/4h sartlarinda onarilmis numune

L60-U Epoksi A, U, 60°C/2h sartlarinda onarilmis numune

L60-V Epoksi A, V, 60°C/2h sartlarinda onarilmis numune

MCBU Manisa Celal Bayar Universitesi

MHz Megahertz

MPa Megapascal
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MSU Milli Savunma Universitesi

MYO Meslek Yiiksek Okulu

MWCNT Multi-Wallet Carbon Nanotubes (Cok duvarli karbon nanotiip
takviyesi)

NDI Non-Destructive Testing (Tahribatsiz muayene)

nm Nanometre (15181n dalga boyu)

PA Polyamide

PAN Polyacrylonitrile

PE Polyethylene (polietilen)

PEEK Polyetheretherketone (polietheretherketon)

PEI Polyetherimide (polieterimid)

PEKK Polyetherketoneketone (polieterketonketon)

PMC Polymer Matrix Composites (Polimer Matrisli Kompozitler)

PMK Polimer Matrisli Kompozitler

PMR Polymide Resin (Poliamid Reginesi)

PP Polipropilen

PPS Polyphenylene Sulfide (Polifenilen Siilfit)

PTFE Polytetrafluoroethylene (teflon®)

PVA Polyvinyl alcohol (Polivinil alkol)

PVC Polyvinyl Chloride (Polivinilkloriir)

P23-U Epoksi C, U, 23°C/24h sartlarinda onarilmis numune

P23-V Epoksi C, V, 23°C/24h sartlarinda onarilmis numune

P40-U Epoksi C, U, 40°C/4h sartlarinda onarilmis numune

P40-V Epoksi C, V, 40°C/4h sartlarinda onarilmis numune

P60-U Epoksi C, U, 60°C/2h sartlarinda onarilmis numune

P60-V Epoksi C, V, 60°C/2h sartlarinda onarilmis numune

RSM Response Surface Methodology (Yanit Yiizey Metodolojisi)

RTM Recine Transfer Metodu

S-cami Strenght (Yiiksek Mukavemetli) cam

SEM Scanning Electron Microscope (Taramali Elektron Mikroskobu)

IX



SiC

SiaNg
SMC
SMP
S1...S18
TiC

UD
Uv

3D
23°C/24h
40°C/4h
60°C/2h

O¢

O-Cmax

O-(}opt

o-emax
O-eopt
O EA
OB
OcEC

Gmax

Silisyum karbiir

Silicon nitride (silisyum nitriir)

Sheet Molding Compound (Tabaka Kaliplama Bilesikleri)

Shape Memory Polymers (Sekil Hafizali Polimerler)
Senaryol ... Senaryol8

Titanyum karbiir

U-yama (yama geometrisi U)
Undirectional (Tek-yonlii fiberler)
Ultraviolet (Ultraviyole)

V-yama (yama geometrisi V)
Fiber hacim oran1 (%)

Matris hacim orani1 (%)

Yama (¢izik) yapisma yan yiizey ylikseklikleri toplami

Tek bir yapisma yan yiizeyine ait alan

Three dimensional (ii¢ boyutlu)

Kiirleme sartlari: 23°C oda sicakliginda 24 saat
Kiirleme sartlari: infrared lambayla 40°C’de 4 saat
Kiirleme sartlari: infrared lambayla 60°C’de 2 saat

Cekme mukavemeti
Maksimum ¢ekme mukavemeti
Optimum ¢ekme mukavemeti
Egilme mukavemeti
Maksimum egilme mukavemeti
Optimum egilme mukavemeti
Epoksi A ¢ekme mukavemeti
Epoksi A ¢ekme mukavemeti
Epoksi A ¢ekme mukavemeti

Maksimum gerilme



Gnom

o
0-60

a(;ua

aeua

o-(,‘va

aeva

O-(}n ve E(}n
0.1 Ve O
O V€ Op
0'(;3 Ve O3
Oc4 V€ Opy
O'(;s V€ 05
O Ve Ocq
0.7 Ve Oy
O3 Ve Ocg
09 Ve 09
O¢10 V€ Oeq0
O:11 V€ 011
012 V€ Op12
013 V€ 0p13
O:14 V€ O¢e14
O¢15 V€ O¢15
O:16 Y€ Oc16
017 V€ Ope17
O:18 V€ Oe13

Eco

seo

Nominal gerilme

Kompozit plakanin orjinal gekme mukavemeti

Kompozit plakanin orjinal egilme mukavemeti

Yamasiz U-¢izikli numunelerin ortalama ¢ekme mukavemeti
Yamasiz U-¢izikli numunelerin ortalama egilme mukavemeti
Yamasiz V-¢izikli numunelerin ortalama ¢ekme mukavemeti
Yamasiz V-¢izikli numunelerin ortalama egilme mukavemeti

n. senaryoya ait numunelerin gekme mukavemeti ve modiilii
Epoksi A, U, 23°C/24h sartlarindaki ¢cekme ve egilme mukavemeti
Epoksi A, U, 40°C/4h sartlarindaki ¢ekme ve egilme mukavemeti
Epoksi A, U, 60°C/2h sartlarindaki ¢gekme ve egilme mukavemeti
Epoksi B, U, 23°C/24h sartlarindaki ¢ekme ve egilme mukavemeti
Epoksi B, U, 40°C/4h sartlarindaki ¢ekme ve egilme mukavemeti
Epoksi B, U, 60°C/2h sartlarindaki cekme ve egilme mukavemeti
Epoksi C, U, 23°C/24h sartlarindaki ¢ekme ve egilme mukavemeti
Epoksi C, U, 40°C/4h sartlarindaki cekme ve egilme mukavemeti
Epoksi C, U, 60°C/2h sartlarindaki cekme ve egilme mukavemeti

Epoksi A, V, 23°C/24h sartlarindaki ¢cekme ve egilme mukavemeti
Epoksi A, V, 40°C/4h sartlarindaki ¢ekme ve egilme mukavemeti
Epoksi A, V, 60°C/2h sartlarindaki ¢gekme ve egilme mukavemeti
Epoksi B, V, 23°C/24h sartlarindaki ¢ekme ve egilme mukavemeti
Epoksi B, V, 40°C/4h sartlarindaki cekme ve egilme mukavemeti
Epoksi B, V, 60°C/2h sartlarindaki ¢cekme ve egilme mukavemeti
Epoksi C, V, 23°C/24h sartlarindaki ¢ekme ve egilme mukavemeti
Epoksi C, V, 40°C/4h sartlarindaki cekme ve egilme mukavemeti
Epoksi C, V, 60°C/2h sartlarindaki ¢ekme ve egilme mukavemeti

Kompozit plakanin ¢cekmedeki orijinal uzama degeri (%)

Kompozit plakanin egilmedeki orijinal sehim degeri (%)
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Ecua Yamasiz U-¢izikli numunelerin ortalama ¢ekme uzamasi (%)

Eeua Yamasiz U-¢izikli numunelerin ortalama egilme sehimi (%)
Ecva Yamasiz V-¢izikli numunelerin ortalama ¢ekme uzamasi (%)
Eeva Yamasiz V-¢izikli numunelerin ortalama egilme sehimi (%)
R Cekme mukavemeti agisindan yama verimi

N Cekme mukavemeti agisindan maksimum yama verimi

Mopt Cekme mukavemeti agisindan optimum yama verimi

Ne Egilme mukavemeti agisindan yama verimi

Nepon Egilme mukavemeti agisindan maksimum yama verimi

Negpe Egilme mukavemeti agisindan optimum yama verimi

1, Ve Mg, N.senaryoya ait numunelerin gekme mukavemeti ve modiilii agisindan
yama verimi (%)

Te, V€ NEge, N.senaryoya ait numunelerin egilme mukavemeti ve modiilii agisindan
yama verimi (%)

n Uzunluk diizeltme faktorii

M, Tek-yonlii olmayan fiberler i¢in diizeltme faktorii
1 Epoksi regine i¢in viskozite degeri

MEA Epoksi A viskozitesi

MEB Epoksi B viskozitesi

UEC Epoksi C viskozitesi
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GIRIS

Hava araglarinin yapiminda kullanilan metal dis1 malzemeler; yiiksek dayanim
kabiliyetinden 6diin vermeden, hafif ve uzun émiirlii malzemelerin, halen devam eden
gelisim, tiretim ve kullanim siirecini hizlandirmistir. Glinlimiizde ugak endiistrisinde,
kompozit malzeme kullanimi %50 oranlarina ulagmistir. Hava aract yapiminda
kullanilacak malzemelerin se¢iminde; dizayn mukavemetinin agirli§a orani, yorulma
karakteristikleri, catlak yayilma davranisi, baskin ariza tipleri, hasar ve korozyon
toleransi, mevcut imalat kolayliklari, malzemenin maliyeti, imalat maliyeti, pazar
gerekleri faktorleri onemli rol oynamaktadir (Akdogan, 2000). Malzeme se¢imini
etkileyen biitiin ozellikler goz Oniine alindiginda hava araglarinda kullanilacak
kompozit malzemeler ile mukavemet, elektriksel iletkenlik, yorulma dayanimi, akustik
yalitkanlik, asinma dayanimu, rijitlik, korozyon dayanimi, hafiflik, kirilma toklugu,
tiretim maliyeti, termal 6zellikler, goriiniim, 1s1l iletkenlik 6zelliklerinin biri veya
birkacinin gelistirilmesi amaclanmistir (Akkus, 2016). Havacilik endiistrisinde
kullanilan  kompozit malzemeler; takviye elemanlarmin  sekillerine ve
yerlestirilmelerine gore elyaf takviyeli kompozitler ve tabakali kompozitler (sandvig
kompozitler/bal petegi), matris malzemesine gore ise cogunlukla polimer matrisli ve
metal matrisli kompozitler sinifina ait malzemelerdir (Al¢1, 2016; Yilmaz ve Evci,

2015).

Termoset kompozitlerin birlestirme yontemleri, (a) yapistirma, (b) mekanik
birlestirme (per¢in, civata-somun, vb.) ve son yillarda ilgi ¢eken (c) kompozit
filamentlerle eklemeli imalat ile birlestirme gibi yeni gelisen yontemleriyle sinirhdir.
Termoplastik kompozitlerde ise (a) termal yontemler (sicak gaz, sicak plaka,
ekstriizyon, kizilotesi ve lazer kaynak), (b) mekanik yontemler (titresim, spin,
ultrasonik ve siirtiinme karistirma kaynagi) ve (c) elektromanyetik yontemler (direnc,
indiiksiyon, dielektrik ve mikrodalga kaynagi) gibi daha genis kaynak yontemleri
mevcuttur (Koksal, 2020; Mallick, 2017).

Termoplastik kompozitlerde ; Goto ve ark. (2019) calismalarinda; ultrasonik
kaynaklama ile karbon elyaf takviyeli termoplastik (CFRTP) laminat birlesme
noktalarinin kayma ve ¢ekme dayanimlarini; lap-kayma ve ¢apraz ¢ekme testleriyle
incelemisglerdir. Tao vd. (2019) calismalarinda; karbon fiber/PEEK kompozitlerine
ultrasonik destekli kaynak yaptilar.



Kaynakli baglantinin kayma mukavemetinin 28 MPa’a ulasabildigini tespit
ettiler. Villegas ve van Moorleghem (2018) yaptiklar1 calismada; karbon fiber/epoksi
ve karbon fiber/PEEK kompozitlerde termoplastik baglant1 tabakasi kullanilarak

ultrasonik kaynak yontemiyle kaynaklanmasini incelemislerdir.

Ozellikle havacihik  sektoriindeki  termoset — kompozitlerin ~ zaman
kaybetmeksizin kii¢iik boyutlu hasar onarimlariyla ilgili literatiir ¢calismalar1 sinirlidir.
Bu ylizden termoset kompozitlerin birlestirilebilirligi giincel arastirma konusudur.
Termoplastik ve termoset kompozit malzemelerin geleneksel vida gibi (mekanik)
birlestirme islemlerinde mekanik delme sirasinda olusan gerilmelerle delaminasyon
problemlerinin olugsmasi, malzeme ile baglanti elemani arasinda korozyon olugsmasi ve
kompozit malzemede meydana gelen deformasyon istenilmeyen 0Ozelliklerdir.
Termoset kompozitlerde mekanik birlestirme yontemine alternatif birlestirme
teknikleri havacilik endiistrisinde 6nemli bir konu haline gelmistir. Mekanik
birlestirmeye alternatif birlestirme teknikleri es zamanli kiirleme (co-curing), es
zamanlt birlestirme (co-bonding) ve ikincil birlestirme (secondary-bonding)’dir. Es
zamanlt kiirleme (co-curing) iki parcanin yapistirici film kullanilarak es zamanh
kiirlenmesidir. Es zamanli birlestirme (co-bonding) onceden kiirlenmis bir parca
kiirlenmemis veya kismi kiirlenmis bir pargaya yapistirilmasiyla elde edilir. ikincil
birlestirme (secondary-bonding) de Onceden kiirlenmis iki parca yapistiric
kullanilarak birlestirilir. Es zamanl kiirleme yapistirici ile birlikte vakum torbasinda
veya otoklavda gerceklesir. Ikincil birlestirme ve es zamanli birlestirme en fazla
kullanilan birlestirme prosesleridir. Es zamanl kiirleme ve es zamanli birlestirmede
tiretilen parga veya kiirleme sayis1 azaldig i¢in ikincil birlestirmeye gore daha ¢ok
tercih edilirler. Bununla birlikte biiyiik ve kompleks pargalar icin ikincil birlestirme

daha mukavemetli baglantilar saglar (Dahmen vd., 2020).

1970'lerde, Avustralya Havacilik ve Deniz Arastirma Laboratuvart (AMRL)
kompozit onarim teknolojisini kurdu. Birgok arastirma, deforme olmus kompozit
yapilarin yapisal Omriinii uzatmaya odaklanmistir. Eski ugak yapilarinin 6mrii
uzatmak i¢in bir¢ok iyilestirici yontem kullanilarak calisilmaktadir. Coziimlerin
yaklasimi, hasarin derecesine ve statik mukavemet ve kalinliga, stabiliteye, tokluk
gereksinimlerine, agirliga, dengeye ve yiizeyler i¢in aerodinamiklige baglidir. Hava
araglariin bakimi igin, “caligma sicakligi ve cevre” onarim yonteminin tiiriinii

belirleyen anahtar parametrelerden bazilaridir (Mphahlele vd., 2017).



Yiizey islemi, birlesme konfiglirasyonu ve geometrisi, malzeme parametreleri
ve hasar modu vb. gibi etkenler birlestirilmis kompozit baglantilarin performansini
etkileyen ana parametrelerdir. Birlestirme dncesi malzemedeki nem, ortamin nemi ve
sicakligi gibi c¢evresel faktorler birlestirilecek baglantilarin  dayamikliligini
etkilemektedir. Son yillarda yeni malzemeler, yeni yontemler ve modeller
gelistirilerek bircok eksiklik giderilmistir. Bununla birlikte, kompozit baglantilarin en
iyi performansini verecek parametrelerin miimkiin olan en iyi kombinasyonunu
degerlendirme ve tanimlama halen c¢alisitlan Onemli konulardan biridir

(Budhe vd., 2017).

Gliniimiizde, stirekli fiber takviyesiyle, kisa fiber emdirilmis termoplastik
filamentlerle kompozit malzeme {iretimi, gelistirilmis 3D yazicilar ile
gerceklestirilmektedir. Ornegin Matsuzaki vd. (2016) calismalarinda; kaynasik-
birikim modellemesine dayanan siirekli elyaf takviyeli termoplastiklerin 3D baskili
birlestirilmesi icin bir yontem gelistirmistir. Bu yontemde nozul ayr1 bir termoplastik
filament ve siirekli lif ile beslenerek elyaflar, baskidan hemen 6nce yazicinin 1sitilmis
nozulu i¢indeki erimis termoplastik filamentle emprenye (islatilmis) edilmistir.
Yukarida adi gegen ve Ozellikle termoset recinelerle kompozit filament elde edip,
eklemeli imalat yontemiyle kompozit birlestirme veya kompozit parca tiretmeyle ilgili
olarak calismalar da ilgi ¢ekmektedir. Bu kapsamda, Rimasauskas vd. (2019)
yaptiklar calismada; karbon elyaf emprenye (fiber impregnation) isleminin 3D basili
kompozit yapilarin mekanik 6zellikleri tizerindeki etkisini belirlemek iizere 3D baski
kafas1 ve karbon elyaf emprenye cihazi tasarlamis ve tiretmislerdir. Benzer sekilde An
ve Yu (2019) yaptiklar calismada, siirekli elyaflar1 nozul i¢inde ve nozul disinda
onceden emprenye ederek kompozit baski filamentleri (SMP) elde etmislerdir. Farkli
termoplastik ve termosetler matris olarak kullanilmigtir. Matrislerinin termal ve
reolojik o6zelliklerini 3D baskiya en uygun sicaklik ve baski hiz1 gibi parametreleri
belirlemeye calismiglardir. Son olarak, karbon fiber takviyeli kompozit filamentleri

3D olarak basmis ve mekanik ozelliklerini arastirmislardir.

Hava araglarinda elyaf takviyeli kompozit malzemeler; govde, kanatlar, kuyruk
stabilizatorleri ve kapilar gibi birincil yapisal bilesenlerde kullanilmaktadir. Bu
kullanimlardan bazilari, birlestirilmis/yapistirilmis baglantilar1 igceren yeni iiretim

yaklasimlar1 gelistirme ihtiyacin1 dogurmustur.



Hava aracinin ¢aligma émrii boyunca kiiciik capli kaza hasar siklig1 yiiksektir
ve onarimlart bakim maliyetleri lizerinde 6nemli bir etkiye sahiptir. Kompozit
bilesenlere uygulanan birlestirme/yapistirma onarimlari, havacilik endiistrisindeki
kiiciik capli kaza hasarlar1 i¢in ¢ok yaygindir. Ayrica, birlestirilmis/yapistirilmis
baglantilar imalat islemi sirasinda ortaya ¢ikan kiiciik kusurlarin da onarimi igin

kullanilir.

Ciddi hasar, daha az siklikta da olsa hava aracinin normal ¢alismasinin
durdurulmasini gerektirebilecek maliyetli ve zaman alan onarimlar gerektirdiginden
bakim maliyetleri lizerinde de Onemli bir etkiye sahiptir. Ciddi hasarlar igin
birlestirilmis/yapistirilmig onarimlar, emniyet kriterleriyle sinirlandirilmistir (onarilan
yapi, birlestirilmis/yapistirilmis onarimin tamamen kaybedilmesi durumunda da limit
yiikiinii stirdiirmelidir). Biiylik hasarlardaki bu kisitlamay1 agsmak i¢in onarim dncesi
ve sonrasi giivenilir tahribatsiz muayene (NDI) teknikleri uygulanir. Buradan alinan
sonuclar onarimin kalitesini gosterir (Renart vd., 2015). Giiniimiizde kii¢iik veya ciddi
hasarlar i¢in mevcut havaciliktaki teknik bakim kitaplarindaki bakim ve onarimlar
standart olarak uygulanmaktadir (USA_Department_of_Army, 1992, 2013; Steiner
vd., 2023).

Yamalarla yapilan onarimlar, yiikleri ileten birlestirilmis/yapistirilmig
baglantilara dayanir ve bu nedenle onarim kalitesinin en etkili unsurlarindandir.
Hasarli parcalarin onariminda yama yontemi, diisiik maliyet ve zaman tasarrufu
saglamasiyla birlikte karmasik geometrik bilesenlere uygulanabilirligi sayesinde
giderek daha fazla 6nem kazanmaktadir. Ancak, hangi onarim ydnteminin uygun ve
giivenilir oldugunu belirlemek, bu alandaki temel zorluklardan biri olmaya devam
etmektedir. Bu nedenle, hasarli kompozit bilesenlerin iglevselligini geri kazandirmay1

amaglayan modern onarim tekniklerinin daha iyi anlasilmasi ve gelistirilmesi biiyiik

Onem tasimaktadir.

Ahn ve Springer (1998) yaptiklart caligmada; elyaf takviyeli tabakali
kompozitlerin onarimi i¢in kullanilan ydntemlerin etkinligini degerlendirmek
amactyla deneysel bir ¢aligma gerceklestirmistir. Bu ¢calismada atki (scarf), diizgiin dis
yama (uniform lap) ve basamakli dis yama (stepped lap) teknikleri ile yapilan
onarimlarin performansi, ¢ekme testleri ile incelenmistir. Atki ve diizgiin dis yama
teknikleriyle onarilan plakalarin hasar yiiklerinin hesaplanmasi i¢in matematiksel

modeller gelistirmisler sonuclarin deneysel verilerle Ortiistiigiinii gdstermislerdir.
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Marioli-Riga vd. (2004) calismalarinda; hava araci bilesenlerinin onariminda
en uygun teknik ve analiz yonteminin belirlenmesine yonelik bir karmagsiklig1 ele
alarak, bu siireci standartlastirmak i¢in 6zel bir metodoloji sunmuslardir. Bleay vd.
(2001) yaptiklar1 calismada; delaminasyonun meydana geldigi polimer kompozitlerde,
hasar bolgesindeki recine ve delikli fiberlerden kaynaklanan yapisal bozulmalarin
giderilmesi amaciyla bir onarim yontemi gelistirmistir. Pang ve Bond (2005); elyaf
takviyeli kompozitlerde mekanik dayanimi artirmak ve gozle goriinmeyen hasarlar
onarmak i¢in "yayillma" (bleeding) adi verilen 6zglin bir yontem tanimlamis ve bu

yontemin gelistirilmesine odaklanmistir.

Gama vd. (2003) ¢aligmalarinda; atki teknigi ile onarilan kalin kesitli kompozit
plakalarin statik ve dinamik eksenel yiikler altindaki davranislarini incelemistir.
Dinamik yiikleme durumunda; eksenel hasar gerilmesinin, atki agisina ve yiikleme
hizina bagli oldugunu gostermislerdir. Charalambides vd. (1998) yaptiklari ¢alismada;
karbon elyaf/epoksi ile onarilan baglantilarin statik ve yorulma yiikleri altindaki
performansini hem deneysel olarak hem de sonlu elemanlar yontemi ile analiz
etmislerdir. Calismada kullanilan numuneler, 16 ay boyunca 50 °C sicaklikta
damitilmig su igerisinde bekletilerek, sicak ve nemli ortam kosullarinin dayanim
tizerindeki etkileri incelenmistir. Belhouari vd. (2004) calismalarinda; simetrik
kompozit yapilarda tek ve ¢ift tarafli yama yontemlerinin kirilma mekanigi agisindan
niimerik analizini gergeklestirmis ve ¢ift tarafli yamanin, tek tarafli yama ile
karsilastirildiginda catlak uc¢larindaki gerilme yigilmalarini 6nemli 6lciide azalttigini

tespit etmislerdir.

Hu ve Soutis (2000) arastirmalarinda; eksenel basi yiiklerine maruz kalan
distan yama yoOntemiyle onarilmis karbon elyaf/epoksi kompozit plakalarin basi
yiikleri altindaki davraniglarini incelemislerdir. Arastirmada; mikro-burkulma, matris
kirilmalar1 ve tabakalar aras1 ayrilma gibi 0° yoniindeki hasar mekanizmalarinin,
genellikle yapisma ara yiizeylerinde basladigi gézlemlenmistir. Chue ve Liu (1995)
yaptiklar ¢aligmada; tabakali bir kompozit yamada tabaka dizilisinin, iki eksenli ylike
maruz kalan ve ortasinda catlak bulunan bir plakanin onarimi {izerindeki etkilerini
incelemistir. Sonlu elemanlar yontemi ve sekil degistirme enerjisi yogunlugu kuramini

kullanarak, optimum tabaka dizilimlerini belirlemislerdir.



Campilho vd. (2005) ¢alismalarinda; ABAQUS programi araciligiyla, tek ve
cift tarafli yama ile onarilmis kompozit plakalarin gerilme dagilimi ve dayanimi
lizerine bir analiz yapmistir. Onarim performansini etkileyen temel parametrelerin,

plakanin geometrisi, tabaka dizilimi ve yama kalinlig1 oldugu sonucuna varmiglardir.

Li vd. (2019) yaptiklari calismalarinda; ayni boyutta deliklere sahip cok sayida
karbon fiber/epoksi kompozit levha {iretmis ve bu levhalar cesitli geometrilerdeki
yamalarla onarmislardir. Yama ile onarilan numuneleri ve hasarsiz numuneleri ¢gekme
deneyine tabi tutmuslardir. Test sonucunda, yama ile onarilan numunelerin ¢ekme
mukavemetinin, yama sekline bagli olarak hasarsiz numuneye gore %5-16 arasinda
lyilestigi sonucuna varmislardir. Psarras vd. (2020) c¢alismalarinda; karbon fiber
takviyeli polimer kompozitlerin (CFRP) hasarli bolgelerini atki yamasi ile onararak
mekanik oOzelliklerini degerlendirmislerdir. Onarim sonrasi numunelerin ¢ekme
dayaniminda %65-69 oraninda geri kazamildigi goézlenmistir. Atki yontemi
(basamakli, U-V kesitli yama) ile yamanan hasarli kompozitlerin mekanik
performansim1 etkili bir sekilde iyilestirdigi sonucuna varmislardir. Sisman ve
Ramazanoglu (2023) tarafindan, eliptik hasarli cam elyaf takviyeli kompozit levhalar,
farkli boyut ve katman sayilarindaki cam elyaf takviyeli kompozit yamalarla tek tarafli
bindirme baglantilar1 kullanilarak onarilmis ve onarilan numuneler ¢cekme yliklerine
tabi tutulmustur. Yamanmis numunelerin hasarli numunelere gore %145'e kadar daha

fazla ¢gekme yiikii tasidiklar1 goriilmiistiir.

Epoksi yama ile kiirleme sicakligi arasindaki iligski, epoksinin fiziksel ve
mekanik 6zelliklerini 6nemli 6lglide etkiler. Kiirleme sicakligi, epoksi reginelerin cam
gecis sicakligr (Tg), rijitlik, sertlik ve mukavemet gibi ozelliklerini belirler. Yiiksek
kiirleme sicakliklari, epoksi reginelerin daha yiiksek cam gecis sicakliklarina
ulagsmasin1 saglar. Bu, daha yiiksek ¢apraz baglanma derecesi ile sonuglanir ve
epoksinin termal Ozelliklerini 1yilestirir. Kiirleme sicakligr arttikca, epoksi
tizerinde kiirleme yapildiginda, bu 6zellikler azalabilir Kiirleme sicakligr arttikga,
kiirleme siiresi genellikle kisalir. Diisiik sicakliklarda kiirleme, kiirleme siirecini
yavagslatabilir ve bu da epoksinin fiziksel 6zelliklerini etkileyebilir (Carbas vd., 2014;
Carbas vd., 2013; Mravljak ve Sernek, 2011; Lascano vd., 2019; Michel ve Ferrier,
2020).



Yiizey piirtizliilligi, yapigsmayi, su sekillerde etkiler: (1) recine ve yapigsmasi
istenen yiizey arasindaki toplam temas alanmi arttirir. Ara yiizey bag mukavemeti
temas alani ile dogru orantili oldugundan, bu durum ara yiizey mukavemetini arttirir.
(2) Regineyi bosluklara hapsederek, recine ile ylizeyi mekanik kuvvetlerle bir arada
tutan capa gibi davranarak kenetlenme etkisi saglar. (3) Ara yilizeye bir kuvvet
uygulandiginda catlak ilerlemesini 6nleyen bir bariyer olusturur. Dolayisiyla yapisma
ara yiizeyi piiriizsiiz ise yamay1 ayirmak i¢in daha az enerji gerekir. Bununla birlikte,
daha piiriizlii bir ara yiizey i¢in uygulanan kuvvet ara yiizeyin profilini takip etmek
zorundadir ve enerji ¢atlak yayiliminda dagilacaktir. Yani fiber-matris ara yiizeyini
ayirmak icin daha fazla enerji gerekecektir. Bu nedenle yama mukavemeti artacaktir.
Diger taraftan fiber-matris arasindaki yapisma mukavemeti temelde {i¢ faktore
baglidir: (i) yilizey isleminin kapsami ve dogasindan etkilenen islanabilirlik (veya
fizikokimyasal etkilesimler), (ii) yiizey piriizliliigi ve (iii) regine ile yilizey arasindaki
birim alan bagina kimyasal bag sayisi. Viskozite, sivilarin malzeme yiizeyine niifuz
etme davranisini etkileyen onemli bir faktordiir. Giiglii bir bagin olugmasi icin
malzeme yiizeyine uygun bir penetrasyon derinligi gereklidir. Gii¢lii bir bag
olusturmak i¢in, yapistiricinin alt ylizey ile yakin, molekiiler bir temas kurmasi gerekir

(Cheng ve Sun, 2006; Nardin ve Ward, 1987; Bukhari vd., 2020; Petrie, 2000).

Bu ¢aligmanin amaci sirasiyla su dort maddeyle 6zetlenebilir; (a) 6zellikle hava
araclarinin govde, kanat, kuyruk stabilizatorleri ve kapi gibi kompozit dis cephe
bilesenlerinde meydana gelen “derin ¢izik tipi” nispeten kiiclik hasarlarin onarimina
yonelik olarak; siirekli cam, karbon veya kevlar gibi elyaf iplerin termoset regineyle
1slatilarak hasarli bolgeye onarim dolgusu yapmaya yardimer olan “el tipi prototip
yama cihazr” gelistirmek, (b) gelistirilen prosesle farkli parametreler kullanilarak
onarilan derin ¢izik hasarli kompozitlerin temel mekanik 6zelliklerini incelemek, (c)
orjinal numunelere gore onarilan numunelerin mukavemet geri kazanim oranlarin
“yama verimi” olarak adlandirarak yamanin ve gelistirilen prosesin basarisini 6lgmek
ve (d) maksimum mukavemet ve yama verimlerine gore ‘“optimum proses
degiskenleri” Onermektir. Tez calismasinda gelistirilen yama cihazinin; savunma
sanayindeki helikopter, ugak vb hava araglarindaki kompozit yapilarin kii¢iik boyutlu
hasarlarinin onariminda ve birlestirilmesinde kullanilabilecek pratik bir cihaz olmasi

planlanmaktadir.



BiRINCi BOLUM
1. GENEL BiLGIiLER

1.1. Kompozit Malzemelerin Tanim ve Ozellikleri

Kompozit malzeme, farkl tiirdeki ya da ayni gruptaki iki veya daha fazla
malzemenin, her birinin bireysel 6zelliklerinden daha iistiin 6zellikler sergileyen yeni
bir yap1 olusturacak sekilde makro boyutta birlesmesinden meydana gelir. Kompozit
aslinda karisim anlamina gelmekle birlikte ¢6ziinen ve ¢ozen bilesenlerden olusmaz.
Bilesenler arasinda atom aligverisi bulunmamaktadir. Kompozit bilesenleri kimyasal
olarak birbirlerini etkilemezler. Malzeme, mikroskobik agidan heterojen bir malzeme
ozelligi gostermekte ancak makroskobik agidan homojen bir malzeme gibi
davranmaktadir. Makro Olgiide heterojen karakterli bir yapiya sahip olan kompozit
malzemelerin i¢yapilart incelendiginde yapi bilesenlerinin segilip ayirt edilmesi
miimkiindiir. Yap1 bilesenlerinin farkli karakteristik 6zellikleri kompozit malzemenin
yapisinda biitiinlesir Kompozit malzemeyi olusturan bilesenler genel olarak, matris
ismi verilen bir ana malzeme ve takviye elemani (elyaf) ismi verilen daha mukavim

bir malzemeden olusur (Akkus, 2016).

Takviye bilesenleri, kompozit malzemelere genellikle yiiksek mukavemet ve
rijitlik kazandiran 6gelerdir. Ancak bu takviyeler, her durumda yalnizca yiik tagima
amaci giitmezler. Ornegin, partikiil takviyeli kompozitlerde, takviye bilesenleri daha
¢ok asinma direncini artirarak, malzemenin termal 6zelliklerinde 1yilesmelere yol agar.
Matris bileseninin rolii, kompozit malzemenin sekil almasini saglamak ve fiber fazin
cevresel etkilerden korumaktir. Ayrica, lizerine uygulanan yiiklerin fiber malzeme
arasinda esit sekilde dagilmasini saglayarak, kompozitin toklugunu artirir. Plastik
deformasyon sirasinda potansiyel ¢atlaklarin yayilmasini engeller ve malzemenin
kopmasini geciktirir. Kompozit malzemenin mekanik dayanimi, en ¢ok fiber ve matris
orant ile fiber ve matris arasindaki birlesimin kalitesi ile belirlenir. Elastikiyet modiilii
tizerindeki en biiylik etkiye sahip olan bolge, fiber ve matris arasindaki ara yiizeydir.
Geleneksel malzemelerde rijitlik, atomlar arasi baglarla iligkilendirilirken, kompozit
malzemelerde bu baglarin giicli, ara yiizey Ozellikleriyle dogrudan baglantilidir.
Kompozit malzemenin yiiksek dayanimini saglamak i¢in, fiber/matris birlesiminin

kusursuz olmasi kritik 6neme sahiptir (Alg1, 2016).



1.1.1. Kompozit Malzemelerin Avantaj ve Dezavantajlari

Kompozit malzemelerin geleneksel miihendislik malzemelerine kiyasla

sagladig1 bazi avantajlar sunlardir:

Kompozitler, yiiksek 6zgiil mukavemetleriyle dikkat ¢eker. Bu 6zellikleri,
ucak ve otomobil sektorlerinde yaygin kullanilmalarini ve enerji verimliligi
saglamalarin1 miimkiin kilar. Celik ve aliiminyum alasimlarina kiyasla,
kompozitlerin 6zgiil mukavemetleri 3 ila 5 kat daha ytiksektir.

Kompozitlerin yorulma dayanimi yiiksektir. Celik ve aliiminyum alagimlarinin
yorulma dayanimi, statik dayanim degerlerinin %50°sine kadar ¢ikabilirken,
karbon/epoksi kompozitlerde bu oran %90’a kadar ulasabilmektedir.
Kompozitler, geleneksel miithendislik malzemelerine kiyasla titresimleri daha
verimli bir sekilde sonlimleyebilme yetenegi sunar.

Kompozit malzemeler, korozyona karsi {istlin bir direng gosterirler. Demir ve
alliminyum gibi malzemeler korozyonu engellemek i¢in genellikle kaplama ve
alasimlama gibi ek islemler gerektirirken, kompozitlerde dogru malzeme
secimi ile korozyonun 6nlenmesi daha basit bir hale gelir.

Kompozitlerin en belirgin avantajlarindan biri, darbe dayaniminin yiiksek
olmasidir. Cam ve kevlar kompozitler, c¢elik ve aliiminyum alasimlarina
kiyasla daha {istiin darbe direncine sahiptir.

Kompozitlerin, hafif olmalarinin yan1 sira yiiksek rijitlik degerlerine
sahiptirler. Ornegin, kompozitten iiretilmis bir profil, ayni boyuttaki gelik bir
profile kiyasla yaklasik 1/4°1i kadar daha hafiftir.

Kompozitler, igerdikleri bilesenlerin elektriksel 6zelliklerine bagli olarak ya
1yi bir yalitkan ya da iy1 bir iletken olma 6zellikleri gosterebilir.
Kompozitlerin liretim siireci sonucunda yiizey kalitesi oldukga yiiksek olabilir.
Kompozitlerin ¢atlak ilerlemesi, uygun malzeme bilesenlerinin segilmesi ile
biiyiik 6l¢iide engellenebilir.

Uretim asamasinda regineye eklenen dogru kimyasallar sayesinde
kompozitlere istenilen renk verilebilir.

Seffaflik 6zelligi; kompozitler, cam kadar 151k gegirgen olabilir. Seffaf olmalar
nedeniyle, 151k gecirgenligin 6nem kazandigi seralarda ve giines kolektorii

imalatinda kullanilirlar.



Kompozit bilesenlerin 6zelliklerine baglh olarak, bu malzemelerin yanmaya
kars1 dayanikliliklar1 artirilabilir. Diistik 1s1 iletkenlikleri sayesinde, izolasyon
malzemesi olarak da kullanilabilmektedirler.

Tamir edilebilirlik; hasar goérmeleri halinde onarilabilir. Onarim sonrasi
zimpara ve boya yapilabilirler.

Kompozitlerin kesilmesi, delinmesi ve asindirilmast gibi islenebilirlik
islemleri agisindan oldukca kolaydir

Farkli renk ve desen alternatifleri, yiiksek esneklik, suya karst direngli
sizdirmazlik, UV 1sinlarina kars1 dayaniklilik ve montaj kolaylig1 sagladigi

avantajlardandir (Kalanchiam ve Chinnasamy, 2012).

Kompozit malzemelerin avantajlarinin yan1 sira bazi dezavantajlart da

bulunmaktadir. Bu malzemelerin olumsuz yonleri su sekilde 6zetlenebilir;

Kompozitlerin iiretim maliyeti, aliiminyum ve c¢elik gibi malzemelere gore
daha yiiksektir. Birim agirlik bagina maliyet agisindan kompozitler aliminyum
ve ¢eligin fiyatlarina gore 5 ila 20 kat daha pahali olabilir.

Elastik ve plastik deformasyonlar gibi geleneksel miithendislik malzemelerinin
darbe altindaki davraniglar1 daha ayrintili bir sekilde incelenmisken, kompozit
malzemelerin darbe karsisindaki tepkileri biiyiik ¢esitlilik gostermektedir. Bu
cesitlilik nedeniyle, kompozitlerin darbe davraniglar1 heniiz tam olarak
standartlastirilamamaistir.

Kompozitlerde iiretim sirasinda yapr igerisinde kalan hava tanecikleri
malzemenin yorulma 6zelliklerini diistiriir.

Kompozitler ¢ok c¢esitli kombinasyonlardan olustugundan, {iretim
yontemlerinin standart hale getirilmesi zor bir siirectir. Buna karsin, geleneksel
malzemeler i¢in {liretim yontemleri genellikle daha belirgin ve yaygindir.
Kompozitlerin raf émrii sinirlidir. Ornegin SMC ve BMC gibi bazi kompozit
hamurlarinin saklanabilmesi i¢in 6zel sogutma yontemleri gerekir.
Kompozitlerin onarilmasi i¢in temiz ve kuru olmasi gerekmektedir. Cok iyi bir
is¢ilik ve dikkat gerektirir.

Delme ve kesme islemleri liflerde ayrilmaya sebep olmaktadir.

Kompozitler nemden olumsuz etkilenir.

Tabakali kompozitlerde, tabakalar arasi kayma gerilmelerine hassas

olduklarindan delaminasyon meydana gelebilir.
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e Bazi kompozitler gevrek olduklarindan kolaylikla zarar goriirler ve
onarilmalar1 yeni problemler olusturabilir.

e Kompozitlerin termal direnci, kullanilan bilesenlerin 6zelliklerine baglidir.
Ozellikle polimer matris malzemeleri igeren kompozitlerin termal direnci diger

tiirlere gore daha disiiktiir (Mallick, 2007).

1.2. Kompozit Malzemelerin Siniflandirilmasi

Kompozit malzemeler, birden fazla 6zelligi bir arada barindirabilen ve en az
iki farkli malzemenin birlesimiyle olusturulan malzeme tiirleridir. Bu malzemeler,
farklh tlirdeki bilesenlerin kombinasyonlar1 sayesinde genis bir malzeme yelpazesi
sunar. Kompozit malzemelerin siniflandirilmasinda zorluk, sadece malzeme
bilesenlerinin ¢esitliligiyle smirli kalmaz; ayni zamanda iiretim tekniklerinin
farkliliklar1 da Onemli bir faktordiir. Literatiirde, tiim arastirmacilar tarafindan
benimsenmis ve standartlastirilmis tek bir kompozit malzeme siniflandirmasi mevcut
degildir. Bununla birlikte, kompozit malzemeler genellikle matris malzemesi tiiriine,
takviye elemanlarinin formuna ve bu elemanlarin dizilimlerine gore farkli siniflara
ayrilmaktadir (Kaw, 2005). Sekil 1°de goriildiigli gibi kompozit malzemeler, matris

tiiriine gore; metal matrisli, seramik matrisli ve polimer matrisli kompozitler olarak ii¢

ana kategoride siniflandirilabilir (Balcioglu, 2017).

Dezavantajlar |
Yogunluk

Avantajlan
Elektriksel ve termal iletkenlik

Dusiik surinme direnci \‘\Ila:ntaslh Iyi mukavemet ve sineklik
Diisiikk korozyon direnci K&mpotitler Yiksek tokluk
Manyetiklik
Avantajlan Avantajlan
Elektriksel ve termal yahtkanlik Matris Yiiksek suneklik
Agmma ve korozyon direnci viksek Malzemelerine Kolay sekillendirme
Diisitk yogunluk GCére Yitksek korozyon direnci
Kompozitler
Seramik Polimer
Matrisli Matrish
Kompozitler Kompozitler

Dezavantajlar:
Sekil vermek zordur
Cok diisiik tokiuk

Dezavantajlar:
Disitk sertlik ve dayamm
Yiiksek sicakbk ozellikleri digik

Sekil 1. Matris malzemelerine gore kompozitler (Balcioglu, 2017).
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Takviye elemanlari, tasarim gereksinimlerine uygun sekilde, belirli dayanim
ozelliklerini saglayacak farkli tiir ve bigimlerde segilerek kullanilir. Kompozit
malzemelerde takviye elemant olarak organik (dogal) ya da inorganik (sentetik) lifler
tercih edilebilir. Organik lifler (6rnegin jiit, sisal, pamuk, bambu, viskon) genellikle
diisiik yogunluk, elastikiyet ve dayanim 6zelliklerine sahipken, inorganik lifler (cam,
karbon, boron, aramid vb.) organik olanlara kiyasla daha yiiksek mukavemet ve rijitlik
sergilerler. Kompozit malzemelerde kullanilan takviye elemanlar tiiriine bagh olarak
Sekil 2°de goriildiigi gibi elyaf takviyeli, parcacik takviyeli, tabakali ve karma
kompozitler gibi ¢esitli siniflara ayrilabilirler (Bolat, 2011).

Takviye Elemanmin Sekli
ve Yerlesimine Gore

Kompozitler
() Tabakal Kompozitler Sandvi¢ Kompozitler
(Bal petegi)

= (d) Karma Kompozitler

<>

(@)

Elyaf takviyeli Parcacik takviyeli Tabakali Karma (Hibrit)
Kompozitler Kompozitler Kompozitler Kompozitler

Karbon

e elyaf tabaka

» Matris
Partikiil Tabakalar
Cam

elyaf tabaka

Sekil 2. Takviye elemanlarinin sekillerine ve yerlestirilmelerine gére kompozitler

(Bolat, 2011)
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1.3. Hava Araclarindaki Fiber Takviyeli ve Polimer Matrisli Kompozitler

Havacilik endiistrisinde kullanilan kompozit malzemeler genellikle takviye
elemanlarinin sekillerine ve yerlestirilmelerine gore; elyaf takviyeli kompozitler ve
tabakali kompozitler (sandvi¢ kompozitler/bal petegi) sinifina, matris malzemesine
gore ise gogunlukla polimer matrisli ve metal matrisli kompozitler ile kismen seramik
matrisli kompozitler sinifina ait malzemelerdir (Huda vd., 2008; Yilmaz ve Evci,
2015). Elyaf takviyeli polimerik kompozit malzemeler, 1940'lh yillarda kiigiik
ucaklarda kullanilmaya basglanmis ve zamanla kullanim oranlart 6nemli bir artig
gostermistir. Bugiin, bu malzemeler genis govdeli ucaklarda yapisal agirligin  %40—
50 seviyelerine ulasmistir (Karci, 2009; Xu vd., 2016). Sekil 3’te yaklasik son 50 yilda
sivil ve askeri ucgaklarin yapisal pargalarinda kompozit malzeme kullanim oranlari

sunulmaktadir (Zhang, Wang, Pei, ve Zhou, 2020).

Kompozit kullanim orani (%)

A
60{
‘ Askeri ugaklar A350
B
50| WM Sivil ugaklar B787
A400M
40 "
30
N
]
= /A3g0 1 €919
20 /
[}
I}
10
F15 —c17 MDI11 = MDY ! ARJ21
0 ¢ B767 B757 MD87 s
1975 1980 1985 1990 1995 2000 2005 2010 2020

Yillar

Sekil 3. Ucaklarda kompozit malzemelerin kullanim oranlart (1975-2020)
(Zhang, Wang, Pei, ve Zhou, 2020)

Teknolojinin hizla ilerlemesi, her sektdrde oldugu gibi imalat sanayisini de
yeni arastirma ve gelistirme faaliyetlerine yonlendirmektedir. Birgok {ilke,
geligmisliklerini degerlendirirken, uzay teknolojileri alanindaki kapasiteleri ile
kendilerini 6l¢gme egilimindedir. Siiphesiz ki, uzay teknolojilerinin uygulama
alanlarindan biri olan ucak sanayisi, yliksek risk faktorleri barindiran bir sektordiir.
Ucgak endiistrisini derinlemesine inceledigimizde, burada en etkili unsurlardan birinin

kullanilan malzemeler oldugu kolaylikla anlagiimaktadir.
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Hava arac1 yapiminda kullanilacak malzemelerin se¢iminde;
- Dizayn mukavemetinin agirliga orani

- Yorulma karakteristikleri

- Catlak ilerleme hiz1

- Hasar ve korozyon toleranslari

- Mevcut tiretim kolayliklar

- Uretim maliyetleri

- Pazar etkinlik pay1 faktorleri 6nemli rol oynamaktadir (Akdogan, 2000).

Malzeme seciminde dikkate alinmasi gereken en onemli faktorlerden biri,
korozyon direncidir. Ugaklarda bakim siireglerinin 6nemli bir kismin1 kapsayan
korozyon, tamamen engellenemese de durdurulmaya calisilmakta ve zarar en diisiik
seviyeye c¢ekilmeye gayret edilmektedir. Korozyonun hizi, ugagin tasarimina,
kullanilan materyallere, koruma onlemlerine ve cevresel faktorlere bagli olarak
degisim gostermektedir. Malzeme se¢imini etkileyen biitiin 6zellikler gbz Oniine
alindiginda hava araglarinda kullanilacak kompozit malzemeler ile; mekanik
dayaniklilik, yorulma mukavemeti, asinma o6zellikleri, korozyon mukavemeti,
gevreklik, termal iletkenlik/yalitkanlik, iistiin akustik iletkenlik, esneklik, tiretim
maliyeti, hafiflik, elektriksel iletkenlik/yalitkanlik ve estetik goriiniim 6zelliklerinin

biri veya birka¢inin gelistirilmesi amaglanmistir (Yigit, 2010).

1.3.1. Fiber (Elyaf) Takviyeler

Fiber takviyeli kompozitler temelde hafif ve yliksek mukavemetli fiberlerin,
daha diisiik dayanim degerine sahip bir matris malzemesi i¢ine yerlestirilerek
olusturulan malzemelerdir (Sekil 4). Bu tiir bir yapinin tasarlanmasindaki temel amac,
0zgill dayanim ve 6zgiil elastiklik modiiliinii artirarak, daha yiiksek performansa sahip

yeni bir malzeme ortaya koymaktir.

Fiber takviyeli kompozit

Sekil 4. Fiber takviyeli kompozit ve bilesenleri (Mazumdar, 2001).
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Kompozit malzemelerde fiberlerin yapiya dahil olma bi¢imi, bu malzemelerin
mekanik ozellikleri lizerinde 6nemli bir etkiye sahiptir. Aymi sekilde, fiberlerin
yerlesimi kompozit yapinin islenebilirligini de dogrudan etkileyebilmektedir. Bu
malzemelerin performansi, fiberlerin silirekli olma durumu, yerlestirilme acilar,
yogunluklari ve boyutlar1 gibi ¢esitli parametrelere bagli olarak degisir
(Mazumdar, 2001). Kompozit yapilar igerisinde fiberler, esas yiik tagiyan 6ge olarak,
malzemenin mukavemetini ve rijitligini belirleyen énemli bilesenlerdir. En sik tercih
edilen fiber cesitleri cam, silika, kuvars, karbon, bor, seramik, bazalt, aramid ve
metalik fiberleri kapsamaktadir. Havacilik endistrisinde kullanilan kompozit
malzemelerde yaygin olarak cam, karbon, bor ve polimerik fiberler kullanilmaktadir.
Havacilik endiistrisinde kullanilan kompozitlerdeki fiber cesitlerine Sekil 5° te
gosterilen yolcu ugaginin; gévde yapr malzemeleri, kanat kaplamalari, ugus kontrol
yiizeyleri, motor kaplamalari, inis takimi kapaklari ve hava freni sistemleri 6rnek

olarak verilebilir (Deo vd., 2001).

Aileron
kanatgik kutusu kanat govde kaportasi \
ve diimen ~/ Ust paneller \

% ' Spoiler korumasi \

Flap ray kaplamalan \ ) Pylon kaplamalan
VAN /;\} I¢ hava frenleri &
kuyruk kanadi Y Q ) \ ! ) S
ve elevator / Kapilar % \/\
Apron Ust panel bélmesl\ \ K) Motor
Flaplar
W&

> %/ kaportalar
Spoilerler &V\I

nis takimlarimn
2 govde kaplamasi

Erigim panelleri
> I¢ mekan

ve deﬂektérler\‘ (9. \ oy o
-

B —— & zemin panelleri
/ ot >
Erisim panelleri %
4
/ o
. Karbon fiber takviyeli plastik Govde kaportasi kaplamalan '

Aramid fiber takviyeli plastik Kapilar

Radom
(burun korumasi)

l Cam fiber takviyeli plastik

Sekil 5. Havacilik endiistrisinde kullanilan  fiber takviyeli kompozitler

(Deo vd., 2001).
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1.3.1.1. Cam Fiberler

Cam, miihendislik uygulamalar1 agisindan dikkat c¢ekici bir malzemedir ve
silika kumu, kirectasi ile ¢esitli oksit bilesenlerinden olusmaktadir. Bu malzeme,
diisiik maliyeti, 1yi spesifik mukavemeti, yliksek darbe dayanimi, kimyasal ve termal
kararlilig: ile sekillendirilebilirlik agisindan 6ne ¢ikar. Sekil 6’da kirpilmis, ip ve
kumas seklindeki cam elyaf Ornekleri gosterilmistir (Sisecam, 2024a). Havacilik
kompozitlerinde kullanilan cam elyaflar Tablo 1’de goriildiigii gibi E, S ve C-cam1’dur.
Camin Ustlin yalitkanlik Ozellikleri, termal izolasyon gerektiren alanlarda tercih
edilmesini saglarken, dielektrik 6zellikleri sayesinde Sekil 7°deki gibi ugaklarin burun
kisminda (radom) yaygin olarak kullanilir (Brown, 2024). Cam fiber ile takviye

edilmis kompozitlerin ¢ogunlukla 147 °C’nin altinda calistif1 goriilse de, bu

malzemelerin 537 °C gibi yiiksek sicakliklarda giivenle kullanilabildigi bilinmektedir
(Ozel ve Temiz, 2018; Karci, 2009).

" fitil (ip)

Sekil 6. E-cam1 elyaf ornekleri (Sisecam, 2024a).

Sekil 7. Ucak burnunda (radom) kullanilan cam elyaf takviyeli kompozit
(Brown, 2024).
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Tablo 1. Havacilik kompozitlerinde kullanilan cam elyaflar

Malzeme Cinsi Formiilii E-camm S-camm C-cam
Kum Si 02 %52.,4 %65.,4 %64,6
Al ve demiroksit Al Os-Fe; O3 %44.,4 %25 9%4,1
Kalsiyumoksit CaO %17,2 - %14,3
Magnezyumoksit MgO %4.,6 %10,3 %3,3
Na ve Potasyumoksit Na>O-K>0 9%0,8 90,3 %9,6
Baryum iki oksit Ba(OH)2 %10,6 - 94,7
Baryumoksit BaO - - 90,9

E-cami, bilesiminde yiiksek oranda kalsiyum oksit barindirmasiyla dikkat
ceker. Bu cam tiirii; elastikiyetin, yorulma dayaniminin ve elektrik yalitkanliginin 6n
planda oldugu uygulamalar i¢in tercih edilmektedir. S-cami; aliiminyum, demiroksit
ve magnezyumoksit icerigiyle one ¢ikar ve dzellikle yiiksek sicakliklara dayanikli, agir
yiiklerin tasindigi pargalarda kullanima uygundur. C-cami ise kalsiyumoksit
bakimindan zengin bir yapiya sahiptir ve yiiksek korozyon direnci gerektiren alanlarda
kullanilmak tizere tasarlanmistir. Sekil 8’de kanatlarda ve govde kaplamasinda cam

elyaf takviyeli kompozit kullanilan plandr goriilmektedir (Keskin vd., 2019).

Sekil 8. Cam elyaf takviyeli kompozit kullanilan bir planor (Keskin vd., 2019).

Cam fiberler, matris i¢ine yerlestirilmeden dnce daha yiiksek mekanik dayanim
sergiler. Ornegin, E-camu fiberlerin matris disindaki akma dayammi 3,5 GPa
diizeyindeyken, matris ic¢ine alindiginda bu deger 1,75 GPa seviyesine kadar
diismektedir. Benzer bir durum S-camu fiberlerde de gdzlemlenir; bu fiberlerin matris

disinda 4,5 GPa olan akma dayanimlari, matris i¢inde 2,1 GPa’a kadar geriler.
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Bu 6nemli dayanim kayiplari genellikle iiretim sirasinda meydana gelen
hasarlarla iliskilendirilmektedir. Ayrica, cam fiberlerin ¢ekme mukavemetinin
sicakligin artisiyla distiigii bilinmektedir. Korozyon dayanimi ise fiberlerin kimyasal

bilesimlerine bagli olarak degisiklik gostermektedir (Daban, 2016).

1.3.1.2. Karbon Fiberler

Karbon fiberler, diger adiyla grafit fiberler, hafif yapilari, listiin mekanik
dayanimlar1 ve zorlu kimyasal ortamlara kars1 gosterdikleri yiiksek direngle 6ne ¢gikan
bir malzeme tiiridiir. Bu 06zelliklerinden dolay1, yliksek maliyetlerine ragmen
havacilik endiistrisinde kullanilan kompozit malzemelerin en 6nemli bilesenlerinden
biridir. Karbon fiberlerin performansi, kullanilan hammaddelere bagli olarak
sekillenmektedir. Ticari iiretimde genellikle Poliakrilonitril (PAN) ve zift (petrol ya
da komiir bazli) gibi hammaddeler tercih edilmektedir. Sekil 9’da goriildiigii gibi,
aynen cam elyafi gibi karbon elyaflar da kirpilmas, fitil (ip) ve dokuma kumas seklinde
kullanilmaktadir (Fibermax, 2024).

Sekil 9. Karbon elyaf 6rnekleri (Fibermax, 2024)

Zift temelli karbon fiberler, maliyet agisindan daha ekonomik olmalarina
karsin, PAN tabanli fiberlere kiyasla daha diisiik mekanik &zelliklere sahiptir. Ornegin,
zift fiberlerin ¢ekme dayanimi PAN fiberlerin yaklasik yaris1 kadar, basma
dayanimlar1 ise PAN fiberlerin iicte biri diizeyindedir. Buna karsin, PAN tabanh
karbon fiberler, genis bir mukavemet ve rijitlik yelpazesi sunarak yiiksek performans
gerektiren uygulamalarda 6n plana ¢ikmaktadir. Ozellikle uzay teknolojilerinde PAN

fiberlerin tercih edilmesinin temel nedeni, iistiin mekanik 6zellikleridir.
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Karbon fiberlerin bir diger dikkat ¢ekici 6zelligi, cam fiberlerden farkli olarak,
mekanik 6zelliklerinin 1s1l iglemlerle ayarlanabilmesidir. Bu durum, karbon fiberlerin
tasarim ve iiretim siireclerinde daha esnek bir kullanim imkan1 saglamaktadir. Ayrica,
karbon fiberler, ¢elik ve aliiminyum alasimlarina alternatif olarak kullanilabildiginden,
yapisal agirligm onemli dlgiide azaltilmasina olanak tanir. Ornegin, karbon fiber
cesitlerinden biri olan M50, ¢elikle benzer rijitlik degerlerine sahip olmasina ragmen,
agirlik agisindan ¢eligin dortte biri kadar hafiftir. Calisma sicaklik araliklar1 315 °C ile
537 °C arasinda degisen karbon fiberler, cam fiberlere gore gerilme korozyonuna
(statik yorulma) kars1 daha direnglidir. Bunun yani sira, karbon fiberlerin elektrik
iletkenlikleri de oldukea yiiksektir ve bu 6zellik, bir¢ok endiistriyel uygulamada onlari
vazgecilmez kilmaktadir. Karbon fiberler, son derece diisiik termal genlesme katsayisi
sayesinde {listlin boyutsal kararlilik gerektiren uygulamalarda tercih edilir. Ayrica,
olaganiistii islenebilirlik ve sekillendirme 6zellikleri, bu malzemenin keskin koselere
sahip tasarimlar i¢cin de uygun olmasini saglar. Karbon fiberler havacilik endiistrisinde
sivil ucaklarin; kanatlar, flaplar, diimenler ve stabilizerler gibi kontrol yiizeylerinde,
ucak fren elemanlarinda (spoiler), ucak motor kapaklari, govde ve airtrust

sistemlerinde kullanilmaktadir (Sekil 10) (Roy ve Karthik, 2024).

. |)' 1
M Karbon laminat Celik ois
: ; %10
Karbon sandvig ol
. Fiberglas l'itanyum K .
.e . /18 t
B Aliiminyum %15 yv

O Altiminyum/gelik/titanyum direkler Aliiminyum

%20

Sekil 10. Ugaklarda karbon fiber kompozit malzeme kullanim1 (Roy ve Karthik, 2024).

Bununla birlikte karbon fiberin bazi dezavantajlar1 da mevcuttur. Kirillgan
olmast bunlarin baginda gelir. Ayrica goreceli olarak diisiik basma direnci, sok
yiiklemelere kars1 diislik genlesme katsayisina sahip olmasi ve fiyatinin pahali olmasi

da diger dezavantajlaridir (Ozel ve Temiz, 2018).
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Askeri ugaklarda, fiber kompozit malzemeler yapisal kiitlede %40, ucagin
yiizey alaninda ise %70 oraninda yer almaktadir. Glinlimiiziin modern savas ucaklari,
ses hizim1 asarak siipersonik hizlarda hareket etme yetenegine sahiptir. Bu hizlara
ulagabilmek i¢in 6zel fiber kompozit malzemeler kullanilmaktadir. Grafit fiberli
PMR(Poliamid Resin)-15 ve PMR-11-55 kompozit malzemeleri, 290 °C ile 345 °C
arasindaki sicakliklarda uzun siireli kullanima dayanabilecek O6zelliklere sahiptir.
Glinlimiizdeki sivil ve askeri helikopterlerde govde kaplamalari, paller ve radomlarda
kompozit kullanilmaktadir (Sekil 11). Insansiz hava araglarinin gévde, kanat ve
pervanelerinde; uzay mekiginin ise kati roket motor boliimiinde karbon elyaf takviyeli
kompozitler kullanilmaktadir (Bekem vd., 2011). Sekil 12’de gorildigi gibi
giiniimiizde yerli ve milli anka insansiz hava aracimzin (IHA) kanat, govde ve

kuyrugun %90°1 karbon epoksi prepregten olugsmaktadir (Bulut, 2014; TSK, 2024).

(1) Pal ve kuyruk rotor pervaneleri kaplamalari: karbon/cam takviyeli bal petegi, (2) Hub: karbon
fiber, (3) On cam cerceve ¢ubuklari: karbon/cam fiber, (4) Taban kaplamas:: cesitli fiber takviyeli
paneller, (5) Koltuk ve kabin i¢i kaplamalar: cam takviyeli ¢esitli paneller, (6) Motor, gévde
baglantilari ve kontrol kapaklari: cam/karbon/aramid fiberleri, (7) Govde kaplamast: karbon ve cam
takviyeli bal petegi (8) Pilot ve yiikleme kapisi: karbon/cam takviyeli, (9) Kuyruk konisi kaplamasi:
karbon/cam fiber bal petegi ve (10) Elevatér kaplamalari: cam/karbon/aramid fiberler

Sekil 11. Helikopter yap1 elemanlarinda kullanilan kompozitler (Bekem vd., 2011).
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Sekil 12. Karbon elyaf takviyeli IHA (ANKA) kanat kirisi (Bulut, 2014; TSK, 2024).

1.3.1.3. Bor Fiberler

Bor fiberleri, ince bir filament ya da tel ilizerine borun biriktirilmesiyle elde
edilen, yapisal amagclarla kullanilan 6zel malzemelerdir. Bu fiberler, havacilik
endustrisindeki ilk gergek kompozit malzemelerden biri olarak kabul edilmektedir.
Havacilik uygulamalarinda genellikle yiiksek tokluk ve mukavemet gereksinimleri 6n

planda olur ve bor, bu iki 6zelligi bir arada sunabilen bir malzeme olarak dikkat ¢eker.

Bor fiberlerinin mekanik o6zellikleri olduk¢a homojen bir yapi sergiler ve
yiiksek elastiklik modiilii, matriste yalnizca smirli seviyede gerilmelere yol agar.
Bor’un 6ne ¢ikan bir diger avantaji ise termal genlesme katsayisinin titanyum ile
benzerlik gostermesidir. Bu ozellik, titanyum yapilarin {izerinde segici takviye
yapilmasina imkan tanir ve bdylece termal etkilerden kaynaklanan gerilimler ve
deformasyonlar minimum diizeyde kalir. Bu durum, daha {istiin statik performans,
uzun termal ¢evrim Omrii ve diger fiber-metal kombinasyonlarina kiyasla daha az
deformasyon gibi avantajlar saglar. Ayrica bor, yiiksek siirlinme direnci ve mitkemmel
cekme-kopma dayanimi ile dikkat ¢eker; bu da sabit yiik altinda ¢alisan yapilar i¢in
onemli bir tercih sebebidir. Bor’un bazi dezavantajlar1 da vardir. Malzemenin kirilgan
yapisi, biiyiik filament boyutlari, yiiksek sertlik seviyesi ve islenebilirlik agisindan
zorluklar1 gibi faktorler, kullanimini smirlayan unsurlardir. Kirillganlhigi, darbe
direncinin diisiik olmasina neden olurken, yiiksek sertligi malzemenin asinma

direncini artirsa da islenmesi zor ve maliyetli bir hale getirir (Sahin vd., 2023).
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Bor takviyeli epoksi kompozitler Sekil 13°te gorildigi gibi
(Ciliberti vd., 2017), ABD'nin F-111, F-14 ve F-15 savas ucaklarinin govdeleri,
yatay/dikey kuyruk kaplamalari, diimen, yatay stabilizator (dengeleyici) ve elavator
gibi bilesenlerinde kullanilmistir (Sreejith ve Rajeev, 2021; Erbay, 2009; Mahmood,
2023; Charitidis, 2018; Paul vd., 2002).

Rudder
/—- (Diimen)

Trim tabs

Dikey stabilizer \

Yatay stabilizer (dengeleyici)

Elevator

/

Sekil 13. Ucak govdesindeki bazi bilesenler (Ciliberti vd., 2017),

1.3.1.4. Kevlar (Aramid) Fiberler

Havacilik sektoriinde en ¢ok one ¢ikan polimer lifler arasinda aramid lifler
(aromatik Poliamid lifler) 6nemli bir yer tutmaktadir. Bu lifler, meta-aramid (Nomex)
ve para-aramid (Kevlar) olmak iizere iki ana gruba ayrilmaktadir. Meta-aramid, 1961
yilinda DuPont sirketi tarafindan gelistirilerek Nomex adi altinda ticari iiretime
baglanmistir. Para-aramid ise yine DuPont tarafindan 1972 yilinda Kevlar markasiyla
ticari olarak piyasaya sunulmustur. Kevlar'in en yaygin kullanilan g tiirii Kevlar 29,
Kevlar 49 ve Kevlar 149'dur. Ozellikle Kevlar 49 ve Kevlar 149, havacilik
uygulamalarinda genis bir kullanim alani1 bulmustur. Ticari olarak "Kevlar" adiyla

bilinen iirlinlerin cogu Kevlar 49 tiirline aittir (Bora, 2007).
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§ (h)

: (g) Kevlar (aramid) fiberler ve
tiretilmis farkli formlar:

()

(e) (d)
(a) flok elyaf, (b) kisa elyaf, (c) hamur elyaf, (d) biikiilmiis iplik, (e) 6rgiilii bant, (f) filament
lif (ip), (g) diiz kumas, (h) fitil kumas ve (i) saten kumas.
Sekil 14. Kevlar fiber ve liriin formlar1 (Ursache vd., 2023).

Sekil 14’te farkli formlarda iiretilmis kevlar fiberler goriillmektedir. Kevlar

(aramid) fiberler, sahip olduklar1 6zelliklerle dikkat ¢geken malzemelerdir. Bu lifler,

ozellikle su avantajlariyla 6ne ¢ikar:

Diisiik yogunluk: Bilinen lifler arasinda en diisiik yogunluk degerine sahiptir.
Yiiksek elastik modiil: Esneklik acisindan ytiksek bir performans sunar.
Yiiksek cekme dayanimi: Yogunluga oranla ¢ekme dayanimi, aliiminyum ve
celige kiyasla 10 kat, Ti-6Al-4V titanyum alasimina kiyasla 8 kat daha fazladir.
Darbelere kars1 dayaniklilik: Carpma etkilerine yiiksek direng gosterir.
Yiiksek yorulma direnci: Tekrarlayan yiikler altinda uzun stire dayaniklidir.
Stirtiinme dayanimi: Asinmaya karsi1 oldukca direnclidir.

Kimyasallara dayaniklilik: Kimyasal etkilere kars1 listiin bir koruma saglar.
Diisiik kopma uzamasi: Kopma noktasinda uzama miktar1 oldukc¢a diisiiktiir.
Diisiik termal genlesme: Sicaklik degisimlerine bagli boyutsal degisimler
stnirhdir.

Istya kars1 direng: Erime noktasi bulunmamakla birlikte, 500°C civarinda
bozulma belirtileri gosterir.

Yalitkanlik: Elektriksel iletkenlik acisindan diisiik 6zellik sergiler.
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Ancak bu liflerin bazi sinirlayici ve zayif yonleri de bulunmaktadir:

e UV isinlarina duyarlilik: Gilines 1s1gmma maruz kaldiklarinda mekanik
Ozellikleri hizla zayiflar ve parlak sar1 renk kahverengiye doner. Bu nedenle
karanlik ortamlarda saklanmalar1 gereklidir.

o Mekanik deformasyona yatkinlik: Lif ya da kumas formundayken katlama
veya biizlilme gibi islemlerden zarar gorebilirler.

e Depolama ve isleme zorlugu: Ham madde olarak saklanmalar1 ve islenmeleri
zahmetlidir.

e Nem alma egilimi: Cevreden nem ¢ekme 6zelligi gosterir.

e Tuz ve asit hassasiyeti: Bu tiir maddelere karsi dayanikliliklart sinirhdir.

o Diisiik basma dayanimi: Basing altinda mekanik direnci diisiik seviyededir.

Kevlar 29 ve Kevlar 49, genis bir kullanim yelpazesine sahiptir. Bu
malzemeler, gemi yapimi, basingl kap tasarimi, spor ekipmanlari, yiiksek sicakliklara
dayanikli is giysileri, yangin battaniyeleri, motosiklet ve ucak lastikleri, konveyor
kayislari ile hidrolik hortumlar gibi pek ¢ok alanda tercih edilmektedir. Ayrica, kursun
gecirmez yelek ve kask iiretimi, ara¢ giivenligi ve stratejik ekipman koruma sistemleri

gibi kritik giivenlik uygulamalarinda da 6nemli bir rol oynamaktadir.

Kevlar’in giiglendirici olarak kullanildigi kompozit malzemeler, ugak hiicum
kenarlarinda, radomlarda ve darbeye kars1 direncin 6nemli oldugu ugak pargalarinda
kullanilmaktadir (Bora, 2007). Askeri ugaklar, karbon elyaf bazli kompozitin yaygin
olarak kullanildig1 6nemli bir uygulama alanidir. Hem askeri hem de ticari kullanim
amacli helikopterlerin neredeyse 2/3’1i karbon fiber epoksi bazli kompozitlerden, 1/3’1
ise Sekil 15'te gosterildigi gibi cam ve kevlar elyaf takviyeli epoksi kompozitlerden

yapilmistir.

[ Cam / epoksi kompozit
1 Aliiminyum

E_ Kevlar/ epoksi kompozit
I Karbon / epoksi kompozit

Sekil 15. Kevlar/epoksi kompozit radom (Das vd., 2019; Aame.in, 2012)
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1.3.2. Tabakah Kompozitler (Bal Petegi Sandvic Kompozitler)

Sandvi¢ yapilar, iki sert ylizeyin arasina yerlestirilen hafif c¢ekirdek
malzemenin yapistirict kullanilarak birlestirilmesiyle meydana gelir. Cekirdek
malzeme genellikle petek ya da kopiik yapidadir. Bu tiir yapilarin dis katmanlari ince
fakat oldukc¢a dayanikli 6zelliklere sahiptir. Buna karsilik, ¢ekirdek malzeme ise diisiik
mukavemetli ancak hafif yapisiyla dikkat ¢ceker. Bu birlesim sayesinde ortaya ¢ikan

kompozit yap1, hem hafiflik hem de yliksek mukavemet 6zelliklerini bir arada sunar.

Yapistirma
Yizeyi

Yiizey Ortisii

4 Petekli Yapi!
Yiizey Ortiisii -

Sekil 16. Bal petegi yapinin kisimlart (Eren, 2020)

Sandvi¢ yapilarin 6ne ¢ikan avantajlarindan biri, yiiksek egilme rijitligidir.
Cekirdek malzeme, kayma gerilmelerine kars1 direng saglarken ayn1 zamanda yiizeyler
stirekli destek verilerek dengeli ve dayanikli bir yap1 olusturulur. Cekirdek ile yiizey
katmanlarinin yapistirma yontemiyle birlesimi, yapinin bir biitlin gibi hareket etmesini
saglar. Bu durum, sandvig¢ yapinin egilme rijitliginin yani sira burulma dayanimini da
artirtr. Sekil 16°da bal petegi yapinin kisimlart gosterilmistir (Eren, 2020). Bal petegi
sandvi¢ yapilarin liretiminde kullanilan dis katmanlar aliiminyum, ¢elik, paslanmaz
celik, karbon/epoksi, cam elyaf/epoksi, aramid/epoksi, kontrplak ve hatta kagit gibi
farkli malzemelerden olusabilir. Bu katmanlarin temel islevi, egilme ve kayma

kuvvetlerine kars1 dayaniklilik saglamaktir.
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Bal petegi yapilarda esas mekanik davranisi karsilayan kisim ¢ekirdektir (petek
yap1). Genel olarak metalik hiicre (petek) malzemeleri; aliminyum, korozyona karsi
dayanikli celik, titanyum ve nikel esasl alasimlardir. En yaygin metal dis1 hiicre
(petek) malzemeleri ise nomex, kevlar, cam elyaf, termoplastikler ve kraft kagittir.
metal olmayan hiicreler son yogunluga ulasabilmek i¢in siv1 fenolik, polyester veya
poliamid recineye daldirilir. Sekil 17°de farklt malzemelerden imal edilen petekler

goriilmektedir. (Plascore, 2024).

Kevlar® balpetegi PP balpetegi

Sekil 17. Malzemelerine gore petekler (Plascore, 2024).

Bal petegi yapilarin birlestirilmesi amaciyla genellikle nitril fenolik, vinil
fenolik, epoksi, iiretan, poliamid ve poliamid bazli yapistiricilar tercih edilmektedir.
Ozellikle epoksi esasli yapistiricilar, bal petegi yapilarinda yaygin olarak
kullanilmaktadir. bal petegi cekirdekleri; altigen, kare, dikdortgen, zikzak, elipsoit
veya yumurta kartonu gibi cesitli geometrik formlarda tasarlanmakta ve uzatma,
blikme ya da kalipla dokiim gibi yontemlerle iiretilebilmektedir (Pehlivanoglu, 2005).
Sekil 18’de farkli yontemlerle aliiminyum, nomex, kevlar, kraft kagit ve termoplastik
gibi malzemelerden iiretilmis farkli geometrik formlardaki ¢ekirdek yapilarina sahip

petekler gosterilmistir (Zhang vd., 2015).
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m 39883

(a) (b)

(B) uzatilmis M

uzatilmis M sikistirilmis K kesilmis K
—>
(a) ()
C
© X XXX XXX
—>

(c)

(A-a) Diizenli altigen hiicre, (A-b) kare hiicre, (A-c) tiggen hiicre, (A-d) siitunlu hiicre, (B-a) OX
hiicre, (B-b) dikdortgen hiicre, (B-c) tekrarli altigen hiicre, (B-d) asimetrik petek, (C-a) kare ve iiggen
karisimi olan kare siiper hiicre, (C-b) Kagome hiicresi, (D-a) esnek ¢ekirdekli hiicre, (D-b) ¢ift esnek
hiicre, (D-c) gii¢lendirilmis altigen hiicre, (E-a) kesik kare hiicre, (E-b) trikiral hiicre, (E-c) tetrakiral

hiicre ve (E-d) hekzakiral hiicre. K ve M uzaydaki iki keyfi vektor eksenini gosterir.

Sekil 18. Cesitli hiicre sekillerine sahip diizenli petekler (Zhang vd., 2015)

Bal petegi kompozitler; hafif, korozyona dayanikli, yiiksek mukavemetli, ses
ve 1s1 yalitim 6zelligi yliksek, miilkemmel bir titresim soniimleme 6zelligine sahip,
kimyasallara, deniz suyuna, mantar ve bakteri olusumuna dayanikli, darbe dayanimi
yiiksek malzemelerdir. Bu istiinliikleri sebebiyle; ugaklarin taban kaplamalari, kanat
ve kuyruk parcalari, flaplar, helikopter pervanesi gibi pargalar sandvi¢ kompozit (bal

petegi kompozit) teknigi ile tiretilmektedir.
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Kompozit malzemeler Sekil 19’ da goriilen F/A-18 E/F ucagmin yapisal

agirliginin %19’unu ve disg yiizey alanmin %60’ 11 olusturmaktadir. Ayrica ugagin

toplam yiizey alaninin %35°1 petek malzeme ile imal edilmis bu sayede ortalama

agirlik %25 azalmistir. (Halpin vd., 1997).

Aliiminyum
B Celik
Il Titanyum
B Karbon / epoksi
[ Diger

Dikey

kuyruklar
Yatay
stabilatorler

Merkez ve Motorlar

arka govde
montajt
i

Yakalama
kancasi

s

\ Arka kenar flap
ve kaplamas:

menfez flapi

Kanat montaji
Burun
inis
takimi

Sekil 19. F/A-18 E/F ugagi (Halpin vd., 1997)

Kaplamali ¢ekirdek yapilar son yillarda yaygin olarak incelenmistir (Sekil 20).

Bu yapilarin en biiyiik avantaji ise havalandirilabilmeleridir. Ancak ayni zamanda

kaplama/cekirdek baglanma mukavemetini iyilestirmek i¢in optimize edilmelidir. Bu

origami tipi sandvi¢ yapilar farkli ¢ekirdek desenleri sayesinde Ongoriilen hasar

toleranslarii saglayabilmektedir. Diger taraftan daha dayanikli ¢ekirdek yapilar

kullanilabilir ancak bu ¢6ziim genellikle daha agir olur. Bir baska yol da cekirdegin

tasarimini, ¢atlak Onleyici olarak islev gorecek sekilde optimize etmektir

(Castanie vd., 2020).

Sekil 20. Bal petegi ucak kanat ve gévde yapis1 (Castanie vd., 2020)
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1.3.3. Polimer Matrisler

Polimer malzemeler, diisiik tiretim maliyetleri, kolayca sekillendirilebilmeleri
ve kullanim alanina 6zel 6zellikler kazandirilabilmesi sayesinde bir¢ok sektorde
yaygin olarak tercih edilmektedir. Kompozit malzemelerin yaklagik %90°1 polimer
esaslt matrislerden tiretildigi icin bu tiir malzemeler genellikle "takviyeli plastikler"
olarak adlandirilmaktadir. Polimer matrisli kompozitler (PMK), temel olarak ii¢ ana
gruba ayrilmaktadir: termosetler, termoplastikler ve elastomerler. Bu malzemelerde
kullanilan takviye elemanlarinin basinda cam fiber, kevlar fiber, bor fiber ve karbon
fiber yer almaktadir. Polimer matrisli kompozitlerin {iretiminde yaygin olarak tercih
edilen yontemler arasinda elle yerlestirme, tel sarma, kese kaliplama, pultriizyon, sivi
akis teknikleri, takviyeli reaksiyon kaliplama, enjeksiyon kaliplama, ekstriizyon ve
termal sekillendirme gibi yontemler bulunmaktadir. Bu iiretim siire¢leri, hem
malzemenin yapisal biitiinliiglinii hem de tasarim esnekligini optimize etme amaci

tasimaktadir (Kovan, 2002).

1.3.3.1. Termosetler

Olduk¢a rijit bir yapiya sahip 1sil sertlesir plastikler diye de bilinirler.
Kiirlenmeden once viskoziteleri diisiiktiir. Kimyasal reaksiyon yoluyla katilasirlar,
kiirlendikten sonra akmazlar, 1sitildiklarinda ise ¢6ziinmezler ve erimezler. Isitilarak
yumusatilamazlar dolayisiyla sekil verilemezler. Nispeten yavas liretim prosesine
sahip termosetler, termoplastikler gibi tekrar tekrar kullanilmazlar. Termoset recineler,
kimyasal etkiler altinda ¢ozlilmezler. Termoset regineler sertlesmemeleri igin
dondurucularda depolanir ve dondurucu i¢inde olmak sartiyla raf dmiirleri, <-18 °C’de
12-18 ay arasinda degismektedir. 120 °C ya da 180 °C ’de kiirlenirler ve maksimum
servis sicaklig1 100 °C civarindadir. Is¢ilik ve yatirim maliyetleri yiiksek olan termoset
kompozitler; hava araglarinin birincil (kanat, gévde) ve ikincil yapilarinin (kaplama
ve kapaklar) iiretiminde kullanilmaktadirlar. Termoset matris malzemeleri: epoksi,
polyester, fenolik, vinil, siyanit, poliamid, poliiiretanlardir. Ucak endiistrisinde matris
gorevi yapan polimer esash recineler; epoksi recine, polyester regine, poliamidler ve
naylonlar olarak siiflandirilabilir. Sekil 21°deki ABD Hava Kuvvetleri’nin B-21
Raider hayalet savas ugaginin gévde yapiminda polimer matris kompozit malzeme

kullanilmistir.
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Kanat kaplamalar1, gévde kaplamalari, flaperonlar, elevonlar, motor gdvde
kaplamalari, inig takimi kapaklari, ugus kontrol yiizeyleri vb. biiyiilk komponentlerin
termoset (epoksi) matrisli malzemeler ile liretilmesi iyi bir ¢6zlim olarak belirtilmistir

(Fernandes ve Maldonado, 2024).

Sekil 21. ABD Hava Kuvvetlerinin B-21 Raider hayalet savas ucagi
(Fernandes ve Maldonado, 2024).

Epoksi recineler, sahip olduklar1 ¢ok yonlii kullanim 6zellikleri, tistiin mekanik
dayanimlar1 ve yiiksek korozyon direngleri sayesinde genis bir kullanim alanina
sahiptir. Cam ve karbon elyafi ile bir araya getirildiklerinde, yiliksek mekanik
ozelliklere sahip kompozit malzemeler tiretilebilir. Bu tiir kompozitler, havacilik, uzay
ve denizcilik gibi ileri teknoloji gerektiren sektorlerde yaygin olarak tercih
edilmektedir. Epoksilerin diger malzemelere kiyasla daha diisiik seviyede biiziilme
gdstermesi, onlar1 yapistirici olarak oldukea cazip bir secenek haline getirmektedir. Bu
recineler, oOzellikle bal petegi ve katmanli yapilarin birlestirilmesinde siklikla
kullanilirken, plastik pargalarin onariminda da oldukga etkilidir. Elektrik yalitimi
konusundaki iistiin performanslari, endiistriyel uygulamalarda bu o6zelliklerinden

faydalanilmasini saglar.

Polyester regineler, yiiksek korozyon direnci, diisiik maliyeti ve kimyasal
modifikasyonlarla farkli amaglara hizmet edebilme 6zellikleri sayesinde en yaygin
kullanilan regine tiirlerinden biridir. Hem Tiirkiye’de hem de diinya genelinde cam
elyaf takviyeli polimer (CTP) uygulamalarinda en ¢ok tercih edilen re¢ine tiiriidiir. Bu
malzemeler, ultraviyole 1smlari bulundugu ortamlarda kolaylikla kullanilabilmekte
ve bazi tiirleri kimyasal etkilere ve alevlere kars1 direng gosterebilmektedir. Ancak,
sertlesme esnasinda %>5 ila %12 oraninda ¢ekme meydana gelir ve bu durum, liflerin

basma gerilmeleri altinda burkulmasina ve kirilmasina yol agabilir.
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Ayrica diizgilin yiizey elde edilmesi zor olup, sertlesme sirasinda toksik gaz
saliimi yapmaktadir. Polyester reginelerin ¢alisma sicaklik araligi, genellikle epoksi

recinelere kiyasla daha diisiik seviyelerde kalmaktadir (Chung, 2017).

Fenolik recgineler, yiiksek yanma direnci 6zellikleriyle 6ne ¢ikmaktadir. Ani
sicaklik degisimlerinde boyutsal stabilitelerini koruyarak iyi performans sergilerler.
Kimyasal dayaniklilik ve asinma direnci son derece yiiksektir. Uretim asamalarinda,
diger termoset recinelerden farkli olarak, yogunlagma reaksiyonlar1 sirasinda su olusur
ve bu suyun ortadan kaldirilmasi genellikle gereklidir. Elektrik yalitim 6zellikleri
oldukea iyi olup, diisiik yogunluklu bir yapiya sahiptirler. Bu gruba ait en bilinen 6rnek

ise bakalittir.

Vinilester regineler, yiiksek korozyon ve kimyasal dayanimlariyla dikkat ceker.
Epoksi recinelerle kiyaslandiginda daha esnek ve darbelere karsi dayaniklidirlar.
Asitlere, bazlara, hipokloritlere ve peroksitlere karsi iistiin kimyasal direng gosterirler.

Ayrica brom igeren gesitleri, alev sondiiriicti 6zellik tagimasiyla 6ne ¢ikar.

Siyanat ester recineler, saglamlik ve tokluk acisindan oldukga iyi 6zellikler
sunar. Tokluk degerleri, termoplastik malzeme katkilariyla daha da artirilabilir.
Nemden etkilenme seviyeleri diger reginelere gore daha disiiktiir. Ayrica epoksi
recinelerle karsilastirildiginda kiirlesme siire¢leri daha kolaydir. Bu malzemeler, uzay
araclari, mikro-elektronik sistemler, fiize teknolojileri ve radar sistemleri gibi ileri

teknolojilerde yaygin bir sekilde kullanilmaktadir.

Poliamid regineler; yogun sicaklik dayanimi gerektiren uygulamalarda,
ozellikle uzay araglari, flizeler ve elektrik devrelerinde tercih edilmektedir. Bununla
birlikte, epoksi recinelerle kiyaslandiginda daha diisiik tokluk seviyelerine sahiptirler.
Uretim  siireglerindeki zorluklar ve yiiksek nem tutma o6zellikleri nedeniyle

kullanimlari sinirhidir.

Poliiiretan  recineler hem termoset hem de termoplastik yapida
uiretilebilmektedir. Termoplastik poliiiretanlar dogrusal molekiiler baglara sahipken,
termoset poliliretanlar ¢apraz baglarla karakterize edilir. Politiretan regineler, farkli
formiilasyonlarla genis bir 6zellik yelpazesi sunabilir. Yiiksek aginma ve kimyasal
direng, elastikiyet, darbe dayanimi ve tokluk gibi 6zellikleri sayesinde otomobil
kaportalar1, lastikler ve mobilya pargalart gibi birgok alanda yaygin olarak

kullanilmaktadir (Barbero, 2010).
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1.3.3.2. Termoplastikler

Termoplastik regineler, kat1 halde bulunduklarinda 1sitildiklarinda yumusama
gosterir ve kolaylikla sekillendirilebilir. Sogutma islemi sonrasi tekrar sertlesirler ve
metallerden yaklasik bes kat daha fazla termal genlesme katsayisina sahiptirler. Bu
malzemeler, diisiik siirinme direnciyle %1 ile %500 arasinda degisebilen yiiksek bir
stineklik orani1 sergiler. Ancak, termosetlere kiyasla kimyasal ortamlardan daha fazla
etkilenme egilimindedirler. Isleme siirelerinin kisa olmasi ve is¢ilik maliyetlerinin
diisiik seviyelerde kalmasi Onemli avantajlaridir. Oda sicakliginda kati halde
depolanabilmeleri i¢in herhangi bir sogutucu gereksinimi bulunmaz. Termoplastikler,
eritilip birbiriyle karistirilabilirken, bu 6zellik genellikle termosetlerde bulunmaz.
Termoplastik kompozitler, termosetlere kiyasla daha yiiksek sicaklik ve basing altinda
sekillendirme imkani1 sunar. Ancak viskoziteleri termosetlere gore daha yiiksek
seviyelerdedir. Oda sicakliginda smirsiz bir depolama Omriine sahip olan bu
malzemeler, yliksek islem sicakliklart (>200 °C) gerektirir, ayn1 zamanda kaynak
yapilabilir ve ¢ok 1yi elektrik yalitkanlik 6zellikleri sergiler. Termoset plastikler daha
cok ikincil hava araci bilesenlerinde, 6rnegin inis takimi kapaklar1 ve gévde kontrol
kapaklar1 gibi pargalarda kullanilirken, ucak tiretiminde ihtiya¢ duyulan hizli, esnek
ve maliyet etkin liretim siiregleri i¢in termoplastik kompozitler tercih edilmistir.
Ornegin, bir ugakta 2000 farkli tasarima sahip 5000'den fazla klip parcast iiretimi igin
bu malzemelerin sagladigi avantajlar 6n plana ¢ikmistir (Sekil 22)

(Ozel ve Temiz, 2018).

Sekil 22. Air Bus A350XWB yolcu ucagi gévde klipleri (Ozel ve Temiz, 2018)
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Termoplastik matris malzemeleri; Naylon-Poliamid (PA), Polipropilen (PP),
Politetrafloroetilen ~ (PTFE), Polictilen (PE), Polivinil klorir (PVC),
Polietheretherketon (PEEK), Polifenilen siilfit (PPS), Polieterketonketon (PEKK),
Polieterimid (PEI)’dir.

Poliamid (PA) Regcineler: Poliamid olarak da bilinen naylonlar, naylon 6,
naylon 66 ve naylon 11 gibi ¢esitleriyle farkli kimyasal ve fiziksel 6zellikler sergiler.
Yiiksek ylizey kalitesi ve iyi yaglama ozellikleriyle dikkat ¢eken bu malzemeler, nemi
absorbe etme egilimindedir ve bu durum fiziksel ve mekanik performanslarini

olumsuz etkileyebilir.

Polipropilen (PP) Regineler: Diisiik yogunlugu ve uygun maliyetiyle genis bir
kullanim alanina sahip olan bu termoplastik, diger termoplastik malzemeler arasinda
en diisiik yogunluga sahiptir. Mukavemet, rijitlik, kimyasal dayaniklilik ve yorulma
direnci gibi ozellikleri sayesinde otomotiv sektoriinde, ev esyalarinda ve makine

parcalarinda siklikla tercih edilir.

Politetrafloroetilen (PTFE): Halk arasinda teflon adiyla bilinen bu malzeme,
cevresel ve kimyasal etkiler karsisinda {istiin dayaniklilig1 ile 6ne ¢ikar. Polietilen
(PE): Sise, boru gibi {irlinlerin tiretiminde yaygin olarak kullanilan bir malzemedir.
Polivinil kloriir (PVC): Gida ambalajlama, oyuncak, zemin kaplamalari, pencere ve

kap1 imalatinda tercih edilen bir plastik tiirtidiir.

Polietheretherketon (PEEK), giinlimiiziin gelismis termoplastik malzemeleri
arasinda yer almaktadir. Yiiksek sicaklik kosullarinda etkin bir sekilde kullanilabilir.
Tokluk 6zellikleri, baz1 epoksi malzemelerin 50-100 katina kadar ¢ikabilirken, nem
emme oranlar1 ise 6nemli dl¢iide daha diisiiktiir, yaklasik 10 kat daha azdir. Ancak,
PEEK’in en belirgin olumsuz yonii, olduk¢a yiiksek maliyetli olmasidir. Bu malzeme,
ozellikle havacilik sektoriinde, ucak govdesi, kanatlar ve kontrol yiizeylerinin
tretiminde tercih edilmektedir. Polietilen siilfiir (PPS) recineleri, yiiksek sicakliklara
kars1 Ustlin kimyasal diren¢ ve dayaniklilik Ozellikleri gosterir. Bu 06zellikleri
sayesinde, ozellikle yliksek sicaklik kosullarinda tercih edilen bir malzeme haline
gelirler. Ucaklarda, inis takimi kapaklar1 gibi 6nemli pargalarda kullanilmaktadir.
Polieterketonketon (PEKK), govde kanat ve kontrol yiizeylerinin yapiminda kullanilir.
Polieterimid (PEI); hava araglarinin kabin ici gibi bolgelerinin yapiminda kullanilan

tistlin 6zellikli termoplastik kompozitlerdir (Barbero, 2010).
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1.4. Hava Araclarinda Kullamlan Kompozit Yapilardaki Hasar Tipleri

Kompozit yapilar hem imalat sirasinda hem de hizmet sirasinda ¢ok ¢esitli
kusurlara karsi hassastir. Bu kusurlar yapisal biitiinliigii etkileyebilir ve kompozit
yapinin mukavemetini ve rijitligini 6nemli Ol¢lide azaltabilir. Fiber takviyeli
kompozitler yiiksek gerilme altinda Sekil 23’te gorildiigii gibi fiber ve matris
hasarlarini iceren farkli hasar morfolojileri ile sonuglanir (UnnbPorsson vd., 2004).
Ornegin, karbon veya bor fiber takviyeli plastiklerden iiretilen ucak yapilar1, mekanik
darbelerin hasara neden olabilecegini gostermektedir. Bu hasarlara, kalkis ve inisler
sirasinda yapiya carpabilecek buz veya beton dokiintiileri neden olabilir. Dolu, kus
carpmasi veya diizenli yer bakim islemleri de ek hasara neden olabilir. Yiizeysel
catlaklar, derin ¢izikler veya oyuklar diisiik ila orta hizli darbeler altinda olusabilir ve
yapisal yilik tasima kapasitesini etkileyebilir. Buna ek olarak, boya ¢ikarma gibi her
tirlii taglama islemi ve hatta planli bakimlar bile kompozit yapida ¢iziklere neden

olabilir.

Kompozit laminatlarda en kritik ariza modu olan delaminasyonu, serbest
kenarlar olarak kesilmis katlarin interlaminar gerilmelere neden oldugu ve gerilme
tekilliklerini yogunlastirdigr ¢entikler ve cizikler gibi kompozit cilt kusurlari
izleyebilir. Yiik tasiyan katlar etkileyen ¢izikler esasen kompozit yapinin piiriizlii bir
yiizeye gore kayma hareketinden kaynaklanir. Ticari hava tagitlarinda, hava tagiti park
halindeyken bu hasarin meydana gelme olasilig1 yiiksektir. Hasar; buz ¢6zme, kargo
islemleri, yakit doldurma veya diger yer araglartyla etkilesimler sirasinda meydana
gelebilir. Bu durumlar kompozit pargalarda ¢izik veya "oyuk" tipi hasara yol agabilir.
Sekil 23’te kompozit bir panel iizerindeki derin bir ¢izik drnegi gosterilmektedir. Su
anda, geleneksel kompozit yapilar i¢in kullanilan polimer takviyeli kompozitler bu tiir
¢izik hasarlarinin olusmasini engelleyememektedir. Optimize edilmis bir hava araci
yapisi genellikle govdenin genis alanlarinda ¢ok ince kesitler kullanir. Bu tiir hasarlar

kompozit yapinin yapisal yiik tasima kapasitesini etkileyebilir.

Literatiir incelendiginde, asinma potansiyelinin azaltilmasi ve yiizey alti
kosullarin korunmasi acisindan yiizey davranist perspektifinden kompozit
malzemelerin ¢izilmeye kars1 direng davranisi lizerine ¢ok sayida calisma oldugu

goriilmektedir.
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Bununla birlikte, ¢izik hasarinin ve ¢iziklerin kompozit yapilarda ariza
olusturmadaki etkisinin anlagilmasi, olas1 hizmet kosullar1 g6z 6niinde bulundurularak
giivenli yapilar tasarlamak i¢in Onemlidir. Ayrica, yapisal biitiinlik kaybinin
derecesini belirlemek i¢in hasar analizi, uygulanabilir bir onarim teknigi 6nermek igin
gereklidir. Delaminasyonun baslangic1 ve yayilmasi, kompozit yapilarin dogru bir
yapisal biitlinliik degerlendirmesi igin kritik 6neme sahiptir. Onarim olmaksizin
ciziklerin varliginda kompozitlerde hasar baglangicini ve yayilmasini tahmin etmek
icin hasar ve kirilma mekanigi yaklasimlar: 6nerilmistir (Shams ve El-Hajjar, 2013a;

Shams ve El-Hajjar, 2013b; Shams ve El-Hajjar, 2015).

Kigiik yuizey gizikleri

- \
Derin yiizey
cizikleri

darbe (girinti)

ylizey ¢okmesi

Fiber kiriklar
pal

S .. R e oS BB WA D /)
/ / \/ Yabanci madde
Matris Fiber-matris ayrilmasi Tabaka (ara yiizey) ayrilmasi
catlaklar (debonding) (delamination)

Sekil 23. Kompozit bir levhada meydana gelen bazi hasarlar (UnnbPorsson vd., 2004)

Ozetlenirse, fiber takviyeli polimer kompozitlerden imal edilmis yapilarda
hasar iki kategoride toplanmaktadir. Birinci kategoride; carpisma veya farkli sira dig1
kuvvetlerden kaynaklanan hasar tipleri bulunurken, ikinci kategoride; tasarim
yetersizlikleri veya tiretim hatalarindan kaynaklanan hasar tipleri bulunmaktadir. Hava

araglarinin kompozit yapilarinda olusan hasar tiirleri ti¢ sinifta incelenmistir.

1.4.1. Yiizey Hasari

Fiber takviyeli kompozit malzemelerde en sik karsilasilan hasar tiirleri ¢atlama,
asinma ve kabarma olarak 6ne ¢ikmaktadir. Bu tiir hasarlar, sandvi¢ yapidaki laminat
kompozitlerde "1. smif hasar" olarak kategorize edilir. Bu hasar kategorisinde
Sekil 24 (a)’da bir helikopter pal catlagi, Sekil 24 (b)’de ise ucak kanat kaplamasinda
bir yiizey hasar1 goriilmektedir (ATSB, 2020).
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Bu kategoriye, sadece dis ylizeyi etkileyen cizikler, yara izleri, ezilmeler ya da
erozyon gibi hasarlar dahildir. Yiizeydeki bu hasarlar, 2 mm'yi gegcmeyen kalinliklar
i¢in gecgerli olup, daha derinlere yayilmazlar. Tek baslarina biiytlik bir anlam tasimayan
bu hasarlar, goz ardi edilirse fiberler arasinda s1v1 birikmesine neden olabilir ve bunun
sonucunda tabaka ayrilmalar1 goriilebilir. Catlamalar da, yiiksek gerilme bolgelerinde

ve yiizey alt1 katmanlarda hasarlarin belirtisi olabilir (Dagdelen, 2010).

Pal catlag:

(a) helikopter pal ¢atlagi, (b) ucak kanat kaplamasinda yiizey hasar

Sekil 24. Sandvi¢ tipi laminat kompozit yapilarda 1. smif hasar oOrnekleri

(ATSB, 2020)
1.4.2. Tabaka Hasar1

Sira dis1 yiikleme tiirleri, catlaklar, delikler, ezilmeler ve tabakalar arasinda
kaymalar gibi hasarlara yol agabilir. Sandvig tipi laminat kompozit yapilarda “2. simif
hasar1” olarak tanimlanir (Sekil 25). Bu kusurda, bal petegi dokuya zarar vermeden dis
kabukta olusan (yalnizca bir yiiziinde) delinmeler, delaminasyonlar, kontaminasyonlar
veya kiriklar vardir. Onarim katalogunda bu hasar tiirii “kalinlik boyunca kismi hasar”
ve “kalinlik boyunca hasar” olarak iki gruba ayrilir. Sekil 26’da ise sandvig tipi laminat
kompozit yapidaki hasarin onarim semas1 goriilmektedir. Burada, (a) hasarli bolge, (b)
yiizeydeki hasarli katlarinin atki (scarf) yontemiyle ¢ikarilmasi, (c) hasarli ¢ekirdek
yapinn ¢ikarilarak, boslugun yeni ¢ekirdek yapr veya dolguyla kapatilmasi ve (d)
degisen cekirdek yapi ilizerine dnceden kiirlenmis yama ilavesi ve kiiclikten biiytlige
dogru farkli caplardaki katmanli prepreglerin iist {iste konularak yamanin

tamamlanmasidir (USA_Department_of_Army, 1992).
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Kanadin alt tarafi

(a) Helikopter kanadi (pal) (Aerossurance, 2019) ve (b) Ugak gdvde kaplamasinda
tabaka hasarlar1 (Siberian_Times, 2018)

Sekil 25. Sandvig tipi laminat kompozit yapilarda 2. sinif hasar 6rnekleri

D kaplamada ve gekirdek ( b) Hasarh ¢ekirdek Yama igin egim
a yapida (core) hasar Tabaka kat ~ Yam cikarilir verilmisg yiizey agma
kalinh@inm

50 kat: kadar Scarf (esarp)

yontemi

£ || i : \
(c) /\ (d)

/ﬁ Onceden kiirlenmig en Regineyle islatilmis laminasyonlu
77 o icteki katman (katmanl) yvama (PREPREG)
( : ) N
U\ )y P d
> o o —. v o —
'ﬁ-é'—’ i, i
= o —

: = = |
Cekirdek y:\pm}u degigimi
(fazla regineden yapilan dolgular)

Sekil 26. Sandvi¢ tipi kompozit yapidaki 2. sinif hasarin onarim semasi
(USA_Department_Of_Army, 1992).

1.4.3. Baglanti Delaminasyonu

Delaminasyon, kompozit malzeme igerisindeki katmanlarin birbirinden
ayrilmasi1 durumu olarak tanimlanabilir. Katmanli kompozitlerde, tabakalar arasindaki
bagin zayif olmasi nedeniyle bu tiir hasarlar yaygin sekilde goézlemlenir. Bu hasar,
malzemenin rijitlik kaybr gibi olumsuz sonuglara yol agabilir. Sandvig tipi laminat
kompozit yapilarda “3. simuf hasar1” olarak tanimlanir (Sekil 27a). Bu hasar hem
yiizeyleri hem de bal petegi yapiy1  etkileyen  hasar1  belirtir
(USA_Department_of_Army, 1992). Sekil (b)’de ise bir ugak kanadindaki 3. sinif
hasar goriilmektedir (The_Times_of_India, 2012).
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Sekil 27. Sandvig tipi kompozit yapida 3. sinif hasar (The_Times_Of_India, 2012)

1.5. Kompozit Malzemelerin Birlestirilmesi (Onarim)

Hava araglarinda kullanilan polimer kompozit malzemelerin mekanik
yontemlerle (vida, per¢in, vb) birlestirme islemleri esnasinda olusan delaminasyon,
korozyon ve deformasyonlar; havacilik endiistrisinde mekanik birlestirme yontemine
alternatif olan farkli yapistirma tekniklerinin gelistirilmesini 6nemli hale getirmistir.
Buna karsin giiniimiizde, mekanik birlestirme yontemlerine alternatif olarak Sekil
28'de gosterilen es zamanli kiirleme (co-curing), es zamanli birlestirme (co-bonding)
ve ikincil birlestirme (secondarybonding) teknikleri 6ne ¢ikmaktadir. Es zamanlh
kiirleme, iki bilesenin bir yapistirici film aracilifiyla ayni anda kiirlenme siirecini ifade
eder. Es zamanli birlestirme ise, daha 6nce kiirlenmis bir par¢anin, heniiz kiirlenmemis
veya kismi olarak kiirlenmis bir baska parca {lizerine yapistirilmasiyla gergeklestirilir.
Ikincil birlestirme ise daha 6nce kiirlenmis iki bilesenin bir yapistirict yardimiyla

birlestirilmesi islemidir.

snced:
I -;k“i- kiirlenmis —~ Yas prepreg
kompozit

|

(a) Ikincil birlestirme (b) Es zamanl1 birlestirme (c) Es zamanl kiirleme

Yapistric: taboks SO v tbake——— B

.~ Yas prepreg =

Sekil 28. Yapistirma teknikleri (Dahmen vd., 2020).

Kompozitlerin birlestirme veya onarim yoOntemleri; yapistirma, kaynak,
mekanik birlestirme, 3D yazici ile eklemeli imalat ve koruyucu bant yontemleri olarak
Ozetlenebilir. Hasarli kompozit yapinin onarim siireci, (a) hasarin belirlenmesi, (b)
onarimin tasarimi ve analizi ve (c) onarimin uygulanmasi ile son kontrol ve denetim

gibi ii¢ temel asamadan olusur.
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Hasarin saptanmasi, onarim siirecinin tasarim asamasindan dnce yapilmalidir.
Hasar, tasarim hatalar1 veya catlaklar, korozyon gibi fiziksel bozulmalar nedeniyle
meydana gelebilir. Hasar tespiti yalnizca yapisal tasarim unsurlarin1 degil, aym
zamanda cevresel etmenlerin yapiy1r nasil etkileyebilecegini de dikkate almalidir.
Onarimin amaci, orijinal yapimin tim fonksiyonel gereksinimlerini kargilamasin
saglamaktir. Bu gereksinimler arasinda maksimum yiik tasima kapasitesi, siireklilik,
hasar toleransi, ¢gevresel faktorler, saglamlik ve aerodinamik ile elektronik performans

gibi kriterler yer alir (Yousefpour vd., 2004).

1.5.1. Yapistirma Yontemleri

Bu yontem Sekil 29°da goriilen ve kompozit yapinin dis cephesinde meydana
gelen asinma, cizik, kesik, erozyon ve darbeye bagl gogiik gibi hasarlara yoneliktir.
Yani nispeten kiiclik hasarlari, regineyle dolgu veya sizdirmazlik saglayacak sekilde
kapatma tipi onarimlar1 kapsar. Genellikle yapisal biitlinliigli onemli Olciide

etkilemeyen kii¢lik hasarlar i¢in kullanilir.

Hasarin etrafindaki keskin kenarlar taslanir (uzaklastirilir)
ve laminatin st cizgisine kadar re¢ine doldurulur

L . A Z
A e ha'™ A Ny
P a— — —~— Y e - — —
2 y | e o — =y
‘/ \ N \
Kompozit laminatin Agmma, cizik, Darbeye bagh
dis cephesi kesik, erozyon gociik

Sekil 29. Dolgu/kapatma onarimlari

1.5.1.1. Recine ile kapatma metodu

Bu yontemde, hasar gormiis bolge, serbestlesen fiberleri tutarak hasarin daha
fazla yayilmasimi 6nlemek amaciyla regine ile kaplanir. Hava araglarinda kullanilan
sandvig¢ tipi laminat kompozit yapilarda olusan ve genellikle dis kat1 etkileyen darbe
izleri, ezikler, erozyon veya derin ¢izikler gibi 1. smif hasarlar bu yontemle

onarilmaktadir.
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Bu tiir hasarlarda hasarli yiizey Alifatik neft, TT-N-95 veya diger onaylh
temizlik maddeleri ile 1slatilmig temiz bir bez kullanarak iyice ve dikkatlice temizlenir.
Kumlu zimpara kagidi (280 grid) kullanarak hasarli alan hafifce zimparalanir. Basingh
hava tutularak temizlenir. Asindirilmis ylizeylere epoksi veya polyester regine; aginma
derinligine baglh olarak fir¢a, enjektor, damlatma veya 6zel siingerlerle uygulanir.
Recine uygulamasi yapilan bolge lizerine recineye yapigsmayan selofan, polivinil alkol
(PVA) film veya jelatin serilerek kenarlar1 bantlanir. Jelatin serilen ylizey iizerine
diizgiin bir agirlik konularak recinenin sertlesmesi beklenir. Recgine kiirlestiginde
selofan ¢ikarilarak yiizey tekrar tesviye edilir. Hasar, kanatlar veya paller gibi egimli
bir ylizeyde ise kiirlesme esnasinda egimli bolgenin seklini verebilmek igin selofan
izerine kalin sert siinger, slingerin lizerine agirlik konularak yamanin profil sekline
uygun kiirlenmesi saglanir (USA_Department_of Army, 2013). Sekil 30°da regine ile

kapatma yontemine bir 6rnek verilmistir (TCA_Aviation, 2023)

i{ccincyi ptiski;ncrck hasari Iégatma

Sekil 30. Recine dolgusuyla kapatma metodu (TCA_Aviation, 2023)
1.5.1.2. Doldurma Onarimi1 Metodu
Bu yontem, hasar sinirlar1 dahilinde kiiciik ¢apli catlaklara sahip bal petegi
paneller i¢in uygulanir. Catlaklar, oda sicakliginda viskozitesi yiiksek (macun tipi)

uygun bir dolgu malzemesiyle kapatilir. Boylece, kalict onarim gergeklestirilene kadar

suyun iceri s1izmasi onlenir.
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1.5.1.3. El Yatirmasi1 Metodu

Oda sicakliginda uygulanan el yatirma yontemi, onarim islemleri ig¢in
uygunlugu ve sundugu ¢esitli avantajlar nedeniyle sikca tercih edilen bir yontemdir
(Sekil 31). Bu yontemde, kullanilan kumas veya bandin onarilacak yiizeyin
geometrisine kolayca uyum saglayabilmesi Onemli bir avantajdir. Ayrica, hizl
sertlesmenin gerekmedigi durumlarda, 1s1l islem ihtiyacini ortadan kaldirmasi ve iyi
bir yapisma saglamak i¢in yalnizca vakum basicinin yeterli olmasi da yontemin cazip
yonlerindendir. Bununla birlikte, yiiksek sicaklik ortamlarinda diisiik performans
gostermesi, yontemin sinirlayici bir dezavantajidir. Reginenin hazirlanmasi sirasinda,
karisimin dogru bir sekilde Olciilmesi ve dikkatlice karistirilmast gereklidir. El
yatirmas1 yontemi, yiiksek sicakliklarda uygulandiginda, oda sicakligindaki el
yatirmasi tekniginin tiim avantajlarin1 sunar ve daha biiyiik boyutlu pargalar i¢in de
kullanilabilir. Ancak, bu yontemin tek olumsuz yonii 1s1 gereksinimidir. Bu siirecte,
termal ¢iftler dogru sekilde yerlestirilmeli ve kiirleme islemi siiresince islem sicakligi
yama bolgesinde en diisiik seviyede tutulmalidir. Bu tiir sistemlerin kiirleme iglemi

genellikle yaklasik 95°C’de gergeklestirilmelidir (Durmus, 2006).

Recine

Kece

Takviyesi

Kalip

Sekil 31. El yatirmasi metodu (Talin, (2020)

1.5.1.4. Prepreg ile Onarim Metodu

Prepreg, re¢ine ile dnceden doyurulmus karbon, cam veya aramid liflerinden
tretilen kumasglara verilen isimdir. Sekil 32’de epoksi emdirilmis prepreg karbon
fiberden kumas goriilmektedir (Malhan vd., 2021). Bu malzemelerle iiretilen kompozit
parcalarda kalinlik, agirlik ve ylizey kalitesi gibi nihai {rlin 6zellikleri, diger
yontemlerle karsilastirildiginda daha iyi standardize edilebilir. Ayrica, yiiksek iiriin
kalitesi elde edilirken fire oranlar1 da oldukga diisiik seviyelerde tutulabilir.
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Regine ile islenmemis liflere gore, prepreg kullanimi sirasinda katmanlarin
kalip yiizeyine yapigmasi, iist iiste serimi ve fiberlerin bir arada kalmasi kolaylik
saglar. Bunun yan1 sira, kiirlesme siiresi el yatirmasi, vakum infiizyonu ve vakum
torbalama gibi yontemlere kiyasla daha kisa siirer. Recinenin onceden liflere
emdirilmis olmasi, kuru kalma ya da fazla regine emilimi gibi problemleri ortadan

kaldirir (Armath Kayrak, 1999).

Sekil 32. Epoksi recineyle 1slatilmig karbon fiber prepreg (Malhan vd., 2021)

1.5.1.5. Yapistiriciyla Gomme ve Basamakh Yama Onarim

Yeni nesil ucgaklarin govde ve kanat yapilari, birlikte sertlestirilmis veya
birlikte baglanmis kirislerle distan takviye edilmis kat1 laminatlardan yapilmistir. Bu
kat1 laminatlar, petek sandvi¢ yapilarin yiiz tabakalarindan ¢ok daha fazla kata sahiptir.
Kati laminat yapilara yonelik ayni hizada onarim teknikleri cam, kevlar ve karbon i¢in
kiigiik farkliliklarla birbirine benzerdir. Ana plakayla ayni seviyede bir onarim
kademeli veya daha yaygin olarak yivli (konik) olabilir. Yiikiin derz i¢ine girmesini
kolaylastirmak ve yapistiricinin kagmasini onlemek igin atki acilari genellikle
kiigiiktiir. Bu 1:10 ila 1:70 kalinlik/uzunluk oranlaria karsilik gelir. Yapistiriciyla
hasar boslugu icine gomme teknigi, el yatirmasi yontemiyle birlikte en yaygin
kullanilan onarim teknikleri arasinda yer almaktadir. Sekil 33°te yapistiriciyla hasar
icine gdmiilen yama katlar1 goriilmektedir (Aircraftsystemstech, 2025). Bu yontem,
yiiksek baglanma dayanimi gereken bdlgelerde uygulanir. Bu tip yamalarinin

kullanildig: yiizeylerde, kayma gerilmelerinin daha homojen dagildig1 gézlemlenir.

42



Bu durum, delaminasyon etkisini azaltarak siyrilma riskini diisiiriir. Ancak, bu
yontemin bir dezavantaji, uygulama siirecinin olduk¢a karmasik ve zaman alici
olmasidir. Ayrica yiizey bosaltma asamasinda, istenen atki agisini elde edebilmek i¢in

hasarsiz bolgelerden gereginden fazla malzeme ¢ikarilmasi gerekebilir.

Yapistiric Yama katlart Ana plaka

Sekil 33. Yapistiriciyla hasar igine gomiilen yama katlar1 (Aircraftsystemstech, 2025)

Basamakli yama onarim, yapistiriciyla hasar i¢ine yamalari gdmme yontemine
kiyasla yapisal olarak farkli bir tasarima sahiptir. Bu yontemde kullanilan yamanin
basamak benzeri bir geometrisi olmasi nedeniyle "basamakli yama" adi verilmistir.
Cam fiber ve aramid kumaslar gibi malzemelerde kolaylikla uygulanabilen bu teknik,
karbon fiberlerde uygulanirken daha fazla 6zen gerektirir. Bunun sebebi, tabakalarin
diizenlenmesi sirasinda kesim hatlarimin  birbirine tam olarak oturmasinin
saglanmasinin zor olmasidir. Sekil 34’te basamakli yama onarimu, tek tarafli ve ¢ift

tarafli olmak {izere iki ana kategoriye ayrilmaktadir (Yildiz, 2018).

(@)

Basamakh yama Basamaldl yama
—— —7—-_
Ana parca Basamakli yama

(a) tek tarafli ve (b) ¢ift taraﬂz

Sekil 34. Basamakli yama ile onarim (Y1ldiz, 2018)

Hava araglarindaki kompozitlerde bal petegi yapiy1 koruyan dis kabugundaki
ezilmeler, delaminasyonlar, kontaminasyonlar, ¢izikler veya kiriklar gibi 2. sinif
hasarlar bal petegi dokuya zarar vermeden Sekil 35°de goriildiigii gibi basamakli yama

ile onarilmaktadir.
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Benzer sekilde 3. sinif hasar olarak tanimlanan hem dis kabukta hem de bal
petegi yapinin bozulmasi sonucu olusan hasarlar da basamakli yama yontemi ile

onarilabilmektedir.

Basamakl

yama \_
YT o
= .
T
\

Sekil 35. Basamakli yama modeli (2. siif hasar i¢in) (Aircraftsystemstech, 2025)

Hava araclarinda kullanilan bal petegi kompozit yapilarda olusan 2. sinif
hasarl1 ylizey; onayli temizlik maddeleri ile 1slatilmis temiz bir bez kullanarak iyice ve
dikkatlice temizlenir. Hasarli ylizey kademeli yiizey olusturacak sekilde taslanir
(zimparalanir) ve basingli hava tutularak temizlenir. Yamalar hasar yiizeyinin sekline
uygun karbon elyaf veya cam elyaf kumastan kenar liflenmesi olugmayacak sekilde
kesilir (Sekil 36a). Hasar boslugu doluncaya kadar epoksi ile 1slatilan yama pargalari
Sekil 36(b)’de gosterildigi gibi kat kat hasarli ylizeye yapistiritlir (Marsh, 2013).
Akabinde Sekil 36(c)’deki gibi vakum torbasi uygulamasi yapilarak onarilan bolgenin
kiirlenmesi saglanir (Briskheat®, 2025).

(a) yamalarin kesimi, (b) hasarli bélgenin yamanmasi ve (c) vakum torbalama

Sekil 36. Yiizeydeki (dis kabuk) 2. sinif hasarin onarim asamalar1 (Marsh, 2013;
Briskheat®, 2025)
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Hava araclarinda hem dis kabuk (kaplama) hem de bal petegi dokusuna
(¢ekirdek, core) kadar ulasan 3. sinif hasarin, kademeli birlestirme metoduna uygun
onarimi yapilir. Sekil 37 (a)’da 6nce hasarli bolgeyi ortaya ¢ikarmak i¢in dis kabuk
taglanir. Hasarli bal petegi yap1 uzaklastirilir (Sekil 37b-c). Kat-kat kesilen dokumalar
kiigiikten biiylige yerlestirilir (Sekil 37d). Vakum torbalama ile yama bolgesine regine
verilirken yama {izere baski yapacak sisebilen bir bagka torba yerlestirilir (Sekil 37e).

Kiirlenen yama bolgesi zimparalama islemiyle ile temizlenir ve son olarak boyanir

(Sekil 37f) (Q1_Aviation_Ltd, 2024).

Sekil 37. Bal petegi yapidaki 3. smif hasarin onarim asamalar
(Q1_Aviation_Ltd, 2024)

Gobek malzemesi olarak kullanilacak bal petegi, bakim el kitabinda belirtilen
kalinlik ve hiicre boyutunda kesilir. Onarim alan1 tamamen temizlenip kurulanir. Daha
sonra, kesilen bal petegi yapidaki tiim yiizeye katalizor iceren regine uygulanir ve
gobek hiicrelerinin yonii ayn1 kalacak sekilde hazirlanan bosluga sikica yerlestirilir.
(Sekil 38a). Kaplama malzemesi kalinlifinca kesilen kompozit kumaglar epoksi ile
1slatilarak {ist tiste serilir (Sekil 38b) (Aircraftsystemstech, 2025). Daha sonra vakum
uygulamasi ile kiirlenir. Alt ve {ist yiizey kaplamalar1 ile gobek malzemesi zarar
gordiiglinde, kaplamalarin her ikisi ayn1 anda kademeli ¢ikarma yontemiyle isleme tabi
tutulmamalidir. Ik olarak bir yiizeyin onarimi tamamlanmali, ardindan diger yiizeyin

onarimina ge¢ilmelidir (USA_Department_of Army, 1992; Durmus, 2006)
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Kompozit Atkili yama katlari
Yapistiric: Yeni ¢ekirdek p y

d h ¢
T | parsest SR e Qoeg;l;?(ls Cekirdek yapi
Cekirdek yap1 | ' | | -
(Core) X —_— Yapiskan film

Sekil 38. Bal petegi dokunun yapistirilmast ve atkili  yama katlar
(Aircraftsystemstech, 2025)

1.5.2. Koruyucu Bant Metodu

Aliiminyum bant kullanilarak uygulanan bir onarim yontemidir. Bu bantlar
genellikle 0,025 mm ile 0,075 mm kalinlik arasinda sec¢ilmektedir. Sekil 39°da
ornekleri goriildiigii iizere, kompozit malzemede hasar goren, temizlenmis bolgeye
aliminyum bant yapistirilarak yapilan islemdir. Yapistirma islemi, bandin yiizeydeki
fiberlerin dagilmasini 6nlemesinin yani sira malzeme i¢ine su girisini de engeller. Bu
yontem, tam anlamiyla bir onarim ve koruma saglamasa da, hasarin ilerlemesini
durdurarak daha kalic1 ¢dziimler bulunana dek zaman kazandirir. Basinca, UV 1s181na
ve 1stya dayaniklidir. 10-20 bin fit irtifay1 asan ugaklarda asir1 soguk ve sicakliga
dayaniklidir. Gegici onarim malzemesi olarak FAA (Federal Aviation Agency)

tarafindan onaylanmistir (Dagdelen, 2010).

QX
L

a) Radom bolgesi, b) Kuyruk dikmesi ve c) Flap tistii koruyucu bant uygulamasi

Sekil 39. Koruyucu bant uygulama 6rnekleri (Klint, 2022)
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1.5.3. Eklemeli imalat ile Onarim

Havacilik sirketlerinin hafif ve dayanikli malzeme {iretim ve onarim
yontemlerine ilgileri nedeniyle, eklemeli imalat son yillarda olduk¢a 6nem verilen bir
konu haline gelmistir. Bunun baslica nedeni, geometrik karmasikliga sahip parcalar
tiretme kabiliyeti, kisa imalat teslim siireleri ve diigiik hacimli liretimler i¢in eklemeli
imalat yonteminin uygunlugudur. Ucak govdesinde oldugu gibi bir¢ok mekanik
Ozellikleri korurken agirligin azaltilmasinin da son derece 6nemli oldugu, modern
teknoloji uygulamalar1 bazen sadece metaller, polimerler veya seramikler tarafindan
saglanamayan sira dis1 6zellik kombinasyonlarina sahip malzemelere ihtiya¢ duyar.
Bu durumda, iki veya daha fazla malzemeyi birlestiren kompozit malzemeler, bir
malzemede tercih edilen Ozelliklere sahip olmayi saglar. Boylece kompozitlerin

eklemeli imalat1 kritik uygulamalar icin giderek daha 6nemli hale gelmektedir.

Fiber takviyesi polimerik matris (re¢cine) malzemelerinin mekanik 6zelliklerini
onemli Olclide artirabilir. Sekil 40 (a) da sematik resmi gosterilen “siirekli fiber
takviyeli kompozit filament” ile iiretilen kompozitler daha yiiksek mekanik
performans sergilemektedir. Ancak sematik olarak Sekil 40 (b)’de goriilen kirpilmis
“kisa fiberli kompozit filament” iiretimi nispeten daha kolay ve ekonomiktir. Bu
nedenle gilinlimiizde, “kisa fiber kompozit filament” kullanilan eklemeli imalat
yontemleri ticari olarak daha ¢ok tercih edilmektedir (Yasa ve Ersoy, 2018). Ozellikle
tip sektoriindeki ii¢ boyutlu (3D) bioprinting, kikirdak doku miihendisligi alaninda
yapilan 6nemli bir yeniliktir. Bu kapsamda gelistirilen el tipi 3D yazicidir (handheld
3D printer). Biopen adi verilen kikirdak ve kemik doku onarimi i¢in tasarlanan bu
portatif yama cihaziyla basarili sonuglar elde edilmistir (Han vd., 2014; O'Connell
vd., 2016; Duchi vd., 2017; Di Bella vd., 2018).

@) ) W ...
-~ | Regineve
Stirekli fiber o o // kirpilmus fiber
‘ l\ Kirpilmig

\»7 fiber

Eriyik termoplastik

—

Sekil 40. Stirekli ve kirpilmis fiber takviyeli eklemeli imalat (Yasa ve Ersoy, 2018)
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Tez galismasinin literatlirdeki benzerinden 6nemli farklari; 6zellikle havacilik
sektoriindeki kompozitlerin “derin ¢izik™ tipi kiigiik hasar onariminda aliiminyum bant
yerine “kisa zamanda ve pratik olarak” yama prosesiyle ilgili literatiirde yapilan
calismalar ¢cok sinirhdir. Tezde ¢alistigimiz konuya benzer olarak Sekil 41°deki gibi
“cizik hasarlar1 i¢in yapistirma, yama ve onarim prosediirii” farkli zamanlarda sadece
birkag arastirmaci tarafindan ¢alisilmistir (Shams ve El-Hajjar, 2013a; Shams ve El-
Hajjar, 2013b; Shams ve El-Hajjar, 2015). Ancak burada agilan yama kanalinin ici
once fibersiz regineyle doldurulmus, akabinde hasar iizerine yapiskanli onarim yamasi

(prepreg tipi dokuma kumas) yamanmastir.

Onarim yamasi

Yapistirici

e

F

Delaminasyon hatti Derin ¢izik bélgesindeki

yapistirici dolgu alani

Sekil 41. Cizik hasarlar1 i¢in 6nerilen yapiskan yama ve onarim prosediirii (Shams ve

El-Hajjar, 2013a; Shams ve El-Hajjar, 2013b; Shams ve El-Hajjar, 2015).

Bir bagka derin ¢izik hasar1 doldurma caligmasinda ise kusur tiirlerinin
karbon/karbon (C/C) kompozitlerin mekanik performanst iizerindeki etkisini
incelemek amaciyla yapilmistir. Kompozit yiizeylerine Sekil 42°de gorildigi gibi
daire yayi, kare ve tiggen sekilleri gibi {i¢ tiir kusur 6nceden agilmistir. Sonugclar, acilan
kusurlarin C/C kompozitlerinin egilme mukavemetine orjinal numuneye kiyasla
(101£6 MPa) zarar verdigini gostermistir. C/C'nin egilme dayanimi sirasiyla daire
yayl1, kare ve tiggen tipi kusurlara karsilik gelen %30,84, %45,84 ve %42,58 oraninda
azalmistir. Hasarl1 C/C kompozitleri derin ¢iziklerini kapatmada dolgu maddesi olarak
Ni-bazli lehim kullanilmigtir. Onarimdan sonra C/C kompozitlerinin gerilme
konsantrasyonu azalmig ve karbon fiberler ile dolgu lehimi arasinda iyi bir baglanti
oldugu gozlenmistir. Catlaklarin lehimle dolgusu sonras1 C/C kompozitlerinin egilme
mukavemeti %20-28 oraninda iyilestirilebilmistir (Wang vd., 2022). Ancak burada
acilan yama kanallar1 da direkt olarak fibersiz lehimle doldurulmus ve sadece egilme

testlerine tabi tutulmustur.
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4mm‘|,

0.00mm

Sekil 42. Farkli geometrili gatlaklara sahip C/C kompozitlerin egilme testleri
(Wang vd., 2022)

Bu tez ¢alismasinin ise yukarida bahsedilen nispeten benzer birkag¢ ¢calismadan
farki kisaca sOyle agiklanabilir. Bu c¢alismada, 3D yazicilardaki baski kafasinin
calisma prensibine benzer sekilde; “derin ¢izik” hasarli kompozitlere recine
emdirilmis elyaflarla (impregnated fiber) dolgu yamas: yapilarak onarimlari
gerceklestirilmistir. Bu onarimlar i¢in yapistirma ve eklemeli imalat arasinda karma
bir yontem uygulayan “pratik el tipi bir cihaz” gelistirilmistir. Bu ¢aligmadaki el tipi
yama cihazinin tasarimi ve onarim Kkabiliyeti, son yillarda bazi arastirmacilarin
“stirekli karbon fiberlerin termoset veya termoplastik regine havuzu iginde
islatilmasiyla 3D yazicilara ozel kompozit filament tiretim ve akabinde bu kompozit
filamentlerle farkli parametreler altinda kompozit iiriin yazdirma” ¢alismalarindaki
stiregclerden esinlenilmistir (Matsuzaki vd., 2016; An ve Yu, 2019; Ming vd., 2019;
Kim vd., 2019; Zhang, Liu, Huang, Hu,ve Lammer, 2020; An vd., 2022; Ueda vd.,
2023). Bahsedilen ¢aligmalardaki birbirine benzer temel prosesler modifiye edilerek

amaca uygun yeni bir el-tipi yama cihazina evrilmistir.
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IKINCi BOLUM
2. MATERYAL VE YONTEMLER

Materyal ve Yontemler asagida siralanan yedi asamada agiklanacaktir:

(1) El tipi kompozit yama cihazi tasarimi,

(2) Hava araglarinin gévde, kanat, kuyruk stabilizatorleri ve kapi gibi kompozit dis
cephe bilesenlerini temsil eden kompozit plakalarin iiretimi,

(3) Uretilen kompozit plakalardan standartlara uygun ¢ekme ve egme numunelerinin
kesimi. Numunelerin bir kismina U ve V geometrili yapay derin ¢izik hasar1 agilmasi,
(4) El tipi cihazla sirastyla Epoksi A, Epoksi B ve Epoksi C emdirilmis cam elyaf iple
hasarli bolgelere dolgu yamas1 yapilmasi,

(5) Onarim dolgusu yapilan numunelerin 23°C/24h, 40°C/4h ve 60°C/2h sartlarinda
kiirlenmesi,

(6) Test ve analizler (goriintiileme analizleri ve mekanik testler),

(7) Yama verimliligi hesab.

2.1. El Tipi Kompozit Yama Cihazi Tasarimi

Calismada Milli Savunma Universitesi Astsubay Meslek Yiiksek Okulu Ugak
Teknolojisi Boliimii atolyelerindeki “egitim yardimci malzemesi” olarak bulunan
askeri helikopter ve ucak ile Ankara 5’inci Ana Bakim Fabrika Midiirliigiindeki
helikopter ve ugaklarin kompozit yapilart incelenmistir. Bu incelemeler kapsaminda
ozellikle askeri hava araglarinin gévde, gévde alt1, ana rotor pali, helikopter kuyruk
rotor pali gibi elemanlarin baglant1 noktalar1 ile bunlar lizerinde olusan kiigiik capl
derin ¢izik tipi hasarlar gdzlenmistir. Orneklenen bu askeri hava araglarinin kompozit
dis cephelerindeki 1., 2. veya 3. sif hasarlarin onarimi i¢in hazir tamir kitleri
bulunmaktadir. Benzer hava araglarinin kompozit dis cephelerinin (kabuk) lokal
bolgelerindeki derin ¢izik tipi kiiclik hasarlarin onariminda; mekanik baglanti
kullanmadan, servis-bakim zamani i¢inde pratik olarak uygulanabilecek ve mevcut
onarim proseslerine alternatif olabilecek bir “el-tipi yama cihazi prototipi” lizerinde

caligilmistir.
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Sekil 43°te sematigi goriilen bu yama/onarim prosesi sirasiyla; (a) 'da siirekli
cam elyaf ipe termoset regine emdirilmesi, derin ¢izigin 1slak elyafla doldurulmasi,
yamaya harici baski uygulanmasi (An ve Yu, 2019) ve (b) de ise yamanan/onarilan
numunelerin farkly sartlar altinda kiirlenmesi seklinde aciklanabilir. Siirekli cam
elyaflar sartlandirilmis epoksi recine tarafindan islatilarak, derin ¢izik hasar1 olan
bolge kapatilincaya kadar tekraren uygulanacak sekilde tasarlanmigtir. Bu sekilde,
hasar gérmiis kompozit yiizeylere el tipi cihaz ile metallerdeki kaynak islemi gibi

dolgu yapilabilecektir.

(a) Yama prosesi (b) Kiirleme sartlar:

cam

elyaf ip

Onarilan (yamanan)
kompozit plakanin

. kiirleme sicakligi ve siiresi
termoset regine havuzu

regine Oda sicakhiginda Infrared lamba altinda

emdirilmis 23°C/24h 40°C/4h 60°C/2h

kompozit
cam elyaf ip
yama baski tekeri
\ _ :

Sekil 43. Kompozit yiizeyindeki derin ¢izik hasar1 i¢in yama/onarim prosesi
(An ve Yu, 2019)

Dis yiizeyinde
derin ¢izik
hasari olan
kompozit plaka

Cam elyaf
ip igin sarg1
makarasi

Gergi mekanizmasi

Baski tekeri

I¢i makaronlu
kestamit makara

Regine

Came-elyaf ip
deposu

Sekil 44. El tipi kompozit birlestirme cihazi basit prototipi

Cihazin ilk tasarimi asamasinda; Sekil 43’teki sematik resminden yola
cikilarak caligma prensibini olusturan pargalar pano iizerine yerlestirilmis ve Sekil

44°teki basit bir diizenek olusturulmustur.
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Reg¢ine deposu 6zellikle seffaf, islenmesi kolay plastik malzemeden secilmistir.
Cam elyafin recineyle iyi 1slanmasi ve gergin sekilde sarmadan hareket edebilmesi i¢in
depo icine 3 adet makara yerlestirmistir. Cihazda, hiz1 ayarlanabilir rediiktorlii bir DC
motor kullanilmigtir. Motorun devri, cihazin arka yiiziine yerlestirilen bir
potansiyometre ile 0-50 devir/dakika arasinda ayarlanabilmektedir. Tornada
kestamitten islenen bir makara motor miline setskur (vidali pim) civatayla montaj
edilmistir. ilk asamada, motorun calistirilmasiyla birlikte kullanilan makara
yiizeylerinin piiriizlii olmas1 sebebiyle cam elyafta sarma problemleri yasanmistir.
Bunu engellemek ve re¢inenin malzemeye zarar vermeden kolayca temizlenebilmesi
icin makaranin dis ylizeyi “wsiyla biiziilen teflon esasli makaron™ ile kaplanmistir.
Lastikten imal edilen baski tekerinin amaci ise motora bagli makara i¢ ylizeyine baski
yaparak elyafi ¢ekmektir. Baski tekeri tornada, makaranin i¢ yilizeyine tam oturacak
sekilde islenmistir. Ayarli gergi mekanizmasi lastik tekerin makarayla birlikte es
olarak hareket etmesine yardimci olmustur (Sekil 44). Bahsedilen bilesenler ve
mekanizmalar gegici bir ahsap lizerine yerlestirilerek ilk prototip ortaya ¢ikarilmistir.
[lk prototipin elyafi gekip-siirebilme kabiliyeti deponun ii¢ farkli (I-bos, II-su dolu, I1I-
sartlandwrilmis regineyle dolu) durumuna gore test edildi (Sekil 45).

o

Sekil 45. Su ve regineyle 1slatilmig cam elyaf

Styinc

[k prototip cam elyafi; kuru, 1slak, epoksi recine emdirilmis olarak ii¢ farkli
durumda da g¢ekerek yama bolgesine siirmeyi basardi. epoksiyle yapilan denemede
fazla re¢inenin siyrilmasi i¢in elyafin depodan ¢ikis noktasina Sekil 45b’de goriilen

styirict eklendi.
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Regineyle 1slatilan cam elyaf, hasarli bir helikopter palinin dis ylizeyine
yapistirildi. Ortam sicakligi 23 °C olan laboratuvarda 12 saat bekletildi. Kiirlenen cam
elyaflarin yiizeye iyi yapistig1 gézlendi (Sekil 46).

Sekil 46. Hasarli pal yiizeyine yapistirilan cam elyaf ipler

[lk prototipin epoksiyle verimli ¢alistigmin tespiti iizerine, cihazim iki boyutlu
teknik resmi kagit tlizerinde cizildi. Daha sonra cihazin her pargasi 1/1 olgekte
SolidWorks programinda 3D olarak ¢izildi. Ug boyutlu tasarimi tamamlanan yama
cihazinin ¢aligmaya esas ikinci prototipi; dis kaporta, makaralar, depo ve kapaklar

olmak tizere 4 grup halinde 3D yazicida tiretildi (Sekil 47).

Sekil 47. 3D yazici da iiretilen kompozit yama cihazi pargalari

[lk prototipteki gibi 3D yazici ile iiretilen makaralarin da yiizeylerinin piiriizlii
oldugu goriildii. Piirtizliligli kapatarak hem elyafin sarmasini 6nlemek hem de
yiizeylere yapisan reginenin kolay temizlenebilmesi i¢in makaralarin dis ylizeyleri

yine makaron ile kapland1 (Sekil 48).
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Sekil 48. Teflon esasli makaron ile kapli makaralar

Cihaz tlizerindeki kalintilar ve ¢apaklar temizlenip, makara yuvalar1 ve milleri
zimparalanarak birbiri ilizerinde rahat donmeleri saglandiktan sonra biitlin parcalar
montaj edildi. DC motor/makara ve baski tekeri mekanizmasi da ana govdeye
yerlestirilerek genel montaj tamamlandi. Cihaz ¢alistirilarak makara ve baski tekerinin
cihaz igerisinde siirtmeden calisip ¢alismadig test edildi. Makara ve baski tekerinin

ayarlanan devirde dondiigii goriildii (Sekil 49).

Elyafa gerektiginden fazla re¢ine emdirildigi goriiliince cihaza Sekil 49 (b)’de
goriilen bir regine s1yirict eklendi. Regine styirict govdesi kauguk malzemeden, siyirici
plaka ise asetat filmden kesilerek iiretilmis ve depo ¢ikisina blok halinde monte
edilmistir. Gelistirilen yama cihazinin biitiin detaylar1 ve ¢aligma prensibi Sekil 50°de
verilmigtir. Sekil 50 (n)’deki yama yiizeyi baski tekerleri; “operasyon aninda heniiz

slak olan elyaflarin hasar bolgesine doldurulmasinin hemen ardindan yama iizerine

ilk baskiyr yapmasr” a¢isindan onemlidir.

Sekil 49. Kompozit yama cihazinin 6n ¢aligma agsamalari
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L AN AN

a) cam-elyaf (ip) sargt makarasi, b-g-i) gergi makaralari, c) depo ici gergi makarasi, d)

epoksi regine, e) siyirict mekanizma, f) regine deposu, h) recineyle islatilmis cam fitil, j)
motor stiriicii makarasi, k) ayarlanabilir gergi mekanizmasi, 1) baski mekanizmast kolu,
m) baski tekeri, n) yama yiizeyi baski tekeri, 0) cihazin simetri (diger) ana gévdesi, p) ayar

penceresi, r) ¢ctkabilir depo dolum kapag, s) 3D goriintiisii

Sekil 50. Kompozit yama cihazinin detaylar1 ve ¢alisma prensibi

Sekil 50°deki yama cihazi iki par¢a halinde demontaj durumdayken, sargi
makarasina (a) yama isleminde kullanilacak elyaf sarilir. Sargi makarasi (a) cihazdaki
yerine oturtulduktan sonra elyafin bosta kalan ucu, sirasiyla gergi makarasi (b) i¢
yiizeyinden dolastirilarak depo giris kanalindan gecirilir ve depo igindeki gergi
makarasi (c) etrafindan dolastirilir. Akabinde elyaf, recine styirma mekanizmasi (e) ve
depo c¢ikis kanalindan ¢ikarilarak sirasiyla (g) ve (i)’deki gergi makaralarinin
etrafindan, baski tekeri (m) ve motor siirlicii makaras1 (j) arasindan gegirilir. Daha
sonra halen kuru olan elyaf, ylizey baski tekerlekleri (n) arasindan cihaz disina
cikarilir. Kapak gorevi de géren gévdenin simetrisi ana govdedeki (6) merkezlenme
pimi sayesinde kaymadan biitlin makaralar1 kapatacak sekilde yuvasma oturtulup
civatalar1 sikilir. Ayar penceresinden (p) gergi mekanizmasi (1) somunu sikilarak veya
gevsetilerek baski tekerinin elyafa uyguladigi kuvvet ayarlanir. Disarda sartlandirilan

recine, depo dolum kapagi (r) agilarak siringayla doldurulur.
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Tetik mekanizmasina basarak motor dondiiriiliir. Recineyle i1slanmis elyaf
cihazdan disar1 ¢ikana kadar motor ¢aligtirilir. Islanmis elyaf, dolgu yamasi yapilacak

yiizeye tetik ve baski tekerleri (n) vasitasiyla serilir.

Yama cihazinin son hali Sekil 51(a)’da goriilen ve Ankara 5’inci Ana Bakim
Fabrika Miidiirliigiinden temin edilen Epoksi A ile test edildi. Sekil 51(b)‘de goriilen
dijital tart1 kullanilarak agirlik¢a 100/22 oraninda hazirlanan Epoksi A ve sertlestiricisi
karistirildi ve Sekil 51(c)’de goriildiigii gibi cihazin deposuna doldurdu. Cihazin etkin
calistigl, depoda 1slanan elyaf iizerindeki fazla zengin recinenin depo c¢ikisinda
styirilarak hem yama bolgesine hem de cihaz igerisine akmadigl goriildii. Benzer

sekilde Epoksi B ve Epoksi C i¢in de Sekil 51°deki islem siras1 uygulanmastir.

(a) Epoksi A ve sertlestiricisi, (b) agirlik¢a 100/22 oraninda epoksi ve sertlestirici karisimi,

(c) depo igerisinde i1slanan cam elyaf ip

Sekil 51. Epoksi regine hazirligi ve kullanimi igin iglem sirasi

Bu cihazda kullanilan 14 p ¢apindaki yaklasik 750800 adet lifden olusan 300
tex’lik cam elyaflar, Sigsecam’in E-camindan iirettigi filament sarma uygulamalar1 i¢in
gelistirilmis polyester ve epoksi uyumlu “tek uglu fitil” iiriiniidiir. Teknik o6zellikleri
Tablo 2°de verilen ve Sekil 52°de goriilen tek uclu cam fitiller Balikesir Sisecam Elyaf
Sanayii A.S. firmasindan temin edilmistir (Sisecam, 2024b).
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Sekil 52. Tek uglu cam elyaf fitil tirlinler

Tablo 2. Tek uclu cam fitillerin teknik 6zellikleri (Sisecam, 2024b)

Cam Tes Lif ¢ap1 (um) | Nem miktar1 | Baglayici Baglaylm Recine
tipi (g/1000m) 0.5 (%) ity miktari uyumu
+%7 ’ (%)
136 13
300 14
410 16
600 16 Polyester
E 900 16 maks. 0,1 Silan | 0,55+0,15 | Vinilester
1200 17 Epoksi
2400 17
4400 23
4800 23

2.2. Kompozit Plaka Uretimi

Bu asamada hava araclariin gévde, kanat, kuyruk stabilizatorleri ve kap1 gibi
kompozit dis cephe bilesenlerini temsil eden kompozit plaka tiretimleri yapilmistir.
Sirasiyla el yatirmasi ve sicak presleme yontemiyle 300 g/m?’lik cam-dokuma kumas

kullanarak 12 katmanli ve 2-3 mm kalinliginda 6 adet kompozit plaka (Vi= %55)

tiretilmigtir.
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2.2.1. Kalip Tasarim

BAUN Edremit MYO’dan temin edilen ve Sekil 53’te goriilen 270x360 mm
boyutlarindaki RTM kalibi, el yatirmasi ve sicak presleme metotlarina uygun sekilde
modifiye edilmistir. Oncelikle, temin edilen RTM kalibinin iist merkezindeki regine
girig ile dort kosedeki vakum (fazla recine ¢ikig) delikleri kapatilmistir. Boylece
mevcut kalip elle yatirma yontemiyle kompozit plaka iiretimine uygun hale
getirilmistir. Kalibin alt kismindaki yuvaya Sekil 54 ‘te gosterilen 120 °C’lik 1s1tic1

rezistans ve sicaklik ayar devresi (termostat) eklenmistir.

Sekil 53. Kompozit plaka iiretiminde kullanilan RTM kalib1

Sekil 54. Kaliba eklenen rezistans ve termostat devresi
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Hidrolik presin basinci altindaki dayanimini artirmak ve yapisal sekil
degisimini engellemek amaciyla mevcut kalibin alt1 ¢epegevre ilave ¢elik levhalarla
giiclendirilmistir (Sekil 55a). Rezistans 100 °C ye ayarlanarak test edilmis ve kalip
yiizey sicakliginin 100 °C ye ulastigi temaslh-tip dijital ¢ubuk termometreyle
gbzlenmistir (Sekil 55b).

Sekil 55. Yiiksek basinca kars1 gliglendirilmis kalip ve kalip 1sitma testi

2.2.2. Orneklenen Askeri Hava Aracinin Kompozit Yapisi

Hava araglarinin ve helikopterlerin kompozit bolgelerindeki hasarlarin onarimi
icin hazirlanan hazir tamir kitinde ¢esitli ¢aplarda kompozit petek (¢ekirdek) yapi,
cesitli caplarda kesilmis regineyle i1slatilmis (prepreg) ve islatilmamis dokuma
kumaslar bulunmaktadir (Sekil 56). Bu hazir yamalar helikopter sayisina gore sinirl
sayida ozel iretildigi icin tez calismasi i¢in yeterli sayida temin edilememistir. Ancak
yama katalogu incelendiginde; kompozit bolgelerin bakim ve onariminda kullanilan
dikdortgen veya dairesel kesitli degisik ¢ap ve boyutlardaki hazir yamalarin “sik
dokunmusg 4 kat cam elyaf kumastan™ imal edildigi tespit edilmistir.

5’inci Ana Bakim Fabrika Midiirliigiinden sik dokulu cam elyaf kumastan
ornek bir parga temin edilmistir. Yaklasik 270%240 mm boyutlarindaki cam-dokuma
kumas laboratuvar tipi dijital terazide tartilmis ve alansal yogunlugunun 280-300 g/m?
oldugu goriilmistiir (Sekil 57).
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Sekil 56. Yama kitindeki hazir yama ornekleri

Sekil 57. Sik dokunmus 6rnek cam elyaf kumas

2.2.3. Kullamilan Cam Elyaf Dokuma Kumaslar

Kompozit plaka iiretimi i¢in Yiiksek Okulumuzda bir miktar mevcut olan
Sisecam iriinii 200 g/m?‘lik cam elyaf dokuma kumas ve 5’inci Ana Bakim Fabrika
Miidiirligiinden temin edilen 300 g/m?*‘lik dokuma kumaslarin kullanilmasina karar
verilmisti (Sekil 58). Ancak plaka iiretiminin ilk asamasinda; 5’inci Ana Bakim
Fabrika Midiirliigiinden yeterli miktarda 300 g/m*‘lik dokuma kumas elde

edilememistir.
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Benzer sekilde tez calismasinda yeterli sayida test numunesi elde edebilecek
kadar Sisecam firiinii 200 g/m?*‘lik cam dokuma kumasin da Yiiksek Okulumuzda

bulunmadig: anlagilmistir.

Sekil 58. Cift-yonlii (0°/90°) dokuma kumaslar; (a) 200 ve (b) 300 g/m>

Bu nedenle hava araglarinin kompozit dig cephe onariminda kullanilan “sik
dokulu 4 kat 280-300 g/m? lik cam-dokuma kumastan iiretilmis yamalar” ile benzer
fiber hacminde plaka iiretebilmek igin piyasadan tedarik edilen 200 g/m?’lik kumastan
6 kat kullanilarak plaka iiretilmesine karar verilmistir. Hem dokuma kumaslar hem de
tek uclu fitillerde E-cami kullanilmaktadir. E-camindaki diisiik alkali igerigi sayesinde
elektriksel direng (yalitkanlik) diger cam tiirlerine gore belirgin sekilde arttirmaktadir.
Ayrica, su ve nem etkilerine karsi gosterdigi dayaniklilik da oldukca yiiksektir.
Calismadaki kompozit plaka {iiretiminde kullanilan dokuma kumas ve yamada
kullanilan siirekli cam-fitil ipin 6zellikleri Tablo 3’te verilmistir (Sakin, 2017, 2024a).
Alt1 kat 200 g/m?*‘lik kumastan {iretilen plakalar, orijinal yamalarda kullanilan 4 kat
300 g/m?lik kumaslarla benzer fiber hacminde ve yaklasik 1,2 mm kalinlikta
iretilmistir. Ancak iiretilen bu test plakalar1 “izotropik ve ortotropik elyaf takviyeli
plastik kompozitlerin ¢ekme standardinda’ belirtilen numune kalinliginin (2—10 mm)
altinda kalmistir (TS-EN-ISO-527-4, 2007). Tez ¢alismasi esnasinda; 5’inci Ana
Bakim Fabrika Miidiirliigii ile tekrar iletisim kurulmus ve 1501700 cm boyutlarinda
300 g/m?*’lik sik dokulu cam elyaf kumastan yeterli miktarda tedarik edilmistir.
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Sonunda 300 g/m*‘lik 12 kat kumas kullanilarak TS-EN-ISO-527-4 (2007)

standardina uygun kalinlikta (2-3 mm) kompozit plakalar tiretebilmistir.

Tablo 3. Cam elyaflarin bazi mekanik ve fiziksel 6zellikleri (Sakin, 2017, 2024a)

E-cam dokuma kumas Tek uclu cam-fitil (ip)

alansal yogunluk=300 g/m? lineer yogunluk (tex)=300 g/1000m
yogunluk =2.54 g/cm? yogunluk =2.54 g/cm3

lif gap1=12—17um lif gap1=13.75 um

¢ekme mukavemeti=2306 MPa ¢ekme mukavemeti=1269 MPa
E-modiilii=69000-82000 MPa E-modiilii=28342 MPa

poisson orani=0.22 poisson orani=0.22

nihai uzama=%2.97 nihai uzama=%4.83

2.2.4. Kullanilan Reg¢ineler

Kompozit plaka iiretiminde recine olarak, termoplastiklerle kiyaslandiginda
daha yiliksek mekanik dayanim gosteren, diisiik viskozitesi sayesinde elyaflar1 iyi
1slatabilen ve termoset bir recine olan Duratek® tercih edilmistir. Ilgili firmadan temin
edilen DTE1000 epoksi, DTS1100 sertlestiriciyle birlikte kullanilan iki bilesenli bir
epoksi re¢inedir. Duratek® epoksi, el yatirmasi ve vakum torbalama gibi agik kalip
laminasyon teknikleriyle olduk¢a uyumludur. Bir¢ok alanda kullanilabildigi gibi gemi

ve rlizgar tiirbin kanatlarinin imalatinda da kullanilmaktadir (Sekil 59).

Sekil 59. Duratek® epoksi ve sertlestirici
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Epoksi regineler, sicaklik ve nem degisimlerine karsi olduk¢a duyarlidir. Bu
nedenle uygulama ortaminin sicakliginin 15-25 °C arasinda ve nem oraninin %65'in
altinda olmas1 gerekmektedir. Ayrica yiiksek kaliteli bir son iiriin elde edilmesinde
“amaca yénelik uygulama ve kiirlesme parametrelerinin segilmesi” onemli rol
oynamaktadir. Ornegin epoksi agisindan son iiriiniin mekanik dayanimini etkileyen
baslica faktorler; regine ve sertlestirici arasinda karisim orani, kiirlesme sicakligi ve
siiresidir. Ortam sicakligima da bagli olmakla birlikte karigim oraninin minimal
degiskenligi bile hazirlanan recinenin uygulama siiresini uzatir veya kisaltir.
Duratek® epoksinin uygulama parametreleri firmanin sagladigi ve Tablo 4'te yer alan

teknik verilere gore belirlenmistir (Duratek®/DTE1000, 2017).

Tablo 4. Duratek® epoksinin kiirleme sartlar1 ve mekanik 0Ozellikleri
(Duratek®/DTE1000, 2017).

Sistem: DTE1000 + DTS1100 Kiirleme: 23°C/48h

Ozellikler Birim | Standart |50°C/16h|60°C/12h|80°C/8h|100°C/4h
Cekme mukavemeti| MPa | ISO527-2 | 68—-73 | 71-76 |70-75| 74—-79
Maksimum uzama % | 1SO527-2 13,0-3,5(4,0-4,5|3,8-4,3|3,8—-4,3
Cekme E-modiilii | GPa | ISO527-2 | 3,1 -3,4 |3,1-3,42,9-3,2|3,4-3,7
Egilme mukavemeti| MPa |[EN-ISO178|104 — 109108 — 113|103—-08 111 - 116
Egilme E-modiilii | GPa |[EN-ISO178|3,0-3,3 |2,8-3,1 |2,9-3,2| 2,8 -3,1
HDT °C | ISO75-2 | 67-72 | 69-74 [69—-74| 7378
Su absorbsiyon mg |EN-ISO175| 40—-45 | 34-39 |34-39| 35-40

2.2.5. Kalip Ayiricl

Kalip ayirici olarak Poliya® Polivaks ve 200 °C'ye kadar dayanikli teflon film
kullanilmistir. Daha etkili ve kullanimi kolay oldugu goézlenen Polivaks (SV-6), kalip
ayirict olarak tercih edilmistir. Polivaks, son {iriiniin kaliptan ayrilmasini saglamak
amactyla kullanilan krem kivaminda bir vaks {iriiniidiir. Kalip ylizeylerine, dairesel
hareketlerle ince bir tabaka halinde bezle uygulanir. Vaks, hemen ardindan temiz ve
kuru bir bezle silinerek yiizey parlatilir. Sekil 60°da gosterilen Polivaks parlaklik,
ayirma kabiliyeti ve birikinti yapmama gibi 6zellikleriyle sektorde ¢ok kullanilan bir

tirlindiir (Poliya®, 1983).
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Sekil 60. Poliya® Polivaks (SV-6) kalip ayirici (Poliya®, 1983)

2.2.6. El Yatirmasi ve Sicak Presleme Metodunun Uygulanmasi

Kompozit plakalarin iiretiminde el yatirma ve sicak presleme metodu
kullanilmustir. Isitmali kalip MSU Kara Astsubay MYO imkanlar1 kullanilarak imal
edilmistir. Asagida cam elyaf dokuma kumas takviyeli epoksi kompozitlerin iiretim
basamaklar1 maddeler halinde siralanmistir
a) Dokuma kumaglar kalibin 6lgiilerine uygun olarak 270360 mm boyutlarinda

sablon kullanilarak isaretlenmistir. Kumas tizerine ¢izilen ayni yonlii dikdortgen
parcalarin kenar cizgileri, kesme esnasinda kumas dokusunun kaymamasi ve
coziilmemesi i¢in kagit bantla kaplanmistir. Kumaglar bant lizerinden makasla
kesilmistir. Kesilen kumaslarin etrafindaki bant, seliilozik tiner kullanilarak

kumasa zarar vermeden kolayca sokiilmiistiir (Sekil 61).

Sekil 61. Cam elyaf dokuma kumaglarin kesimi

b) Paslanmaz ¢elikten yapilmis olan kalibin i¢ ylizeyleri kir, toz ve yaga kars1 aseton
kullanilarak temizlenmistir.

¢) Kalibin alt ve {ist ylizeylerine uygun miktarda Polivaks kalip ayirici siirtilmiistiir.
Bir siire beklendikten sonra vaks fazlaliklari, parga birakmayan temiz ve kuru bir

bezle silinerek yiizeyler parlatilmigtir (Sekil 62).
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Sekil 62. Kalip yiizeylerine kalip ayirict uygulamasi

d) Daha once kesilerek hazirlanmig 12 kat 300 g/m?‘lik kumaslar dijital terazide
tartilarak hazirlanmasi gereken regine miktari tespit edilmistir (Sekil 63 a).

e) Literatiirde tabakali kompozitlerde maksimum mukavemet elde edebilmek igin
matris/fiber aguhk oranmin 1 ile 1,5 arasinda olmasi Onerilmistir
(Balcioglu, 2017). Bu g¢alismada, yiiksek mukavemete sahip tabakali kompozit
plaka tiretimi i¢in matris/fiber agirlik oran1 1,2 alinmistir. On-iki kat kumasin
agirhigiin 1,2 katina esit agirliktaki matris ihtiyaci i¢in firmanin 6nerdigi agirlikca
%75’1 epoksi regine ve %25°1 sertlestirici iceren karisim hazirlanmistir (Sekil 63b)
(DURATEK®/DTE1000, 2017). Tartilan regine ve sertlestirici ayni1 kapta
birlestirildikten sonra 150 dev/dak hizinda 2 dakika karigtirilmistir (Sekil 63c).

Sekil 63. Recine ve sertlestiricinin hazirlanmasi

f) Hazirlanan karisim, iz birakmayan 10 cm geniglikteki silindirik ruloyla 6ncelikle

vaksla kaplanmis alt kalip iizerine siiriilmiistiir.
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Oniki adet kumasin her biri ruloyla esit miktarda recine siiriilerek 1slatilmis ve iist-
iste kalip tizerine serilmistir. Yapilan islem, karistmin uygulama siiresini

gecmeyecek sekilde en fazla 20 dakikada tamamlanmistir (Sekil 64).

Sekil 64. Kaliba yerlestirilen dokuma kumaslara regine uygulamasi

g) Onikinci son tabakanin iizerine iist-kalip yerlestirilerek pimleri takildi. Boylece
basing altinda alt ve iist kalip plakalarinin kaymadan sikistirilabilmesi saglandi.

h) Hazrlanan kalip MSU Kara Astsubay MYO Malzeme laboratuvarindaki 60 ton
kapasiteli Hidrometal marka prese yerlestirildi (Sekil 65a). Pres basinci 3 MPa ’a
(30,6 bar), 1sitic1 rezistans ise Tablo 4’teki veriler dikkate alinarak 100 °C‘ye
ayarlandi. Kompozit plaka 4 saat siiresince 1s1 ve basing altinda kiirlendi (Sekil
65b). Daha sonra 1s1tic1 kapatildi ve yine basing altinda 24 saat sogumaya birakildi.
Akabinde basing kaldirildi ve kalip agilarak ornek kompozit plaka iiretildi
(Sekil 65¢).

Sekil 65. Kompozit plaka iiretim agamalari
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i) Ilk iiretilen kompozit plakanm en iist 1. katmaninda (ortada) yaklasik 110x130
mm Ol¢iilerinde fakir regine bolgesi goriildii (Sekil 66). Kalip yiizeyinde yapilan
incelemede alt/iist kalip ortalarinda bir miktar sekilde degisimi (bombelesme)
oldugu anlasildi. Bu durumun ise presleme aninda hava bosluguna neden oldugu

ve en-iist 1. katmanda zengin re¢inenin daha ¢ok kenarlara yoneldigi anlasildi.

Sekil 66. En tist katmani hafif kusurlu kompozit plaka

j)  Alt/iist kalibin kumaslara bosluksuz tam-temasini saglamak ve basing altindaki
kalibin rijitligini arttirmak i¢in 2 adet 3 mm kalinliginda ilave paslanmaz sac

levhalar kesildi (Sekil 67).

Sekil 67. Kalip arasina ilave edilen paslanmaz sac levhalar

k) Tlave saclardan biri alt kaliba, digeri iist kaliba montaj edildi. Yiizeylerine Polivaks
stirildii ve parlatildi. Oniki kat kumasa ruloyla sirasiyla recine emdirildi ve {ist

uste alt kaliba dizildi.
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Ust kalip yerine oturtuldu ve pimleri takilarak biitiin kalip prese yerlestirildi.
Sirastyla basing ve sicaklik yine 3 MPa ve 100 °C’ye ayarlandi. Kompozit plakalar
1s1 ve basing altinda 4 saat kiirlendi. Isitic1 kapatildi ve basing altinda 24 saat
sogumaya birakildi. Basing kaldirildi ve kalip agilarak diger 6rnek plaka tiretildi.
1) Yukaridaki sirayla ¢alismada kullanilacak kompozit plakalar iiretildi (Sekil 68).
Bu sekilde el yatirmasi ve sicak pres gibi hibrit bir yontemle 270x360 mm
boyutlarinda yaklasik 2—-3 mm kalinliginda 6 adet kompozit plaka {iretildi.

Sekil 68. Kusuru giderilen kompozit plaka

2.3. Test Numuneleri

Bu agamada iiretilen ortalama 2,5 mm kalinliginda iiretilen kompozit plakadan
standartlara uygun sekilde cekme ve egme numuneleri kesildi. Kaliptan 270%360 mm
boyutlarinda ¢ikan plakalarin kenarlarinin bir kismu dikkate alinmadi ve 260x350 mm
’lik faydali alan kullanildi. Kompozit plakalardan test numuneleri elde edebilmek i¢in
SOLIDWORKS ’de numune sablonu ¢izilmistir. Cekme testi numuneleri TS-EN-ISO-
527-4 (2007) standardinda, egme testi numuneleri ise ASTM-D7264/D7264M (2007)
standardinda belirtilen Ol¢iilerde ¢izilmistir (Sekil 69). Her plakadan ayn1 anda ¢ekme
ve egme numuneleri ¢ikarmak i¢in gereken Fanuc G-kodlart SOLIDCAM ile elde
edilmistir. Biitiin test numuneleri BAUN Edremit MYO’da bulunan maksimum

calisma sinirlar1 500500 mm olan ve Sekil 70°te gosterilen CNC router ile kesilmistir.
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Sekil 69. Cekme ve iic noktadan egme testleri i¢in numune boyutlar
(TS-EN-ISO-527-4, 2007; ASTM-D7264/D7264M, 2007)

Sekil 70. CNC router ile numune kesme operasyonu

Cekme ve egme numuneleri once “hasarsiz” ve “yapay hasarli” olmak {izere
iki grup halinde kesilerek isaretlendi. Daha sonra, numunelerinin bir kismma 10 mm
ve 13 mm ’lik enleri boyunca ve tam ortadan U ve V-kesitli kanallar (yapay hasar)
acildi (Sekil 71). Bu hasarlar, U-geometrili ve V-geometrili “derin ¢izik” olarak
adlandirilmigtir. Cizik derinliklerinin nominal O6l¢lisii numune kalinliginin %401
kadardir. Cizikleri agmak i¢in; pense baglama ¢apt @5 mm, kanal agma c¢aplari
sirasiyla @2 mm ve @1 mm olan iki farkli (3-agizli diiz U-kesitli, 2-agizl1 60° iiggen
V-kesitli) parmak freze kullanildi. Frezeleme islemi, her adimda 0,1 mm derinlikte
kesilecek sekilde 8—12 adimda otomatik ilerlemeyle tamamlandi. A¢ilan 0,8—1,2 mm
derinlikteki bu ¢izikler sayesinde 12 katmali kompozit numunelerin bir kismina = 5.
katmanina kadar yapay “derin ¢izik hasari” verilmis oldu. Diger bir deyisle, derin
cizikler, orijinal 0°/90° simetrik laminatin yiizeyindeki ilk 5 katinin ylik tasima
stirekliligini bozacak sekilde gerceklestirildi. Bu islemle plakalara, kompozit dolgu
yamasi Oncesi U ve V kesitli olarak iki farkli kok araligi olusturuldu. Sekil 72°de

strastyla derin ¢izik hasar1 agilmis numuneler goriilmektedir.
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Daha sonra hasarli ve hasarsiz numuneler igsleme ahsabi tizerinden ¢ikartildi.
Olas1 centik etkisine karsi numune kenarlar1 zzimparayla temizlendi. Boylece ayni
plakadan “hasars1z”, “U-geometrili” ve “V-geometrili” ¢izik hasar1 olan {i¢ farkl test

numune grubu elde edildi.

- Z2mm

(a) U-geometrili ¢izik i¢in diiz kanal frezesi, (b) V-geometrili ¢izik igin graviir oyma/pah frezesi

Sekil 71. Parmak freze uglari

(a) cekme ve (b) ti¢ noktadan egilme testleri i¢cin numune ornekleri

Sekil 72. Derin ¢izik hasarsiz ve hasarli numuneler

2.3.1. Test Numunelerindeki Fiber Hacim Orani

Aragtirmacilar fiber hacim (%V;) ve fiber agirlik (%W;) oranlarinin
kompozitlerin mekanik o6zelliklerinin belirlenmesinde ana parametrelerden biri
oldugunu belirtmektedir. Genel olarak kompozit plakada fiber hacim oram
ASTM-D2584 (2005)'e gore hesaplanir. Ancak bu oranlar1 pratik olarak asagida
verilen denklemlerle hesaplamak da miimkiindiir (Abdalla vd., 2008). Genel prensip
olarak; denklem (1)’de verildigi gibi kompozit plakanin agirhigi, kullanilan fiber ve
matris agirliklarinin toplamidir. Benzer sekilde denklem (2)’de verildigi gibi kompozit

plakanin hacmi, kullanilan fiber ve matris hacimlerinin toplamidir.
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We = Wr + W, )

Ve=VrtVn (2)

Denklem (1) ve (2)’de; W, kompozit plakanin agirhgi (g), Wy fiberlerin
agirhg (g), Wy, matris agirhigr (g), V, kompozit plakanin hacmi (cm?), V; fiberlerin
hacmi (cm?®), V;, ise matrisin hacmidir (cm?®). Denklem (1)’deki fiber ve matris
agirliklari, hacim ve 6zgiil agirliklar cinsinden yazilir ise denklem (3) elde edilir.
Benzer sekilde denklem (2)’deki fiber ve matris hacimleri, agirlik ve 6zgiil agirliklar

cinsinden ifade edilirse denklem (4) elde edilir.

Pr Vs
oW, = ——2 S 3a
4 Pr Vf + ,Dme (%)
7 (3b)
W= w,
Wr/p
r/Ps
%V, = (4a)
4 Wf/pf + Wm/pm
v (4b)

%V; =
TV,

Denklem (3) ve (4)’de; %V} fiber hacim orani, %V}, matris hacim orani, ps

fiber 6zgiil agirligt (g/cm?), p,, ise matrisin 6zgiil agirligidir (g/cm?).

Kompozit plakalardaki fiberin hacim ve agirlik orani cinsinden pratik olarak
hesaplayabilmek i¢in asagidaki islemler yapildi:
a) Kalinliklari ortalama 2,50 mm olan 10 adet egme numunesi hassas terazide tartildi
ve 66,51 gram olarak kaydedildi (Sekil 73).
b) Boyutlari13x115 mm olan her bir egme numunesi i¢indeki 12 kat elyafin toplam
alan1 yaklasik = 12x0,013%0,115 = 0,01794 m*’dir. On adet egme numunesi
icindeki elyaf alan1 ise = 10x0,01794 = 0,1794 m?’dir.
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¢) Cam dokuma kumas 300 g/m? olarak temin edilmis olsa da hassas terazide tartma
sonucunda kumasin alan yogunlugunun 280 g/m? oldugu bulunmustur. Daha
gercek hesaplamada 10 adet egme numunesi igindeki toplam elyaf agirligi
280x0,1794 = 50,232 gramdir. Elyaflar hacim olarak hesaplandiginda;
50,232/2,54 = 19,776 cm? fiber hacmi elde edilir.

Sekil 73. On adet egme numunesi agirliginin dl¢timii

(2) nolu hacim denklemine gore;
10x 1,3 x 11,5 x 0,254 = 19,776 + 1V,
37,973 =19,776 +V,,

V,, = 18,197 cm?® matris hacmi elde edilir.

Yukaridaki maddelerde de verildigi gibi, W, = 66,51 gram olarak
Olgtilmiigtiir. Cam dokuma elyafin 6zgil agirhgr pr = 2,54 g/cm® diir. Katalog
bilgilerinde epoksi recinenin 6zgiil agirligt ise p,, = 1,10 g/cm? olarak ge¢mesine
ragmen, agirlikca %25 sertlestirici ilavesiyle 6zgiil agirlikta bir miktar azalma oldugu
anlagilmistir (p,,, = 1,012 g/cm?).

(1) nolu denklemde veriler yerine yazilirsa epoksi regine agirligi;

66,51 = 50,23 + W,
W,, = 16,28 gram olarak bulunur.

(3) nolu denklemlerde veriler yerine yazilir ise elyaf agirlik orani Wr(%)

asagidaki sekilde bulunur;
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50,23 50,23
50,23 + 16,28 66,51

Buradan elyaf agirlik orani Wy = %75,52 ve matris agirhik orani ise W, =

%24,48 olarak bulunur.

(4) nolu denklemlerde veriler yerine yazilirsa elyaf hacmi %V; asagidaki

sekilde bulunur;

50,23/2,54 ~ 19,776 19,776
50,23/2,54 + 16,28/1,012 19,776 + 16,087 35,863

Buradan elyaf hacim orani, V¢ = %55,14 olarak bulunur.

Matris ve fiber hacim oranlart arasindaki V, =1 —V; iliskisinden

faydalanarak;

V= 1—0,5514 = 0,4486
Vi = %44,86 olarak bulunur.

Fiber hacim oram1 ASTM-D2584 (2005)'e gore denklem (5)’de verilen

formiilasyona gore ikinci kez hesaplanirsa (El1 Messiry, 2013):

_ Pm Wf (5)
Pm Wf + hWm

Ve

yo__ Pm Wy 1,012 x 50,23 50,833
L pm Wy + psWy, ~ 1,012 X 50,23 + 2,54 X 16,28~ 92,184

= 0,5514

Vy= %155, 14 olarak hesaplanmustir.

Literatiirdeki her iki kaynaktan almman temel bilgilere dayanarak yapilan

iglemlere gore, calismadaki fiber hacim orani yaklagik %V = %355 olarak alinmigtir.
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2.4. Hasarlh Numunelerinin Yamanmasi

Bu asamada epoksi re¢ine emdirilmis cam elyaflarla hasarli bolgelere dolgu
yamasi yapilmistir. Yama reginesi olarak ¢ift komponentli Epoksi A , Epoksi B ve
Epoksi C olarak ii¢ farkl: ticari epoksiyle birlikte uygun sertlestiricileri kullanilmistir.
Epoksi A, Ankara’daki 5’inci Ana Bakim Fabrika Midiirliigiinden, diger epoksiler ise
ilgili firmalarindan temin edilmistir. Her kullanimda yama cihazinin depo kapasitesine
gore disarida sartlandirilan regine karigimlart enjektor yardimiyla cihazin deposuna
doldurulmustur. Kullanilan epoksi ve sertlestiricilerinin ambalajlart Sekil 74’te,
agirlikga epoksi/sertlestiricisi karisim oranlariyla diger teknik 6zellikler ise Tablo 5’te

verilmistir.

Sekil 74. Yamada kullanilan epoksi regine ¢esitleri

Tablo 5. Yamada  kullanilan  epoksilerin  bazi  teknik  Ozellikleri
(Duratek®/DTE1000, 2017;Loctite®/EA9309.3NA, 2023; Polisan®, 2023)

Epoksi regineler / sertlestiriciler

Epoksi A Epoksi B Epoksi C

agirlikca karisim=100/22 |agirlik¢a karisim=100/25 agirlikca karisim=100/33
yogunluk=1,15 g/cm? yogunluk =1,10 g/cm? yogunluk=1,12 g/cm?
viskozite=150-300 Pa.s |viskozite=0,95 Pa.s viskozite=2,85 Pa.s
¢cekme muk.=32,2 MPa  |cekme muk.=71-76 MPa ¢ekme muk.=31,53 MPa

E-modiili= 2303 MPa E-modiilii=3100-3400 MPa  |E-modiilii=N/A
kayma modiilii=841 MPa |egilme muk.=108—113 MPa egilme muk.=36,01 MPa

poisson orani=0,36 egilme modiilii=280-310 MPa |uyg. sicakligi=10-30 °C
nihai uzama=%10,0 nihai uzama=%4,0-4,5 nihai uzama=N/A
birim fiyat=197,5 €/Lt birim fiyat=18,3 €/Lt birim fiyat=12,9 €/Lt
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Epoksi A; yliksek viskoziteli macun yapistirici olarak bilinen ¢ift komponentli
bir epoksi recinedir. Miikemmel kayma ve siyrilma (soyulma) mukavemetine, yiiksek
tokluk ve nem emilim direncine sahiptir ve zorlu ¢evre sartlaria dayanabilir. Ozellikle
uzay ve hava araglart endistrisi ile diger benzer yapilardaki birlestirme
uygulamalarinda ideal bir secim haline gelmistir (Khafagy vd., 2022; Bitton vd.,
2023). Epoksi A ile birlestirilen pargalar, yapistirict sertlesene kadar destek aletleri
veya baski yiikii uygulamasiyla temas halinde tutulmalidir. Bazen bu baski yiikii,
vakum torbalama veya harici kum torbasi gibi yama yiizeyine gore sekil alabilen
yontemlerle de gergeklesebilir. Tasima mukavemeti 25°C'de 12 saat iginde
gerceklesecektir ve daha sonra kiirlenme sirasinda baski yiikii kaldirilabilir. Ancak bu
epoksiden normal veya iyi bir birlestirme performansi elde etmek i¢in 25°C'de 3 ila 5

giin veya 82°C'de 1 saat kiirlenmelidir.

Epoksi B fiber laminasyon reginesi; temel olarak el laminasyonu, vakum
torbalama gibi agik kalip laminasyon islemleri i¢in tasarlanmistir. Ancak belirli
kosullar altinda vakum inflizyon, RTM / L-RTM ve filament sarma teknikleri i¢in de
uygundur. Farkli sertlestiricilerle 45—700 dakika arasinda genis bir bekleme siiresine
sahiptir. Deniz araglar1 ve riizgar tiirbin kanatlar1 gibi biiyiik yapilar tek seferde lamine
edilebilir ve vakum altina alinabilir. Oda sicakliginda (23°C/48h) kiirlenebildigi gibi
50°C/16h, 60°C/12h, 80°C/8h ve 100°C/4h gibi nispeten diisiik kiirleme sonrasi

sicakliklarda mekanik 6zellikleri en iist diizeye ¢ikabilir.

Epoksi C ise solventsiz, ¢ift komponentli, reaksiyon kurumali ok amach seffaf
yapistirma recinesidir. Epoksi C; elyaf sarma, laminasyon, epoksi vernikleme, epoksi
esasli tesviye ve yapistirma harglarinin hazirlanmasinda, cam elyaf ilavesi ile macun
uygulamalarinda, beton yiizeylerin kaplama Oncesi astarlanmasinda, metal, ahsap,
cam, beton, cam elyaf takviyeli polyester, jelkot malzemelerin yapistirilmasi, onarim

ve bakiminda kullanilir.

Yapay derin ¢izik hasari verilen plakalar, ilk asamada tasarlanip prototip olarak
imal edilen el tipi cihaz ile metallerdeki kaynakla dolgu islemi gibi, yukarida
ozellikleri verilen ii¢ farkli epoksiyle 1slatilmis siirekli cam-fitil ile dolgu yapilarak
yamanmistir (Sekil 75a ve b). Bu esnada cihazdaki baski tekeri ile 1slak yama tizerine

ilk sikistirma islemi de gerceklestirilmistir.
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Cihazla yamanan bolgeler teflon esasli harici bir makarayla bastirilarak ikinci
kez sikistirilmistir (Sekil 75c). Kompozit dolgu ile yama islemi derin cizikler
kapatilincaya kadar tekrarlayarak (69 kez) devam edilmistir (Vi=%40). Her yama
islemi sonunda cihaz komple sokiilerek asetonla temizlenmistir. Bu sayede cihaz
icerisinde ve makaralarda kalan re¢ine birikintisinin sertleserek cihaza zarar vermesi

engellenmistir.

Sekil 75. Numunelerinin yamanmasi ve yamaya harici baski uygulama

2.5. Yamanan Numunelerin Kiirlenmesi

Bu asamada onarim dolgusu yapilan kompozit numuneler “23 °C ’lik oda
sicakhiginda 24 saat”, “infrared lambayla 40 °C’de 4 saat” ve “60 °C’de ise 2 saat*

degisken sartlar altinda kiirlenmistir.

2.5.1. Oda Sicakhginda (23°C/24h) Kiirleme

Yamanan yiizeyler tizerine once teflon esasl jelatin serildi. lizerine yamanan
bolgeyi tamamen kaplayan siinger esasli yumugak malzeme konuldu. Bu yontem, ugak
ve helikopterlerde kanadin aerodinamik yapisinin bozulmamasi ve hasarli bolgenin
tekrar orijinal geometrisini alabilmesi amaciyla kullanilmaktadir
(USA_Department_Of_Army, 2013). daha sonra yumusak malzeme {izerine
numunelere zarar vermeyecek sekilde 5 kg agirlik konuldu. bu sayede yamanan
bolgedeki elyaflarin kanala sikica yerlesmesi ve igeride hava kabarcigi kalmadan
yapigmasi saglandi (Sekil 76). Bu sekilde, yamanan numuneler 23°C/24h sartlarinda
kiirlenmistir (Kepir vd., 2022).
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Sekil 76. Yamanarak 23°C/24h kiirlenmis ¢ekme ve egme numuneleri

2.5.2. Infrared Kiirleme (IR)

Ankara 5’inci Ana Bakim Fabrika Midiirligii Kompozit Onarim Boéliimiiyle
yapilan iletisim sonucunda; “onarimi yapilan elyaf takviyeli bélgelerin oda
sicakliginda kiirlemenin yaminda infrared lamba altinda kiirleme” yOnteminin de
uygulandigr 6grenilmistir. Cilinkii, kizilotesi lambalarin kullanimini igeren kizilétesi
(IR) kiirleme, verimlilik ve maliyet etkinligi agisindan potansiyel avantajlar sunan bir
yontemdir. Elyaf takviyeli epoksi kompozitlerin kizilotesi kiirlenmesi, kiirleme
stirecini baglatmak ve kontrol etmek i¢in IR radyasyonunun kullanilmasini igerir. Bu
yontem oOzellikle maliyet ve zamanin kritik oldugu uygulamalar i¢in gerekli olan
otoklav dis1 siiregler i¢in faydalidir. IR kiirleme islemi, kompozit malzeme boyunca
esit kiirleme saglamak i¢in IR 1s1 akisinin giicii ve dagilimi kontrol edilerek optimize

edilebilir (Nakouzi vd., 2011; Alpay vd., 2020)

2.5.2.1. Infrared Lamba ile Kiirleme Ortaminin Kurulumu

Kiirleme sicakliklar1 zaman sinirlamasina gore degisiklik gosterebilmektedir.
IR lambayla yapilan kiirlemede Sekil 77(a)’da gosterilen 250 Watt giiciindeki lamba
kullanilmaktadir. Bu c¢aligmada IR lambanin, yamanan ylizeye istenilen agida ve
mesafede uygulanabilmesi icin Sekil 77(b) ve (c)’de gosterilen yiiksekligi ve agisi

ayarlanabilir sehpa kullanilmistir.
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Sekil 77. Infrared lamba, kiirleme sehpasi ve kiirleme masasi

2.5.2.2. Infrared Lamba ile Kiirleme (40°C/4h ve 60°C/2h)

Kiirlenecek numunelerin yiizeylerine teflon-jelatin serildi. Jelatin iizerine
yamanan bolgeyi kaplayan siinger esasli yumusak malzeme konuldu ve yamaya zarar
vermeyecek sekilde 5 kg agirlik konuldu. Bu sekilde yamanan bolgedeki elyaflarin
hasar bolgesine sikica yerlesmesi ve iginde hava boslugu kalmadan yapigmasi
sagland1. Numuneler iki gruba ayrildi. ilk grup énce 23 °C oda sicakliginda 15 dakika
bekletildi. Agirlik ve yumusak malzeme kaldirildi. Uzeri teflon-jelatinle ortiilii
numune grubu IR lamba altina yerlestirildi. IR lamba altinda 40°C/4h kiirlendi
(Sekil 78). 1lk grup i¢in yapilan islem siras1 ikinci grup i¢in de gegerli olup, bu gruptaki

numuneler ise 60°C/2h sartlar1 altinda kiirlendi.

Sekil 78. Numunelerinin infrared lamba ile kiirleme asamalari
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2.6. Test ve Analizler
2.6.1. Optik Goriintiilemeler

Cizik acilmis (yamasiz), test oncesi yamali veya test sonrasi hasara ugramis
yamal1 bolgelerin optik goriintiileri BAUN Edremit MYO’da bulunan; 7” ekran
2000X, 11 led 1s1kl1 ve ¢ift lensli Tignapoo® marka dijital mikroskop ile ¢ekilmistir
(Sekil 79).

Sekil 79. Dijital mikroskop ve bazi optik goriintiilemeler

2.6.2. Yiizey Piiriizliiliigii Olciimii

Yiizey piiriizliiliikleri BAUN Edremit MYO’da bulunan ve Sekil 80°de gériilen
Sunpoc SRT310 marka dijital yiizey piirtizliiliik 61¢iim cihaziyla 6lglilmiistiir.

iptal (ESC)
Yardime: sonug ekrani é Ag / Kapa

V/ Giris (Enter)

e Uzatma kablosu

Ana sonug ekrani

~ " Ana ekran
Yukari

Sonug listesi | Olgme (siiriicil) tinitesi
Yazdirma /A

Olgme probu (sensor)

Sekil 80. Sunpoc SRT310 Dijital yiizey piirtizliiliikk 6l¢iim cihazi
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2.6.3. Sertlik Ol¢iimii

Uretilen kompozit plakalarin sertlikleri TS-EN-59 (1996) standardina gore test
edilmistir. Kompozit plakalarin sertlik degeri Sekil 81 (a) ve (b)’de gosterilen 934-1
tip numarali Barcol sertlik cihaziyla o6l¢iilmiistiir. Sertlik 6l¢iim Oncesi cihaz,
kutusunda bulunan Sekil 81 (c)‘de gosterilen iki adet kalibrasyon plakasiyla test

edilmistir.

Sekil 81. Barcol sertlik 6l¢iim cihazi ve kalibrasyon plakalar1 (Bulut Makina,1990)

2.6.4. Ultrasonik Test Cihaziyla Ol¢iimler

Hava araglariin kompozit yapilarinda olusan yiizey alt1 hasarlarinin tespitinde
NDI (tahribatsiz muayene) yontemlerinden Ultrasonik muayene ydntemi
kullanilmaktadir (USA_Department_of_Army, 2013). Ultrasonik test cihazlari; ses
dalgalarinin maddeler i¢indeki hareketini kullanarak malzeme hatalarini ve kusurlarini
belirleyen bir teknolojidir. Sekil 82 ‘de gosterilen USN60 ultrasonik test cihazi;
numune kalinliklarinin 6l¢limii, ylizey alti hasarlarinin tespiti, hasar boyutunun
belirlenmesi ve yama bolgelerinin kontrolii amaciyla kullanilmistir.  Ancak
numunelerin ¢ok katmanli yapist sebebiyle kalinlik Sl¢giimii USN60 ile alinamamis
olup sadece sinyal goriintiileri elde edilebilmistir. Bunun i¢in parca kalinlik 6l¢iimleri
Sekil 83’te gosterilen Check-Line T1-250 L ultrasonik kalinlik 6lglim cihaziyla
yapilmustir. USN60 ile kontrol islemi yapilirken 5 MHz lik diiz demet transdiiser range
mesafesi (zamana bagli mesafe) 6,54 mm ye ayarlanmis Pulse-Echo “dogrudan
kontak” yontemiyle gerceklestirilmistir. Olii bolge yansimasimi onlemek icin diiz

demet transdiiser altina 1 in¢lik mika takoz yerlestirilmistir.
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Sekil 83. Check-Line T1-250 L ultrasonik kalinlik 6l¢iim cihaz1

2.6.5. Mekanik Testler

Bu g¢alismada, orjinal numuneler i¢in 5 adet ¢gekme ve 5 adet de egilme olmak
lizere toplam 10 numune test edilmistir. Yamanmis numunelerden 18 adet ¢ekme ve
18 adet egilme testlerine ait 36 adet senaryonun her biri icin 5’er adet olmak tizere
toplam 180 adet numune hazirlanmistir. Cizik hasar1 verilmis ancak yamanmayan
bir¢ok numunenin de mekanik testleri yapilmistir. Diger taraftan el yatirmasi sonrasi
sicak presleme yoOntemiyle kompozit plaka iiretiminde; hidrolik pres tarafindan
uygulanan kiirleme basincinin kalibin tamamina esit dagitilamamasi, kalibin orta
bolgesindeki fazla recinenin kenar bolgelerdeki recineye kiyasla (kalip disina
atilamadan) orta bolgede birikmesi, alt ve iist kalibin nispeten az da olsa esnemesi
(yeterince rijit kalamamasi) gibi sebeplerle plakanin tamaminda stabil bir kalinlik elde
etmek zorlasmistir. Dolayisiyla yukarida bahsedildigi gibi 12 katmanli kompozit

plakanin yari-kapali kalipta iiretilmesindeki geleneksel sorunlarla karsilasilmistir.
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Plakanin kenarlarindan (fakir regineli ve ortalamanin altinda kalinlik) veya
ortasindan (zengin regineli ve ortalamanin istiinde kalinlik) alinan bazi hatali
numunelerden veya ¢ekme cihazinin baglama c¢enelerindeki ciddi kayma hatalarindan

dolay1 baz1 numunelerin test sonuclar1 dikkate alinmamastir.

Her senaryo i¢in ortalama en az 3—4 numune saglikli sekilde test edilmis olup
hatali sonuclar elenerek degerlendirmeye dahil edilmemistir. Bu nedenle istatistik
degerlendirmelerde ¢ekme testi igin 57, egilme testi i¢in 65 olmak iizere toplam 122
adet numunenin test sonuclar1 esas alinmistir (Sekil 84). Baz1 grafikler MS Excel ile

bazi istatistiksel analizler ve grafikler ise IBM SPSS-24 yazilimiyla elde edilmistir.

Sekil 84. Cekme ve egme numuneleri dosyasi

Kompozitlerin en temel mekanik 6zelliklerinin belirlenmesi i¢in gerekli cekme
ve egilme testleri; Manisa Celal Bayar Universitesi Makine Miihendisligi
Laboratuvarindaki Autograph Shimadzu AG-IS 100 kN iiniversal test cihazinda
yapilmustir (Sekil 85).
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Sekil 85. Autograph Shimadzu AG-IS 100 kN {tiniversal test cihazi

2.6.5.1. Cekme ve U¢ Noktadan Egme Testleri

Cekme testi icin TS-EN-ISO-527-4 (2007) standardi kullanilmistir. Cene
ilerleme hiz1 1,0 mm/dak olacak sekilde uygulanmistir. Test sirasinda, gekme cihazinin
bilgisayar tabanli yazilimi ile her bir 6rnek i¢in kuvvet ve deplasman verileri, saniyede
beste bir araliklarla kaydedilmistir. Termoset yapidaki polimer regineler, gevrek bir
yaptya sahip olduklarindan, yiikleme sirasinda %uzama degerleri oldukca diisiik
seviyelerde kalmigtir. Cekme testi ve test sonrasina ait bir hasar 6rnegi Sekil 86 (a) ve
(b)’de gosterilmistir. Bu testler sirasinda, fiber kopma hasarlarinin yani sira bazi
orneklerde tabakalar arasi ayrilma (delaminasyon) hasarlar1 da gézlenmistir. Dikkate

alinan verilerin ortalama degerleri gekme mukavemeti olarak kabul edilmistir.

Ug nokta egme testi icin ASTM-D7264/D7264M (2007)’e gore test standardi
kullanilmistir.  Egme testleri standarda uygun olarak 1,0 mm/dak hizinda
gerceklestirilmistir. Ug¢ nokta egilme testi ve bir hasar 6rnegi Sekil 86 (c) ve (d)’de
verilmistir. U¢ noktadan egilme testlerinde, fiber kirilmalar1 gdzlenmis olup bazi
numunelerde ise nihai kirilma hasari1 meydana gelmeden sehim miktar1 standart
sinirlara ulastiginda test sonlandirilmistir. Dikkate alinan verilerin ortalama degerleri

egme mukavemeti olarak kabul edilmistir.
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Sekil 86. Cekme ve egme testleri ve test sonrast numune drnekleri

2.6.6. SEM Analizleri

Kompozit numunelerin kirilan yiizeylerinin SEM analizleri; Izmir Yiiksek
Teknoloji Enstitiisii Malzeme Arastirma Merkezinde Sekil 87°de gosterilen QUANTA
FEG 250 SEM cihazi ile yapilmistir. SEM analizi i¢in 21 adet (11 egilme, 10 cekme)
numune hazirlanmigtir. Numuneler 7°li gruplar halinde, kirilan yiizeyler iiste Sekil 88
(a) ve kirilan ylizeyler yana gelecek sekilde Sekil 88 (b)’de gosterildigi gibi test
standlarina yerlestirilerek iki asamada analiz edilmistir. Her bir numune i¢in 50x ve

100x biiyiikliigiinde toplam dorder goriintii alinmustir.

Sekil 87. QUANTA FEG 250 SEM cihazi
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(a) hasarli bélgelere iistten ve (b) yandan bakis

Sekil 88. SEM goriintiileri 6ncesi numunelerin sabitlenmesi (test standlari)

2.7. Yama Verimliligi Hesabi

Senaryosu verilen her bir yama grubu i¢in mukavemet ve modiil verimlilikleri

sirastyla asagidaki 6, 7, 8 ve 9 nolu denklemler kullanilarak hesaplanabilir

(Abu Bakar, 2001).

ey = o2 ¥100 (©)
Mg, = ?T" X100 7
Ny, = ‘;—" 100 (8)
Mo, = 22 X100 ©)

Denklemlerde kullanilan simgelerin anlamlari ise asagida sirastyla verilmistir.
N¢, V€ NEg, : N. senaryoya ait numunelerin ¢ekme mukavemeti ve modiilii agisindan

yama verimi (%)

(0]

¢, V€ E. : n. senaryoya ait numunelerin gekme mukavemeti ve modili (MPa)

0co Ve E¢o: kompozit plakanin orjinal gekme mukavemeti ve modiilii (MPa)
Ne,, VE Nge, : N. senaryoya ait numunelerin egilme mukavemeti ve modiilii agisindan

yama verimi (%)
e, Ve E, : n. senaryoya ait numunelerin egilme mukavemeti ve modiilii (MPa)

Oqo Ve E,,: kompozit plakanin orjinal egilme mukavemeti ve modiilii (MPa)

85



UCUNCU BOLUM
3. ARASTIRMA BULGULARI VE TARTISMA
3.1. Optik Goriintiileme Bulgulari

Optik mikroskopta oncelikle U ve V-kesitli derin ¢izik a¢ilmig numune
goriintlileri alinmis olup sirasiyla Sekil 89 (a) ve (b) verilmistir. Yamandiktan sonra 3
farkl sart altinda kiirlenen baz1 numunelerin mekanik testler oncesi optik goriintiileri
ise Sekil 89 (c), (d), (e) ve (f)’de goriilmektedir. Epoksi A yamalar kirmizi, Epoksi B
ve Epoksi C seffaf agik sar1 renklidir.

(a) U-kesitli derin ¢izik, (b) V-kesitli derin ¢izik, (c) Epoksi A U-yama,
(d) Epoksi B U-yama, (e) Epoksi A V-yama, (f) Epoksi C V-yama

Sekil 89. Derin ¢iziklerin ve yamalarin optik mikroskop goriintiileri

Sekil 90’da yama kaynakli numunede gézlenen hasarlar verilmistir. Sekil 90
(a) ve (b) cekme testi sonunda yamada goriinen bazi hasar ¢esitleri iken Sekil 90 (c)
ve (d)’dekiler ise egilme testi sonundaki hasarlardandir. Sekil 90 (a)’daki U-yamanin
sol ylizeyinde iyi-gii¢lii bir yama bolgesi goriilmektedir. Ancak ¢ekme kuvvetinin
etkisiyle sag yiizeyindeki “zayif yapismadan kaynaklanan” lokal bir ¢atlak, numune
ve yama arasinda ayrilma (debonding) meydana gelmistir. Bu ¢atlagin ilerlemesi yine
giiclli yapisma nedeniyle yamanin alt yiizeyinden devam edememistir. Numunenin
kendisinde buldugu zayif bir bolgeden, elyaf-matris ayrilmasiyla kirilarak kopmustur.
Sekil 90 (b)’deki V-yamada ise numunedeki genel hasar direkt yamadan baslamistir.
Sekil 90 (c)’deki U-yamada hasar egme kuvveti etkisiyle hem sag-yan yapisma
yiizeyinden hem de yamanin tam ortasinda olusan bir catlaktan baslamistir. Sekil 90

(d)’deki genel hasar Sekil 90 (a)’da kinin bir benzeridir.
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Egme kuvvetinin etkisiyle, yama kenarinda yine “zayif yapisma kaynakli”
lokal bir ¢atlak, numune ve yama arasinda ayrilmaya sebep olmustur. Catlak ilerlemesi
yamanin alt yiizeyinden devam etmeden, numunede buldugu zayif bir bdlgeden
ilerleyerek numunenin kirilmasia sebep olmustur. Yamali numunelerdeki genel
hasarlar sadece yama kaynakli meydana gelmemistir. Baz1 numuneler, yama bolgesi

disindan hasara ugramis veya kirtlmistir (Sekil 91).

U-yama Epoksi A

Hasarsiz aynima Hasar (kirilma)
bolgesi
bt g lyi dolgu (yama)

t Hasar gormily
GeRmE Ky eti o g N gl bolgesi
N (" N

yama
Hasar (kirilma)
bélgesi

V-yama Epoksi A

1. hasar

(yama kenari) V-yama : Epoksi C

1 mm] 7" 1. hasar (yama kenar1)
et A |

2. hasar Hasarsiz dolgu kenan

(yama gatlag) Sl Y o 2. hasar
4 = "::lf" B (numunede kirilma)

U-yama EpoksiB [} Egme Kuvveti

Sekil 90. Yamada ve yama bolgesindeki hasar ¢esitleri

‘ yama bolgesi b
f;f diginda hasar ( )
’%/'/

e
L.

/
yama hol"ul /.
) ‘v .

disinda hasar-—

yama bolgesi

yama bolgesi yama bolgesi

/dl\mda hasar (C) disinda hasar

= yama \ "'
/ yama bolgesi
/ bolgesi

Sekil 91. Yama bolgesi disindan hasara ugrayan 6rnek numuneler
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3.2. Yiizey Piiriizliiliigii Ol¢iim Bulgular

Yama Oncesi Sekil 92°de goriildiigii gibi numunelerin U ve V kesitlerine ait
yama yapigsma yiizeylerinin piiriizliiliikleri 6l¢iilmiistiir. Dijital yiizey piiriizliiliik
Olciim cihazi ile yaptigimiz Slgtimlerde; U-gizik yiizeyi i¢in R.=3,253+0,423 um,
Rimnax=28,190+4,732 um, V-¢izik ylizeyi i¢in R;=1,699+0,075 pm, Rmax=14,510+0,814
um degerleri elde edilmistir. Ug-agizli frezeyle agilan U-gizikli yiizeylerdeki kesintiye
ugramis elyaf uclari, iki-agizl frezeyle acilan V-¢izikli yiizeylere gore daha ¢ok disari
cikarilmigtir. Bundan dolay1 Sekil 92 (a)’da “pamuklanma” denilen elyaf liflerinin
ortaya c¢iktigr iplikli bir ylizey goriintiisii olugsmustur. Pamuklanan bolgeler diger
yiizlere gore piiriizliiliik ve porozite agisindan daha yiiksek olup, 1slak yamanin bu

bolgeye daha iyi tutunmasini saglar.

Sekil 92. Yama oOncesi (a) U ve (b) V-geometrilerinin yiizey goriintiileri

3.3. Olciim Sertlik Bulgulari

Plakalar once, test cihazinin baskisi altinda egilip sekli bozulmayacak diiz bir
yiizeye oturtuldu. Cihaz gévdesinden tek elle tutularak batma ucu plaka yilizeyine dik
gelecek sekilde konumlandirildi. Cihaza elle hizli bir sekilde baski kuvveti
uygulanarak sertlik gostergesinden okunan en biiyiikk sayisal deger kaydedildi
(Sekil 93). Plaka yiizeylerinden standartta belirtilen araliklarla 15 adet 6l¢tim yapildi.
Plakalarin sertlik degeri ortalama 70 Barcol olarak tespit edilmistir. Bu deger cihaz
kullanim kilavuzunda belirtilen doniisiim tablosu kullanilarak Brinell, Vickers ve

Rockwell sertlik degerlerine doniistiiriilmiistiir (Tablo 6).
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Sekil 93. Barcol cihazi ile sertlik 6l¢timii

Tablo 6. Sertlik dontisiim tablosu (Bulut Makina,1990)

) ) Rockwell
Barcol Brinell Vickers B E F o
70 64 69 18 74 73 96

3.4. Ultrasonik Test Cihaziyla Ol¢iim Bulgular

USNG60 cihaziyla yapilan kontrollerden alinan ekran goriintiileri ve sinyaller su
sekilde agiklanabilir: Kontrol esnasinda ortalama 2,5 mm kalinligindaki numunelerden
iki taban palsi alinmistir. Birinci taban palsi “display delay” ayarlariyla eksenin sol
kenarina yerlestirilmistir. ikinci taban palsi ise ekranin en sagindadir. USN60 cihaziyla
yapilan kontrollerinden alinan ekran goriintiilerinde; birinci ile ikinci pals arasindaki
mesafe “pargcanin kalinligin1” gosterir (Sekil 94). Ortada goriinen sinyal ise “hasarli
bolgeyi” gosterir. Birinci pals ile {igiincii pals arasindaki mesafe “hasarli bolgenin
kalinligin1” gostermektedir. Bu sinyal goriintiileri sayesinde, test numunelerindeki
hasarlar gergek hava araglarinin kompozit yiizeylerinde olusan hasarlar gibi tespit
edilmis oldu (Sekil 95). Yamanmig numunelerdeki yamali bolgenin USN 60 cihaziyla
yapilan kontrollerinden alinan ekran goriintiilerinde; Birinci pals ile ikinci pals
arasindaki mesafe “parcanin kalinligim1”, ortada goriinen sinyal ise “yamanmis
bolgeyi” gostermektedir (Sekil 96). Yapilan bu kontrol sayesinde, test
numunelerindeki yamanmis bolgeler, gercek hava araglarinin onarim gormiis

kompozit yiizeyleri gibi kontrol edilerek “yamalarin uygunlugu” tespit edilmistir.
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(b)

~
o
N
Genlik (sinyal enerjisi)

- Transduser

__—-Mika takoz

Range (zamana bagli mesafe)

—

Parca kalinhg:

Sekil 94. USN60 cihaziyla numune kontrolii ve ekran goriintiisii

(a)

L3 ]; T
1 “F
¥ GATES TRIG

AUTOCAL

Hasarli bélge

kalnhip : 3 » Numune kalinhig:

1 2

Sekil 95. USN60 cihaziyla hasarli bolgenin kontrolii ve ekran goriintiisii

(a)

PLSRCVR  GATES

L —

Numune kalinhig
1 2

Sekil 96. USN60 cihaziyla yamali bolgenin kontrolii ve ekran goriintiisii
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Numune kalinliklarinin 6l¢limii, yiizey altt hasar boyutunun belirlenmesi ve
yama bolgesi kalinliginin 6l¢timii i¢in Check-Line T1-250 L ultrasonik kalinlik 6l¢iim
cithaz1 kullanilmistir. Derin ¢izik hasarli numunelerde, ¢izik yiizey alta gelecek sekilde
masaya yerlestirildi. Cihazin transdiiseriyle kontroller yapilmistir. Sekil 97°deki 6rnek
Ol¢iimde; numunenin orta bdlgesinin orijinal numune kalinligindan (3,16 mm)
yaklagik 1,11 mm ince oldugu (2,05 mm) tespit edilmistir. Bu sayede numunenin
yiizey altinda 1,11 mm derinliginde hasar oldugu belirlenmistir. Sekil 98’de goriilen
ornek Olglimde; yama yapilmis numunenin yiizeyi ultrasonik kalinlik 6l¢iim cihazi
transdiiseriyle taranmig ve numune kalinliginin her noktada ayni (2,43 mm) oldugu
tespit edilmistir. Bu durum hasarli ylizeyin tamaminin yama islemiyle verimli sekilde

onarildigini gostermektedir.

Sekil 98. Check-Line T1-250 L cihazi ile yamanmis ylizeyin kontroli
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3.5. Cekme ve Egilme Testi Bulgular

Orjinal (hasarsiz) numunelerin temel mekanik O6zelliklerine ait ortalama
sonuclar Tablo 7°de goriilmektedir. Orjinal numunelerin ortalama ¢ekme mukavemeti
218,9 MPa, ¢ekme modiilii 21415 MPa, maksimum sekil degisimi %0,97 dir. Egilme
mukavemeti ise 361 MPa, egilme modiilii 21961 MPa ve maksimum sehimi %1,65
olarak tespit edilmistir. Onarilmayan (yamasiz) U ve V-¢izik hasar1 verilmis
numunelerin mekanik Ozelliklerine ait ortalama sonuglar1 da ayni Tablo 7°de

verilmigtir.

Tablo 7. Orijinal ve yamasiz numunelerin ¢cekme ve egilme sonuglari

Orjinal (hasarsiz)

U-¢izikli numuneler V-¢izikli numuneler
numuneler
O¢co E €co Ocua Ecva | €cua K O¢va Ewva | &wa Kk
(MPa) ((MPa)| (%) | (MPa) | (MPa) | (%) (MPa) | (MPa) | (%)

218,9 |21415| 0,97 | 95,2 | 13135 | 0,97 | 2,299 | 106,2 | 12454 | 2,43 | 2,061

O-EO EEO geo Geua Eeua geua k Geva Eeva geva k
(MPa) |(MPa)| (%) |(MPa) | (MPa) | (%) (MPa) | (MPa) | (%)

361,0 |21961| 1,65 | 210,8 | 13013 | 2,42 | 1,712 | 191,9 | 12447 | 2,58 | 1,881

Buradaki k faktor: U ve V ¢iziklerin neden oldugu mukavemet azalma katsayisidir.

Epoksi A, Epoksi B ve Epoksi C ile yamanan numunelerin genelini temsil
edecek sekilde orneklenen “cekme mukavemeti—-%uzama” ve “egilme
mukavemeti—%sehim” grafikleri sirasiyla Sekil 99-Sekil 101 ile Sekil 102—Sekil 104
arasinda verilmistir.

Epoksi A 23 “C/24h U-gizik @) Epoksi A 40 °C/4h U<gizik o)
a
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Coume swbavomat (MP2)

Cime mmkavemeti (MP2)

Cekme mukavemeti (MPa)
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o4 o 12 (B 20 R
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b |
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16 20
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24 28
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02

32
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Ia

(e)

(a)

()
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2

12 16 0 4
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N
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(Y 20
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4 2N

Sekil 99. Epoksi A ile yamanan numunelerin ¢ekme-uzama grafikleri

Epoksi B 40 °C/4h U-¢izik

04 08 1.6 20

Uzama (%)
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275 Epoksi B 23 °C/24h V-¢izik
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24 23
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Cekme mukavemeti (MPa)

Cokme mukavemen (MPa)

Cekme mukavemeti (MPa)

Cekme mukavemets (MPa)

s Epoksi B 40 °C/4h V-gizik s Epoksi B 60 °C/2h V-gizik
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228 228
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150 = 130
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E
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350 |~ & s
4
25 2
¥ ;
0 [
0.0 04 0K 12 1.6 20 24 23 12 36 00 04 0% 1.2 Lo 20 24 28 32 36
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Sekil 100. Epoksi B ile yamanan numunelerin ¢cekme-uzama grafikleri

275 Epoksi C 23 °C/24h U-¢izik (@) 275 Epoksi C 40 °C/4h U-¢izik (b)
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Sekil 101. Epoksi C ile yamanan numunelerin ¢cekme-uzama grafikleri
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Egilme mukavemcti (MPa)
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Sekil 102. Epoksi A ile yamanan numunelerin egilme-sehim grafikleri

00 0S5 10 1S 20 25 30 35 40
Schim (%)
275 Epoksi A 60 °C/2h U-¢izik
2%
- 228
2
> 200
E 175
z 1%
i
¥ 100
B s
0
25
0
00 05 10 15 20 25 30 35 40
Schim (%)
275 Epoksi A 40 °C/4h V-¢izik
2%
s
g 200
Z17s
B
i 125
2100
B 7
%
2
[ :
00 05 10 15 20 25 30 35 40
Sehim (%)
275 Epoksi B 23 %C/24h U-gizik
250
225
200
175 = ““-..,,\_‘_
150 / T e
125 / ‘\q
100 = y
E S
78 L\ ]\~
50 £ 1
2 |
o !
0o 03 1.0 1.5 20 2% a0 35 40
Selum (%)

45

e
i
b

(a)

et
[
=]

Epoks: B 40 9C/4h U-cizik

b
b
th

Egilme mukavemeti (MPa)

S0

95

§ ¥

]
2 o 8

i
A

=
"

A0

05 Lo 15 30 IF 30

Schim (%)

40 45

5.0

0

0

(b)

50



Epoksi B 60 °C/2h U-¢gizik

Epoksi B 23 °C/24h V-¢izik
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(MPa)

farklh kiirleme sartlarinda onarilmistir. Bu sekilde 18 onarim senaryosu (parametre)
kullanilmistir. Bu parametreler; Senaryo-1 (S1), Senaryo-2 (S2), ... , Senaryo-18

(S18) olarak adlandirilmis ve Tablo 8’de gosterilmistir. Bu asamada ise orjinal hasarsiz

gilme mukavemeti

278 Epoksi C 40 °C/4h V-¢izik

Schim (%)

Egilme mukavemeti (MPa)

Epoksi C 60 °C/2h V-¢1zik

(f)

Sekil 104. Epoksi C ile yamanan numunelerin egilme-sehim grafikleri

Kompozit numunelere agilan 2 farkli derin ¢izik hasari; 3 farkli recineyle ve 3

ve onarilan numunelerin ¢ekme ve egilme test sonuglar1 verilmistir.

Tablo 8. Hasarli numunelerin onarim senaryolari (parametreler)

% Kiirleme [Epoksi| Yama % Kiirleme |Epoksi| Yama
qu) sartlari tipi | geometrisi &5) sartlari tipi | geometrisi
1 123°C/24h| <« 10 | 23°C/24h <

2 | 40°C/4h % 11 40°C/4h %

3 | 60°Cioh | & 12 | 60°C2n | =

4 123°C/24h | m 13 | 23°C/24h m

5 | 40°C/4n % U 14 | 40°C/4h % \V4
6 | 60°C/2h = 15 60°C/2h =

7 123°C/24h | © 16 | 23°C/24h @)

8 | 40°C/an | £ 17 | 40°cih | &

9 | 60°C/2h o 18 | 60°C/2h o
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Tablo 9. Onarilan numunelerin mekanik 6zellikleri ve yama verimleri

(Cekme Ozellikleri ve yama verimleri | Egilme 6zellikleri ve yama verimleri

O, +SH.
(MPa)

E, +sH. Ee,

E. +SH. £ O, +S.H.
n ¢n n NEe
(MPa) "1 (%)

Ten | mpPa)  TEn | (%)| (MPa)

Ne,

Senaryo

p—

130,90 %60 17624 %82/1,04] 207,19 %57/|21404 %97 1,87

2 1198,90 %91/19104 %89(2,76(212,73 %59 (15292 %70 | 1,84

31119,97 %55 15326 %7210,83] 179,026 |%50(16177 %74 1,89

4 1184,12 % 84| 18091 %84(1,21]234,87 % 6513576 %62 | 1,87

5 (133,93 %61 14624 %6810,94] 98,24 %27(15755 %72 2,11

6 1206,84 %94 | 14458 %68 2,16(221,29 %61|12952 %59 | 2,50

71133,67 %61 12045 %561,09|214,18 %59 16263 %74 | 2,50

8 1149,69 %68 12918 %60 1,23] 198,69 %55 (13937 %63 | 2,94

9 [195,74 %89|16486 %77(2,75|174,91 %48 (14846 %68 | 2,55

10] 150,37 %69 13747 %64|1,27]203,04 %56 (17846 %81 | 1,88

111128,12 %59 115031 %70(1,08]154,21 %43(21709 %99 1,19

121171,74 %78 13677 %64 |1,71{204,00 %57(18240 %83 2,59

13]184,92 %84|16053 %75(1,79]201,71 %56 (18435 %84 2,53

141148,79 %68 116941 %79/1,21{153,42 %42 | 12166 %55 (2,16

151114,72 %52 | 14082 %66|1,20{168,49 %47(16388 %75 2,52

16]175,11 %80 15353 %72|3,47|176,66 %49(21051 %96 1,76

171143,27 %65 13712 %64 |1,21[125,83 %35| 15453 %70 | 2,60

181140,82 %64 17375 %81|0,87]145,38 %40{18019 %82 1,91

Tablo 9’da ise “orjinal hasarsiz” ve 18 sekiz farkli senaryo altinda “onarilan
numunelerin” ¢ekme ve egilme testi verileriyle birlikte yamanin basarisini gésteren
“orjinal mukavemeti karsilama oran1” veya “yama verimi” degerleri Denklem (6)

ve (7) ile hesaplanarak verilmistir.
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Tablo 9’da goriildiigl gibi gelistirilen prosesle onarilan numunelerin; ¢ekme
mukavemeti % 84-94, cekme modiilii % 79-89, egilme mukavemeti %61-65, egilme
modiilii ise % 84-99 oraninda orjinali karsilayabildigi tespit edilmistir. Benzer sekilde,
Hu ve Soutis (2000) ¢ift bindirmeli yamanin hasarsiz par¢a mukavemetinin yaklagik
%80 oraninda, Breitzman vd. (2009) ise hasarli bolgeye yapilan atkili yama (prepreg)
onarimryla %80'e kadar dayanimlarmni koruyabildiklerini kanitlamiglardir. Ilaveten,
hasarli katlarin onarim yapildiktan sonra, iizerine tek kat ilave bir yama daha

yapildiginda %85-90'a varan mukavemetin geri kazanabilecegi sonucuna varilmistir.

Onarilan numunelerde maksimum ve minimim ¢ekme mukavemeti ile modiila
sirastyla; S6 (206,84 MPa) ve S2 (19104 MPa) ile S15 (114,72 MPa) ve S7°de (12045
MPa) elde edilmistir (Tablo 9 ve Sekil 105). Maksimum ve minimim egilme
mukavemeti ile modiilii ise sirasiyla; S4 (234,87 MPa) ve S11 (21709 MPa) ile S5
(98,24 MPa) ve S14’te (12166 MPa) elde edilmistir (Tablo 9 ve Sekil 106).
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Sekil 105. Cekme mukavemeti ve ¢ekme modiilii sonuglari
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Sekil 106. Egilme mukavemeti ve egilme modiilii sonuglari

Tablo7, Tablo 9, Sekil 105 ve Sekil 106 incelendiginde; onarilmamis
numunelerin ¢gekme mukavemetleri orjinal numunelere gore %S51-57 oraninda
diismistiir. Onarilmis numunelerinki ise ortalama % 26-31 oraninda azalmis olmasina
ragmen S6’da bu azalma % 6’ya kadar ¢ekilmistir. Onarilmamis numunelerin ¢ekme
modilleri orjinal numunelere gore %39-42 oraninda diigmistir. Onarilmig
numunelerinki ise ortalama %27-29 oraninda azalmis olmasina ragmen S2’de bu
azalma %11’e kadar cekilmistir. Onarllmamis numunelerin egilme mukavemetleri
orjinal numunelere gore %4247 oraninda azalmistir. Onarilmis numunelerinki ise
ortalama %46-53 oraninda diismiis olmasina ragmen S4’te bu azalma % 35’e kadar
cekilmistir. Onarillmamis numunelerin egilme modiilleri orjinal numunelere gore
90 41-43 oraninda azalmistir. Onarilmis numunelerinki ise ortalama % 19-29 oraninda

azalmis olmasina ragmen S11°de bu azalma %1’e kadar ¢ekilmistir.
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Gorildiigii gibi yamanan numunelerin hasarsiz numunelere oranla egilme
mukavemeti degerleri diisiik ¢ikmistir. Yani egilme mukavemeti agisindan onarim
veriminin ortalamasinin “kozmetik dolgu” verimi kadar diisebildigi anlagilmaktadir.
Bu durum birka¢ sekilde agiklanabilir. Sekil 107 (a) ve (b)’de goriildiigii gibi bu
calismada numuneler, yamanan bdlgelerinin ters yilizeylerinden egme testine tabi
tutulmustur. Bu nedenle yama st ylizeyi ile yama/cizik arasi sag-sol yapisma
yiizeylerine yiiksek ¢cekme gerilmesi etki eder. Bu kritik gerilme, hem yama hasarina
hem de ara yiizey ayrilmasini zorlayan formdadir. Egilme yiikii Sekil 107 (c) ve
(d)’deki yama yiizeyinden uygulanmis olsaydi; yama iist yiizeyi ve yama/¢izik arasi
sag-sol yapisma yiizeylerine basi gerilmesi etki edecek ve genel hasarin olusmasi daha
yilksek egilme gerilmesinde meydana gelebilecekti. Bu duruma “gerilme

konsantrasyonu (yogunlagma) faktorii” boliimiinde de deginilecektir.

Yeter vd. (2024) yaptiklar1 bir ¢alismada, hasarli bolgeyi ¢ikarip sadece dolgu
katmaniyla doldurmanin iyi bir ¢6ziim olmadigini, hasar bolgesine dolgu yapilmasiyla
mukavemetin ancak %30,35 gibi ¢ok diisiik oranda (256,64 MPa, 77,90 MPa) geri
kazanilabildigini kanitlamislardir. Yapisma ylizey alani en yiiksek tutulan senaryodaki
atkili yamalar ile en yiliksek %91,07 oranmna kadar (256,64 MPa, 233,74 MPa)
mukavemetin geri kazanabildigini tespit etmislerdir. Senaryolarin sonuglar
incelendiginde, yamanin yapisma yiizeyinin bilyiikliigline bagli olarak mukavemet

degerinin arttig1 tespit edilmistir.

Vo
o
p—
egme
kuvveti

kuvvet

egme

. ; T . : /
~._Onanm arayiizil boyunca gatlak_- . Onanm arayiizil boyunca ¢atlak -
“_baglangie1 ve yayilmasy S baglangier ve yayilmasi

Sekil 107. Egme yiikiiniin yama tersi veya yama yiizeyden uygulanmasi
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Sekil 108°de goriildiigii gibi ana plakadaki fiberler ¢ift yonde (0°/90°) yiik
tagirken, yama bolgesindeki fiberler tek yonlii olarak (UD) x-yoniinde (0°)
yerlestirildiginden y-yoniindeki (90°) gerilmeleri karsilayamamaktadir. Bu durumda
ozellikle egilme mukavemeti agisindan ciddi dezavantaj olusturmaktadir. Diger
taraftan ana plakaya etkiyen ¢ekme ve egilme yiikiiniin tasinmasinda esas etkili olan
fiberler ise 90° yoniindeki siirekli fiberlerdir. Y-yonlii (90°) bu fiberlerin derin ¢izik
vasitastyla kesintiye ve siireksizlige ugramasi numunenin mukavemetinde ani
diismelere neden olmustur. Bu nedenle 6zellikle egilme testlerinde daha sik olmakla
birlikte her iki testte de test numunelerinin genel hasari, yamalarin iist bolgesinden

veya yapisma ara yiizeyinden basladigr goriilmiistiir (Sekil 109).

tek yonlii (0°)
yama fiberleri

Ana plaka

tek yonlii (0°)
yama fiberleri

Yama bolgesi

kuvveti

Yama bolgesi

Cift yonde (0°/90°)
yiik tasiyan fiberler
/\ 90°
s y-yonii 0° yonde yiik _ ¥ 9o yonde yiik
X-yonii tagiyan fiberler €2Me tagtyan fiberler

kuvveti

Sekil 108. Tek yonlii (0°) yama fiberlerinin yiik tasima etkisi

= yiizey hasar \ 2 yiizey hasari

Yama iist Yama iist
~ yiizey hasar ; ; - /" yiizey hasari

Yama list

= Yama list
yiizey hasar ™ yiizey hasarn
; v T

birlesme ara‘yuzeyintdei
catlak ilerlemesi

Sekil 109. Yama ylizeyinden baslayan hasarlar
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Dolayisiyla direkt egilmeye veya darbeye maruz, kritik kompozit laminatlarin
onarimlarinda ¢ozgli (0°) yoniindeki yamaya ilave mutlaka atki (90°) yoniinde de

(etkiyen kuvvet yoniinde) yama yapilmasi gerektigi anlasilmaktadir.

Ormegin Kim vd. (2020) calismalarinda; hasarli kompozit numuneleri atki
(scarf, weft) yama (V-kesitli), basamakli atki yama (U-kesitli) ve dig yama seklinde {i¢
farkli yama tiiriiyle onarmiglardir. Onarilan numuneleri egilme ve burkulma testlerine
tabi tutmuslardir. Deneysel egilme sonuglari, atki yamasi uygulanan numunelerin
iyilesme oraninin %91,8 ile en yiiksek oldugunu gostermistir. Ekstra olarak bu tez
caligmasinin 3.11’inci boliimiinde kuvvet yoniinde (90°) uygulanan yamanin etkisi

incelenmistir.

3.6. Onarim Mukavemetini Etkileyen Onemli Faktorler

Hasarli kompozit yapilarin yapistirict dolgu veya epoksi recine esasli yamalarla
birlestirilmesi/onarilmasi gibi ¢alismalarda; ylizey islemi, yiizey piiriizliiliigi, birlesme
konfigiirasyonu, birlesme geometrisi gibi etkenlerin yamayla onarilmis kompozitlerin
mukavemetini  etkileyen ana  parametreler oldugu  tespit  edilmistir
(Budhe vd., 2017). Yama geometrisi, kiirleme sicakligi ve onarim ydntemlerinin
kompozit yapilarin mekanik dayanimi iizerindeki kritik etkilerini arastiran benzer
calismalar yapilmistir (Ahn ve Springer, 1998; Campilho vd., 2005; Dagdelen, 2010;
Durmus, 2006). Katnam vd. (2013) kompozit ucak yapilarinin yapistirilmis onarimi
lizerine yaptiklar1 calismada; yama mukavemetinin sertligi ve dayanikliliginin,
onarimda kullanilan yama ve epoksi tiiriine, geometrik parametrelere ve islem

parametrelerine (yiizey islemi, kiirleme kosullar1) bagl oldugunu gézlemlemislerdir.

Bu ¢alismada onarim mukavemetini etkileyen faktorler ise asagida 6zetlenmis
ve sirastyla agiklanmastir.
(1) Yama geometrisi (kesit ve ylizey alani),
(2) Yama geometrisine bagl gerilme konsantrasyonu (yogunlagsma) faktorti,
(3) Yama kanali agmada kullanilan takima bagli yapisma ylizeylerinin piiriizliliigd,
(4) Katman sayis1 ve kompozit plaka imalat yontemine bagli degisen numune kalinligi,
(5) Regine tipi, viskozitesi ve re¢ine mukavemeti,

(6) Yama sonrasi kiirleme sartlar1
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3.6.1. Yama geometrisi (kesit ve yiizey alam) etkisi

Yama mukavemetini etkileyen faktorler arasinda yama yapisma yiizey alani ve
yama kesiti (hacmi) yer almaktadir (Gad vd., 2022; Gad vd., 2019). Bu calismada
yama bolgesinin hem ylizey alani hem de yama kesiti matematiksel olarak
hesaplanmistir. Buna gore alt yiizeylerde dahil olmak {izere U-geometrinin toplam
yapigsma yiizey alani V-geometriden %16,4-26,7 daha biiyiiktiir. Benzer sekilde
yamalarin U-kesit alan1 V-kesitten %18,2-36,7 daha biiyliktiir. Ancak, esasen
gerilmeleri karsilayan V-geometrideki yapisma yan yiizey alan1 U-geometriye gore

%15,0—-15,8 daha biiytiktiir (Sekil 110).

Cu=0.8+0.8+2 = 3.6 mip / Cv=0.92+0.92+1 = 2.84 mn
Avu =3.6xW mm? Av = 2.84xW mm?
YYu = (2x0.8)xW mm?

YYv=(2x0.92)xW mm?
(@) » 113
E]
a
L}
=
. o yapigma yan yapisma yan
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yapisma yan 239 yapigma yan
yiizey alan1 (YYv) yiizey alan (YYv)

¢izik derinligi = 0.4xT= 1.2 mm

Sekil 110. Yama geometrileri ve dlgiileri

Tablo 9, Sekil 105 ve Sekil 106 incelendiginde; U-yamali numunelerin
ortalama ¢ekme mukavemeti, modiilii ve maksimum sekil degisimi V-yamalilara gore
sirastyla %7,5 , %3,5 ve 1,01 kat daha yliksektir. Benzer sekilde U-yamali
numunelerin ortalama egilme mukavemeti ve maksimum sekil de§isimi V-yamalilara
gore %13,6 ve 1,05 kat daha yliksektir. Ancak, ortalama egme modiiliinde ise V-
yamali numuneler, U-yamalarina gére % 14 daha yiiksektir. Bu durumun, sebebinin
Sekil 110°da da ifade edilen, “V-geometrideki yapigsma yan ylizey alaninin U-
geometriye  gore  %15,0-15,8 daha biiylik” olmasindan  kaynaklandig
diistiniilmektedir. Diger yandan; U-yamali numunelere gore, V-yamali numunelerde
yama/¢izik yapisma yan yiizeylerinde olusan c¢atlak “ana plaka katmanlarindaki
60°’lik kayma diizlemleri aracihigiyla, zayif ara-yiizeylere daha cabuk ulastigi ve

tabaka ayrilmasi hasariyla genel hasari kolaylastirdigr” anlasilmaktadir.
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Sekil 111°de ozellikle V-yamalarda; (a) yama/¢izik yapisma yan yiizeyinde
olusan ilk catlakla baslayip, ana plakada tabaka ayrilmasi hasari ile devam eden hasar,
(b ve c) yama/¢izik yapigsma yan yiizeyinde olusan ilk ¢atlakla baglayip ana plakada
kademeli tabaka ayrilmasi ve fiber kirilmasi ile sonuglanan kombine hasar, (d) 60°’lik
diizlem sonundaki keskin koselerdeki gerilme yigilmalarinin sebep oldugu ve ana
plakanin tabakalar arasina dogru ilerleyen kdse catlaklari, (e, f ve g) yama kenarindan
baslayan, ancak ana plakadaki tabakalara hasar vermeden, yama alt ylizeyinden devam
eden catlak (h) yama st ylizeyinden baglayan ana plakadaki tabakalara zarar

vermeden yama i¢inden devam eden catlak goriilmektedir.

ELERJELETE] yama/gizik yapisma yan ana plakada kademeli tabaka ayrilmas: ve
tabaka ayrilmast hasart  yiizeyinde olusan 1. ¢atlak B fiber kirilma ile sonuclanan kombine hasar

yama/¢izik yapisma
yan yiizeyinde olusan “
catlak ile baslayan
baglangic hasari
60° lik diizlem sonundaki keskin

lim yifilmalarinin
ana plakanin

ana plakada kademeli tabaka ayrilmas) ve
fiber kirillmalariyla sonuclanan genel hasas

yama iist yiizeyinden baslayan, ana plakadaki

S tabakalara hasar vermeden, yama icinden
tabakalara hasar vermeden, yama alt yiizeyinden devam eden catlak ~~__ o
devam eden gatlak = e

yama kenarindan baglayan, ancak ana plakadaki

Sekil 111. U ve V-yamalarda olusan baslangic hasarlar
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3.6.2. Gerilme konsantrasyonu (yogunlasma) faktorii

Gerilme yogunlagsma faktorii (k) ¢izik geometrisine bagli olarak degisir.
Kompozitlerin yilizeyinde ¢izikler veya c¢atlaklar oldugunda, hasarin derinligi
numunenin kalinliginin 1/4’4 kadar veya genisligin sadece 1/40 (ii¢ nokta egme
testinin agikligl) olsa bile egilme mukavemeti keskin bir sekilde azalir
(Wang vd., 2022). Kald1 ki bizim calismamizdaki yapay hasar numune kalinliginin
2/5’s1 kadar olup “derin ¢izik™ statiisiindedir. Bu da egilme mukavemetindeki ani
diismeyi aciklamaktadir. Wang vd. (2022) ayni ¢alismada; keskin kenarlara catlak
genisliginin yarisi kadar bir radyus verilerek agilan U-tipi (A) ¢izigin nispeten daha
kiiglik radyuslu U-tipi (B) ve V-tipi (C) ¢iziklere gore daha yiiksek bir tutma oranina
sahip oldugunu ispat etmislerdir. U-tipi (A) ¢izikteki gerilme konsantrasyon faktorii
en kiiciiktiir. Bu nedenle yiik altinda tasidigi gercek gerilme de en diisiiktiir. Bu
numuneyi kirmak igin gereken yiik daha yiiksektir. Dolayisiyla daha iyi bir egilme

performansi sergiler.

Diger taraftan catlaklar V-geometriye yakin olup egimi ne kadar biiyiikse,
gerilmesinin de o kadar biiyiik oldugu anlasilmaktadir. Catlaklarin kenari, daima
maksimum gerilme altinda olmasi nedeniyle kirilmanin baslangic bdlgesidir
(Sekil 112'de daire igine alinmis alanlar). Sekil 112'de gosterildigi gibi kompozitin alt
yiizeyi cekme gerilmesine, list ylizeyi basma gerilimesine, ¢atlak altindaki ara katman
ise kesme gerilmesine maruz kalmaktadir. Maksimum kirilma yiikiine ulasildiginda
matris ¢atlar, gerilim matris lizerinden elyaflara aktarilir ve elyaflar ile matris
arasindaki ara-yliz (debonding) ayrilir. Bu da ¢ok sayida elyafin kirilmasmna ve
cekilmesine neden olarak gerilmenin bir kismin serbest birakir. Catlak, kompozitlerin
ara katmanlarina uzandik¢a, ara yiizeyler ayrigir ve bu da ¢atlagin katmanlar arasinda
sapmasina yol acar. Gerilme hasardan uzak alanda 1yi dagilmisken, hasar etrafinda
belirgin gerilme yogunlagmasi goriiliir ve derin-¢iziklerin kosesindeki gerilme en

yiiksektir.

Gerilme yogunlasmasi esas olarak ¢atlaklar veya delikler gibi malzemelerin ani
sekil degisikligi veya siireksizliginden kaynaklanir. Kirilma, gerilme yogunlasmasinin
oldugu yerde baslar ve malzeme arizasina neden olan en 6nemli faktordiir. Gerilme
konsantrasyonu kompozitlerin mukavemetini zayiflatir, yiik tasima kapasitelerini

azaltir ve uygulamalarini sinirlar.
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Literatiirde gerilme konsantrasyon faktorii, gerilme konsantrasyonunun
derecesini yansitmak i¢in tavsiye edilmistir ve denklem (10)’daki gibi hesaplanir

(Wang vd., 2022; Pilkey vd., 2020; Giildii vd., 2003)

N S oy I kY
\ / = N\
v /(b)) 2 \
catlagin olas \ / g > le) catlagin olasi A
baslangic blgeleri|  / o g ‘ |%
\
|

RN 7
L — - / ;/
\\Onaﬁm arayiizii boyunca q:atlak// \\\()uanm arayiizii boyunca catlak
. baslangic1 ve yayilmasi "~ \“\_‘tlayangls:l ve yayilmas1_—"

Sekil 112. Cizik (catlak) geometrisinin etkisi

Gmax

k= (10)

Onom

Burada k gerilme yogunlasma faktorii, 0,,,, maksimum gerilme ve op,om
nominal gerilmedir. Gerilme yogunlagma faktorii dis kuvvetin siddetiyle degil, sadece
catlak gibi kusurlarin sekli ve boyutuyla ilgilidir. Baska bir deyisle, yiizey seklindeki
degisiklik ne kadar siddetli olursa kose kivrimlar: (keskinligi) o kadar yiiksek olur ve
gerilme yogunlasma faktorii de o kadar yiiksek olur. Literatiirdeki kompozitler i¢in
bazi tablolarda catlak genisligi, derinligi, kose radyuslar gibi faktorlere bagli olarak
egilme gerilmeleri i¢in k faktorleri hazir olarak verilmistir (Tan, 2017). Bunlardan
bagimsiz olarak bu calismadaki orjinal ve hasarli numunelerin egilme mukavemet
degerleri oranlandiginda; ¢atlagin neden oldugu mukavemet azalma katsayisi (k) da
basitce gerilme yogunlagma faktoriine (k) benzer bir yorum getirebilir. Bu kapsamda
Tablo 7’ye bakildiginda; U-¢izik i¢in k= 1,712 iken V-¢izik i¢in k= 1,881’dir. Bu
nedenle, yamadan bagimsiz olarak V-¢izige gore U-¢izik hasar1 daha az gerilmeyi
tasir, kirllmaya daha az egilimlidir ve daha yiiksek mukavemete sahiptir. Sonug olarak,
yama geometrilerinde keskin koseli basamak, oluk veya kesitlerden miimkiin
oldugunca kacinilmali ve ani sekil degisimlerinde dairesel yay gegcisleri kullanilmalidir

(Yang vd., 2021; Wang vd., 2022).
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3.6.3. Yama yapisma yiizeylerindeki piiriizliiliigiin etkisi

Literatiirdeki ¢alismalarda, yama alt1 yilizeyinde piiriizlii bir yiizey dokusu
olusturmak ve yamayla ana kompozit bilesen arasindaki yapigsmayi artirmak i¢in farkl
gritlerdeki zimpara kagidi veya kiigiik zimpara (taslama) aletleri kullanilir
(Steiner vd., 2023; Shams ve El-Hajjar, 2013b). Benzer sekilde hava araglarinin hasarli
kompozit yilizey onarimlarinda da catlak, kirik gibi hasarli yilizeyler el taglamasiyla
uzaklagtirilir. Temiz yiizeyde elyaf lifleri (iplikler) ortaya ¢ikincaya kadar asindirmaya
devam edilir. Yama alan1 aseton kullanilarak yagdan arindirilir ve ardindan on dakika
kadar hava ile kurutulur. Akabinde epoksi esasli dolgu veya 1slak yama islemi
uygulanir. Bu sayede dolgunun veya yamanin, kompozit yapinin piiriizlii (poroz)
yiizeyine daha iyi tutunmasi saglanir (USA_Department_of Army, 2013, 1992). Bu

islemler yapistirma alaninin mekanik dayanimini artirir.

Bu calismada ise digerlerinden farkli olarak yamayla kompozit plaka
arasindaki yapismay1 giiclendirmek i¢in gereken yiizey piiriizliiliigii birden fazla kesici
kenara sahip iki farkli parmak frezeyle gergeklestirilmistir. Sekil 92 (a) ve (b)’de bariz
olarak gorildugi gibi 3-agizli (U-geometrili ¢izik) diiz frezenin olusturdugu yilizey
purtizliligi 2-agizliya (V-geometri ¢izik) gore ~1,91 kat daha fazladir. Cilinki
kompozitlerin talagli imalatinda, kesici takimin kesme kenar sayisiyla islenen yiizeyin
plriizliliik miktar1 dogru orantilidir (Duboust ve ark., 2017). Benzer sekilde Sekil
113’deki U ve V yamalardaki kirilma yiizeylerinin SEM goriintiileri incelendiginde;
V-yamanin uygulanan yiike karsi1 kompozit plakadan daha kolay siyrildigi ve
yamadaki elyaflarin belirgin sekilde ortada kaldig1 goriilmektedir. U-yama ise daha iyi
yapismadan dolayr yiike daha fazla direndigi ve yamadaki elyaf izlerinin belirgin

olmadig1 goriilmektedir.

Sekil 92 ve Sekil 113’deki gortintiiler U ve V yamalarin yapisma kabiliyeti
arasindaki farki gdstermektedir. Porozitesi daha yiiksek, daha piiriizlii ve ana kompozit
bilesendeki siireksizlige ugrayan elyaf lif uclar1 daha belirgin ortaya ¢ikan yiizeyler

yama dolgusunun daha iyi yapigsmasini saglamigtir.
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Hasarh U yama PﬁlgFSinqe ) Hasarh V yama bolgesinde
yatay cam fiber izleri belirsiz yatay cam fiber izleri olduk¢a belirgin

.00 KV | 5.0 | CB:

Sekil 113. U ve V yamalardaki kirilma yilizeylerinin 100x SEM goriintiileri

Sekil 114’te S15°e ait numunenin ¢ekme testinde, V-yamanin 60°’lik yan
yapigsma ylizeyinde olusan ayrilma (yapismama) sebebiyle hasara ugrayip; 96,4
MPa‘lik gibi diisiik bir ¢ekme dayanimi ve %3,05 gibi oldukc¢a yiiksek bir uzama
gbzlenmistir. Bu numunenin kalinligi 2,25 mm, ¢izik derinligi ise 0,9 mm’dir. Yan
yapisma yiizeyine ait mesafe ise; YY=0,9%xSin60°=1,039 mm’dir. Cekme numunesi
genisligi 10 mm oldugundan tek bir yan yiizeye ait alan ise YY,;=1,039x10=103,9
mm?’dir. Bu hasarin yorumunu yapacak olursak: hem iyi yapisma igin 60° ag¢ili yan
kesit alanin yiizey piriizliligii, hem de 60°C/2h kiirlemenin diisiik viskoziteli
Epoksi A icin de yetersiz geldigi anlasilmaktadir. Buradan, yamanacak
yiizeylerdeki yiizey piiriizliiliigii ile birlikte, recine viskozitesi, yama geometrisi

ve kiirleme sartlarinin yamanin yapisma dayanim ve verimini direkt etkiledigi

anlasilmaktadar.

(b)

Yizeye yapismama
(ayrilma)

Sekil 114. S15°¢ ait (D60-V4) ¢cekme numunesi
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3.6.4. Katman sayis1 ve numune kalinhginin etkisi

Literatiirde yapilan baz1 ¢caligmalara gore katman sayisinin (plaka kalinliginin)
artmasi, kompozit yapiya ekstra agirlik ekledigi gibi ara yiizey kusurlarinda da artisa
ve delaminasyona yol agmaktadir (Naresh vd ark., 2023; Sakin, 2024¢). Dolayisiyla;
“kalip merkezindeki fiber dokumalarda dis kenarlara gore daha zengin reginenin
hapsolmas1”, “disar1 kacamayan rec¢inenin hava boslugu birakmasi” gibi sebeplerle
plakanin orta bolgesi diger bolgelere gore daha kalin iken kenarlar daha ince
olabilmektedir. Diger taraftan re¢inenin levha i¢cinde homojen bir sekilde dagilmamast,
kalinlik degisimlerine yol acabilir. Ozellikle kalip orta bdlgesinde regine birikmesi, bu
bolgede kalinligin artmasmna neden olur (Song vd., 2018; Savov vd., 2022).
Literatiirdeki bu calismalar1 destekler sekilde tez ¢alismasinda da goriildii ki, plaka
liretimine ait proses ve malzeme parametreleri ile sicaklik gibi ¢alisma ortamina bagh
birgok degisken hem numune kalinligi hem de buna bagli olarak onarilan numunelerin
mukavemeti tizerinde etkili olmustur. Sekil 115°te goriildiigii gibi kalinlik arttik¢a

onarilan kompozit numunelerin mekanik 6zellikleri azalmaktadir.

Yama geometrisi Yama geometrisi
3001 (a) = 250001 (b) "
oy eV oYU eV
= 225001
& 2501 5
2 ° & 200001
8 e °
5] L ] 1
5 200 . 3 17500{ t . .
z 3 ° °
4 > : . £ 15000 —
5 150] . ——o g . . . s 9 ¢
: \ % 12500 o
2 e o o ° °
=2 i » . ® 100001 °
100
75001
50 T T T T T - 5000 T T T T T T
2,00 2,20 2.40 2.60 2.80 3.00 2,00 2,20 2,40 2.60 2,80 3,00
Numune kalinligi (mm) Numune kalinligi (mm)
cometrisi Yama geometrisi
— (C) Yama geometrisi 25000 (d) g
ey oV o oy eV
5 ~ 22500
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ops i
3 = 20000
5 200 E
5] =]
£ £ 17500
g 2
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£ 2 15000
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2.00 2,20 2.40 2.60 2.80 3,00 2,00 2,20 2,40 2,60 2.80 3,00
Numune kalinligi (mm) Numune kalinligi (mm)

Sekil 115. Onarilan numunelerin kalinliklar1 ile mekanik 6zelliklerinin degisimi
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3.6.5. Recine tipi ve viskozitenin etkisi

Havaciliktaki onarimlar; dolgu, enjeksiyon, civatali veya yapistirmali olarak
kategorize edilir. Basit dolgu onarimlarinda; kiiciik cizikler, oyuklar, siyriklar ve
centikler gibi yapisal olmayan hasarlar1 onarmak i¢in yliksek viskoziteli macun
yapistiricilar kullanilmaktadir (Addcomposites, 2025). Yani hava araglarindaki derin
cizik hasarlar1 i¢in kullanilan geleneksel onarim teknigi; hasar1 gecgici olarak
aliminyum yapiskan bantla kapatmak veya yiiksek viskoziteli regineyle dolgu
yapmaktir. ikinci segenekte, kara araglarindaki gibi bir islemle; derin ¢izik hasarlari
recine dolgusuyla kapatilir, ylizey temizligi yapilir ve bolge boyanir. Bu onarima
“yapisal olmayan kozmetik onarim” (non-structural cosmetic repair) denir. Diigiik
viskoziteli epoksiler (25°C’de 0,25-3,5 Pa.s) ise daha ziyade kompozit yapida gozle
goriinmeyen hasarlar i¢in uygulanan “enjeksiyon ile onarim” tekniginde kullanilir
(Papa vd., 2024; Baysalli vd., 2024). Dolayisiyla hasar sinifina ve biiyiikliigiine bagh
olmakla birlikte optimum bir yapisma mukavemeti i¢in recinenin optimum bir
viskozite degerinde olmas1 gerekir. Bu degerin altindaki diisiik viskoziteler, regine
toklugunun azalmasi nedeniyle zayif onarim mukavemetine sebep olur. Ayrica, diisiik
viskozite kiirlenme sirasinda yiiksek bir biiziilme meydana getirir ve bu durum ara
yiizey mukavemetini zayiflatan artik gerilmelerin ortaya ¢ikmasina neden olur. Diger
taraftan optimum degerin Ustiindeki yiiksek viskozitedeki recine kullaniminda ise
elyafi 1slatma kabiliyeti diiser ve bunun sonucu olarak yapisma mukavemeti de ciddi
sekilde olumsuz etkilenir (Paz vd., 2016). Arsoy ve Uggiil (2019) tekstil
malzemelerinin yapistirilma teorisi lizerine yaptiklart ¢alismada; en iyi yapigmanin
diisiik viskoziteli tutkal kullanilarak kumasin tamamen 1slatilmasi sayesinde

gerceklesebilecegini belirtmislerdir.
3.6.6. Kiirleme sartlarinin etkisi
Epoksi recinelerdeki polimerizasyon derecesi (DP), hem kiirleme sicakligi hem

de kiirleme siiresinden 6nemli Olciide etkilenir. Bu faktorler ¢apraz baglanma

yogunlugunu ve bunun sonucunda re¢inenin mekanik ve termal 6zelliklerini etkiler.
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Kiirleme sicakliginin etkisi: Kiirleme sicakliginin arttirilmasi genellikle daha
kapsamli bir ¢capraz baglanma siirecini tesvik ederek polimerizasyon derecesini artirir.
Bu da mekanik mukavemet ve daha yliksek bir camsi gecis sicakligi (Tg) gibi termal
ozelliklerin iyilesmesini saglar (Odagiri vd., 2021; Price vd., 2011; Michel ve Ferrier,
2020). Ornegin, daha yiiksek sicakliklarda kiirleme daha yogun ¢apraz bagli bir yapiya
yol acabilir, bu da artan Elastisite modiilii ve azalan jel zaman ile iliskilidir (Odagiri
vd., 2021; Price vd., 2011). Daha diisiik sicakliklarda ise polimerizasyon derecesi
azalabilir. Bu da tamamlanmamis reaksiyonlara, daha az capraz baglanmaya ve
potansiyel olarak daha diisilk mekanik 6zelliklere yol acar. (Odagiri vd., 2021; Luo
vd., 2021).

Kiirlenme siiresinin etkisi: Belirli bir sicaklikta daha uzun kiirlenme stireleri
polimerizasyon derecesini artirarak daha eksiksiz ¢apraz baglanmaya izin verir ve
re¢inenin mekanik ve termal oOzelliklerini gelistirir. Kiirlenme stiresi ve sicaklik
genellikle bir dereceye kadar birbirinin yerine kullanilabilir. Yani daha yiiksek bir
sicaklikta daha kisa bir siire, daha diisiik bir sicaklikta daha uzun bir siireyle benzer
sonuclar elde edilebilir (Suzuki vd., 1977). Kisa kiirlenme siiresi ise eksik
polimerizasyona yol agar ve potansiyel olarak daha diisiik mekanik 6zelliklere neden
olur (Shams vd., 2024; Suzuki vd., 1977). Dolayisiyla epoksi reginelerdeki
polimerizasyon derecesi, hem kiirlenme sicakligi hem de siiresiyle yakindan iligkilidir.
Daha yiiksek sicakliklar ve daha uzun kiirlenme siireleri genellikle daha ytiksek bir
polimerizasyon derecesini tesvik ederek daha iyi mekanik ve termal 6zellikler saglar.
Bununla birlikte kiirleme ekipmanlar1 ve ortami, re¢ine formiilasyonu, regineye ilave
edilen dolgu maddeleri gibi diger bilesenlerin varligina vb. spesifik etkiler de onarim

mukavemetini degisebilir.

3.7. Recine Tipi ve Yama Geometrisinin Mekanik Ozelliklere Etkisi

Yama isleminde kullanilan epoksilerin Tablo 5’teki viskozite degerleri
incelendiginde; en diisiik viskozite degerinin Epoksi B’de (pgg=0,95 Pa.s), sonra
Epoksi C (ugc=2,85 Pa.s) ve en yiiksek ise Epoksi A’da (pga=150-300 Pa.s) oldugu
goriilmektedir. Viskozite degeri epoksinin akigkanligimi ve ayni zamanda elyafi

1slatma kabiliyetini gostermektedir.
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Viskozite degeri diisiik epoksiler, elyaf ve katmanlar1 daha iyi 1slatabilme
kabiliyeti sayesinde {istlin yapisma 6zelligi gosterir (Mallick, 1997). Diger taraftan bu
caligmadaki yamalar da elyaf takviyeli kompozittir. Kompozitlerin mukavemeti
denklem (11)’den goriildiigii gibi hem fiber-matris hacimleri hem de elastisite
modiiliiyle dogru orantilidir. Cekme modiilii icin genellestirilmis karisim kurali su

sekildedir (Andre ve Ishak, 2016):

E=nn0Ef Vs + Ep Vi (11)

Burada; n;, uzunluk diizeltme faktoriidiir ve yaklasik 10 mm'den uzun fiberler
icin n;, = 1’dir. n, tek-yonlii olmayan fiberler i¢in diizeltme faktoriidiir. Burada ise;
tek-yonlii (0°) yiik tasiyan fiberler i¢in n,=1, ¢ift-yonlii yiik tasiyan fiberler (0°/90°)
icin 1,=0,5; cift-yonlii ve +45°diizlemlerde yiik tasiyan fiberler icin n,=0,25; iki-
boyutlu (2D) rasgele yonlii (kece vb.) fiberler i¢in 1,=0,375 ; ic-boyutlu (3D) rasgele
yonlii fiberler i¢in ise 1,=0,2’dir. Ef: fiber elastisite modiild, Vy: fiber hacim orani,
E,,: matris elastisite modiilii ve V},,: matris hacim oranidir. Bu kapsamda reginelerin
mukavemet degerleri sirastyla; Epoksi B (o.gg=71-76 MPa), Epoksi A (0.ga=32,2
MPa) ve Epoksi C (ogc=31,53 MPa)’dir (Tablo 5). Dolayisiyla ¢ekme ozellikleri
karsilastirildiginda Epoksi B daha avantajli goriilmektedir. Epoksi B ile yamanan
kompozitlerin cekme mukavemeti ve modiilii digerlerine gore daha yiliksek olmasi
hem reg¢ine viskozitesi hem de re¢ine mukavemetine agisindan mantikli gériilmektedir.
Bu sebeple, yama geometrisi ve kiirleme sartlarindan bagimsiz olarak Epoksi B ile
yamanan numunelerin ortalama ¢ekme mukavemeti Epoksi A’ya gore %8,7 ve Epoksi
C’ye gore ise %2,2 daha yiiksektir (Sekil 116a). Cekme modiilii agisindan Epoksi A
onemsiz derecede avantajli olup, Epoksi A ile yamanan numunelerin ortalama ¢ekme

modiilii Epoksi B’ye gore %0,3 ve Epoksi C’ye gore %4,7 daha yiiksektir (Sekil 116b).

Egilme 6zelliklerinde ise Epoksi A yama daha avantajli gériinmektedir. Epoksi
A ile yamanan numunelerin ortalama egilme mukavemeti ve modiilii sirasiyla; Epoksi
B’den %4,0 ve %23,5 Epoksi C’den ise %I11,8 ve %10,3 daha yiksektir
(Sekil 116c¢ ve d). Epoksi C ile yamanan numuneler digerlerine gore; ¢ekme testinde
%22-24.,8 (Sekil 116e), egilme testinde ise %4,2—26,7 daha fazla sekil degistirmistir
(Sekil 116f).
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Yama geometrisi agisindan mekanik Ozellikler karsilagtirildiginda egilme
modiili hari¢ U-yama daha avantajli gériilmektedir. U-yamali numunelerin ortalama
¢cekme mukavemeti ve modiili V-yamali numunelere gére %7,5 ve %3,5 daha
yiiksektir (Sekil 116a ve b). U-yamali numunelerin ortalama egilme mukavemeti ve
modiili V-yamali numunelere kiyasla %13,6 daha yiiksek ve %14 daha diisiiktiir
(Sekil 116c¢ ve d). Cekme ve egilmede U-yama, V-yamaya gore ortalama 1,05 kat daha

fazla sekil degistirmistir (Sekil 116e ve f).
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Sekil 116. Regine tipi ve yama geometrisi bagli mekanik 6zellikler
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Bolim 3.6.1’de de izah edildigi gibi 90°’lik U-yamalara gore, V-yamali
numunelerde yama/cizik yapisma yan yiizeylerinde olusan catlak ana plaka
katmanlarindaki 60°’lik kayma diizlemlerinden zayif ara-ylizeylere daha cabuk
ulastig1 ve tabaka ayrilmasi hasariyla genel hasar1 kolaylastirdigi anlasilmaktadir
(Sekil 117). Bu durum egme gerilmesi esnasinda V-yama dolgusunun dayanimini ve
yiizeye yapigsma kabiliyetini azaltmaktadir. Benzer sonuglara Katnam vd. (2013)
tarafindan havacilik uygulamalarinda kompozit yapilar igin yapiskanli onarim
teknikleri lizerine yapilan ¢calismalarinda da rastlanmais; farkli epoksi tiirleri ve kiirleme
kosullar1 ile dayanim 6zelliklerinde artig saglanmis, 6zellikle U kesitli (kademeli atki
yamasi) ve V kesitli (atk1 yamasi) yamalarin aerodinamik yapilarin onariminda etkili
bir onarim yontemi oldugu belirtilmistir. Yama geometrisi ve onarim yontemlerinin
onarilan kompozit yapilarin mekanik dayanimi iizerindeki kritik etkilerini arastiran

benzer ¢alismalar yapilmistir (Budhe vd., 2017; Dagdelen, 2010; Durmus, 2006).

N
R
N’

‘Yamada ( C)

Yama hasan catlak

U-Yama

- Egme
Bolgesi o

numunesi

TIBSET BB

(euapirie)
1IeSey BUIR X

nin optik gé
(c) SI ve (d) S16 egme numunelerinin kirilan yiizey goriintiisii (SEM)

Sekil 117. U ve V-yamal1 6rnek egme numunelerinin hasarli goriintiileri
3.8. Kiirleme Sartlar1 ve Recine Tipinin Mekanik Ozelliklere Etkisi

Literatiirde kompozit onarimlarinda epoksi tiirii ve kiirleme sicaklig
kombinasyonunun dayanim 6zelliklerini biiyiik dl¢lide etkileyebilecegini vurgulayan

benzer ¢alismalar yapilmistir.
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Omegin Dodiuk ve Kenig (1994), yapisal onarim igin “diisiik sicaklikta
kiirlenen epoksiler” konulu c¢alismalarinda; oda sicakliginda kiirlenen epoksiler ile
karsilastirildiginda 60 °C ve 120 °C 'de kiirlenen numunelerin hem egilme
mukavemetinde hem de sertlik degerlerinde artis gozlemislerdir. Bu tez ¢alismasinda
kullanilan epoksilerin teknik 6zellikleri incelendiginde; 23 °C, 60 °C, 80 °C ve 100 °C
sicakliklarda kiirleme islemleri sonucu kimyasal dayanikliliklarina ulagtiklar: tespit
edilmistir. Bu nedenle 23 °C ve 60 °C’ de egilme dayanimlar artis gosterirken
40°C’de azalma goriildiigli degerlendirilmektedir (Duratek®/DTE1000, 2017;
Loctite®/EA9309.3NA, 2023; Polisan®, 2023).

Yama geometrisinden bagimsiz olarak 23°C/24h kiirleme sartlarinda Epoksi B
ile yamanmis numunelerin ortalama ¢ekme mukavemeti ve modiilii digerlerine gore
%23,3-29,4 ve %11,6-27,7 daha yiiksektir. 60°C/2h sartlarinda ise Epoksi C ile
yamanmis numunelerin ortalama ¢ekme mukavemeti ve modili %9,9-21,2 ve
%15,7-17,6 daha yiiksektir (Sekil 118a ve b). Dikkat edilirse buradaki sonuglar
genellikle, recine viskozitesiyle ters ve regine mukavemetiyle (uga=150-300 Pa.s,
0.ga=32,2 MPa, pgp=0,95 Pa.s, o.gg=71-76 MPa, ugc=2,85 Pa.s, o.gc=31,53 MPa)
dogru orantilidir. 40°C/4h kiirleme sartlarinda ise Epoksi A daha avantajlidir. Bu
sartlarda Epoksi A ile yamanmis numunelerin ortalama ¢ekme mukavemeti, modiilii
ve maksimum sekil degisimi digerlerine gore sirasiyla %12,3-16,3, %8,1-28,2 ve
1,57—1,79 kat daha yiiksektir (Sekil 118a ve b). 40°C/4h kiirleme sartlarinda ise ¢cekme

mukavemeti regine viskozitesiyle dogru, re¢ine mukavemetiyle ters orantilidir.

Egilme mukavemeti agisindan 23°C/24h ve 60°C/2h sartlarindaki Epoksi B ve
Epoksi A, Epoksi B’ye gore daha avantajlidir (Sekil 118c). Bu durumun nispeten
regine mukavemetiyle dogru orantili oldugu goriilmektedir. Yamali numunelerde
40°C/4h’de en avantajli Epoksi A iken en dezavantajli bu kez Epoksi B ve Epoksi
C’dir (Sekil 118c). Buradaki durum da bariz sekilde recgine viskoziteleriyle dogru
orantilidir. 40°C/4h’lik sartlarda viskozitesi en diisiik olan Epoksi B ve Epoksi C’nin
polimerizasyon dereceleri yetersiz kalip, tam kiirlenmedigi ve egilme mukavemetleri
de Epoksi A’ya gore %11,5-31,1 daha diisiik kaldig1 anlagilmaktadir. Sirasiyla
nispeten 23°C/24h, 40°C/4h ve 60°C/2h sartlarina bagli azalma egiliminde
goriilmesine ragmen, en yliksek ortalama egilme modiilii, viskozitesi en yiiksek olan

Epoksi A ile yamanan numunelerde goriilmistiir (Sekil 118d).
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40°C/4h sartlarindaki en yiliksek egilme modiili ise ayni egilme
mukavemetinde oldugu gibi reginesi viskozitesiyle dogru orantili olarak Epoksi A ile
yamali numunelerdedir. 23°C/24h ve 60°C/2h sartlarinda ¢ekmedeki maksimum
uzama regine viskozitesiyle ters orantilidir. Bu sartlarda viskozitesi diisiik regineyle
yamanan numuneler daha fazla sekil degistirmistir. Ancak 40°C/4h’lik sartlarda
durum tersine donmiistiir. Bu sartlarda en yiiksek ¢ekme uzamasi, %1,92 ortalamayla
mukavemeti en diisiik ama viskozitesi en biiyiikk olan Epoksi A ile yamanan
numunelerdedir (Sekil 118e). 40°C/4h’lik sartlardaki en yiiksek egilme sehimi ise
%?2,77 ortalamayla, mukavemeti en diisiik ve nispeten viskozitesi de diisiik olan

Epoksi C ile yamanan numunelerdedir (Sekil 118f).
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Sekil 118. Kiirleme sartlar1 ve regine tipine bagl mekanik 6zellikler
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Esasen epoksi recinelerde kiirlenmenin kisa zamanda tamamlanmasi ve
nominal mukavemete ulagsmasi i¢in 100° C veya lizeri sicakliklar ile yeterli kiirlenme
siiresine ihtiya¢ vardir. Bu sicakligin altindaki diisiik sicakliklar veya yetersiz
siirelerde kiirleme islemi “yaklasik yar1 tamamlanmis” olabilir ve “tam kiirlenme”
icin daha yiiksek sicakliklar gerekir (Pogany, 1969). Ornegin epoksilerin tam
kiirlenme ve nominal mukavemete ulasmasi i¢in “25°C’de en az 10h”, “45°C’de 4h
tizerinde”, “65°C’de en az 2h”, “90°C’de en az 1h” gibi kiirlenme siirelerine ihtiyag
oldugunu grafiklerle agiklamiglardir (Czaderski vd., 2012). Bu ¢alismadaki 40°C/4h
olan kiirlenme sartlarinda; re¢inenin polimerizasyon derecesi diisiik, capraz baglanma
nispeten daha az ve kiirleme reaksiyonunu yavastir. Hem literatiir bilgisi hem de
yukaridaki verilere gore; 40°C/4h sartlarinda kiirlemenin 6nemli bir sakincas1 oldugu,
tam kiirlenme i¢in 40°C’den daha yiiksek sicaklik veya 4 saatten daha uzun siire

gerektigi anlasilmistir.

3.9. Kiirleme Sartlar1 ve Yama Geometrisinin Mekanik Ozelliklere Etkisi

Kiirleme sartlart ve yama geometrisi agisindan mekanik &zellikler
karsilagtirildiginda, egilme modiilii hari¢ U-yama daha avantajli goriilmektedir. Boliim
3.7°de belirtildigi gibi ve Sekil 119 (a) ve (b)’deki re¢ine tipi dahil edilmeyen
degerlendirmeye gore; U-yamali numunelerin ortalama ¢ekme mukavemeti ve modiilii
V-yamali numunelere gore %7,5 ve %3,5 daha yiiksektir. Genel itibariyle U-yamada
sicaklik arttik¢a; ¢ekme mukavemeti ve modiiliinde artma, egilme mukavemeti ve
modiiliinde ise azalma egilimindedir. V-yamada ise yine 40°C/4h istisna olmak iizere
sicaklik arttikca; hem ¢ekme mukavemeti ve modiiliinde azalma hem de egilme
mukavemeti ve modiiliinde azalma tespit edilmistir. Egilme mukavemeti degerleri
incelendiginde; kiirleme sicakli§i artikga U centikli ve V c¢entikli yamanmis
numunelerin ortalama egilme mukavemetlerinde 40 °C ye kadar azalma, 40—60 °C
arasinda artma tespit edilmistir (Sekil 119¢). Genel bir degerlendirme yapildiginda U-
yamali numunelerin ortalama egilme mukavemeti V-yamali numunelere gére %13,6
daha yiiksek, egilme modiilii ise %14 daha diisiiktiir (Sekil 119¢ ve d). Cekme ve
egilmede U-yama, V-yamaya gore ortalama 1,05 kat daha fazla sekil degistirmistir.
Kiirleme sicakligi artik¢a, V-yamali numunelerin ortalama maksimum uzama (%) ve
maksimum sehim (%) miktarinda 40 °C ye kadar azalma, 40—60 °C arasinda artma

tespit edilmistir (Sekil 119e ve f).
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Sekil 119. Kiirleme sartlar1 ve yama geometrisine bagli mekanik 6zellikler

Czaderski vd. (2012) epoksi numuneler tizerinde farkli kiirleme sicakliklarinda
cekme testleri yapmiglar, yiliksek kiirleme sicakliklarinda ¢ekme mukavemetinin

arttigin1 ve maksimum ¢ekme mukavemetinin artmaya bagladig1 aktivasyon siiresinin

(kiirlenme

reaksiyonunu  baslatmak

gozlemlemislerdir.

i¢in

119

gerekli
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azaldigim



Islam vd. (2009), kompozitlerin ¢ekme mukavemeti ve elastik modiilii
degerlerinin 25 °C 'lik bir kiirleme sicakligina gore 70 °C 'lik kiirleme sicakliklarinda
daha yiiksek oldugunu, ancak kiirleme sicakliginin 120 °C 'ye kadar artirildiginda

azaldiginmi gozlemlemislerdir.

3.10. Minimum ve Maksimum Mukavemete Sahip Numunelerin Analizi

Cekme mukavemeti agisindan analiz: Boliim 3.6.3’te kompozit levhalarda
katman sayis1 ve numune kalinligmin etkisi izah edilmisti. Ozetlenirse; 300 g/m*’lik
stk dokulu kumasin 12 katmanli olarak sirasiyla kaliba 1slak “el yatirmasi” olarak
dizilmesinin akabinde yliksek basing altinda sicak preslemeye tabii tutulmasi ragmen,
ana plaka i¢in stabit kalinlikta kompozit levhalar elde edilememisti. Genel olarak ana
plakalarin kalinligr 2-3 mm araliginda ve genel ortalamasi ise nominal kalinlik olan
~2.5 mm’dir. Ancak, ana plakalarin imalatindaki hatalardan kaynakli olarak bazi
numune kalinliklarinin 3 mm’nin {izerinde oldugu goriilmiistiir. Testlerde en diisiik
sonuclarin elde edildigi ve Sekil 120°de ¢ekme-uzama, Sekil 121°de ise makro
seviyede SEM resimleri verilen 6rnek numuneler goriilmektedir. Bu numunelerin
¢ekme mukavemeti sirasiyla 123-U3  (S1, n,, =%60) 25 MPa, D23-V4
(S13, n¢,,=%84) 77 MPa, verimi 1., .=%S52 ile en disiik seviyedeki S15’¢ ait olan
D60-V4 96 MPa ve P23-U3 (S7, 1., .=%61) ise 70 MPa gibi en diisiik seviyelerde
kalmustir. Istatiksel hesaplarda “u¢ deger” olan bu veriler dikkate alinmamasina
ragmen, mukavemetteki bu kadar azalmanin regine tipi, yama veya kiirleme sartlari
gibi parametrelerle ilgisi olmadiginin aciklamasi ihtiyact dogmustur. Ciinkii bu
numuneler i¢in ilk dikkat c¢ekici husus, numunelerin genel hasarina yol acan gatlak
veya ayrilmalarin genelde yama bolgesi disinda olugmasidir. Diger dikkat ¢ekici husus
ise diisik mukavemetli bu numunelerdeki kalinliklarin 2,9-3,3 mm araliginda
olmasidir. Birkag istisna disinda, calismamizdaki nominal numune kalinliginin
tizerindeki numunelerden elde edilen mukavemet degerleri daima daha diisiik
cikmistir. Sekil 121 (a), (b), (c) ve (d)’de gorildiigii gibi epoksiyle 1slatilmig
katmanlarin artmasi; sirastyla katmanlar arasinda zengin recineli bolgelerin
hapsolmasina, katmanlar arasinda makro veya mikro hava bosluklarinin kalmasina ve

buna bagli olarak fiberlerin de diizensiz yerlesmesine neden olmustur.
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Boylece kalinlig1 artan numunelerin i¢ kusurlari, ciddi olarak mukavemet

diismesine neden olmustur.
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Sekil 120. Recine tipine baglt maksimum ve minimum ¢ekme-uzama egrileri
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Sekil 121. Diisiik cekme mukavemetli bazt numunelerin SEM goriintiisii (50x)

Testlerde en yiiksek ¢ekme mukavemetine sahip bazi numunelerin SEM
resimleri Sekil 122°de goriilmektedir ve anlasilacagi gibi yiiksek mukavemet U-yamali
numunelerdedir. Bu numunelerden ¢ekme mukavemeti verimi sirasiyla 1., =%94 ile
en yiiksek seviyedeki S6’ya ait olan D60-U3’e (242 MPa), digeri ise n.,=%384 ile
S4’teki DO23-U2 numunesine (213 MPa) aittir.
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Numunelerin kalinligit nominal kalinliga ¢ok yakin olup 2-2,5 mm
araligindadir. Sekil 122°deki her iki numunenin genel hasari, beklendigi gibi yama
kirllma hasar1 ve yama yan-yapisma yiizeylerinden baglaylp ana-plaka
laminatlarindaki zayif ara-yiizeyler araciligiyla matris dagilmasi ve fiber kopmasiyla
neticelenmistir. Numunelerde zengin veya fakir recine dagilimi yerine iyi bir fiber
1slatmas1 saglayan uygun dagilim goriilmektedir. Diger taraftan ana yiikii tagiyan

fiberlerin de 90° agida diizenli oldugu goriilmektedir.
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Sekil 122. Yiiksek cekme mukavemetli baz1 numunelerin SEM goriisii (50x)

Egilme mukavemeti agisindan analiz: 140-V3 (S11, n,,,=%43) numunesinin
Sekil 123 (a)’da V-yama bolgesindeki catlama ve kopma sebebiyle 93,8 MPa’lik
diisiik bir egilme mukavemetine sahiptir (Sekil 124a). Verimi 1,.,=%27 ile en diisiik
seviyedeki S5’e ait olan Sekil 123 (b)’deki D40-U1 numunesi; yama bdlgesindeki
catlama, yan yapigsma yiizeyinden baglayan “ayrilma hasar1” ve akabinde boyuna
oldukca tabaka ayrilmasi sebebiyle hasara ugramistir (Sekil 124b). Ayrica bu numune
hem 40°C/4h kiirlenme sartlarina hem de 3,1 mm gibi yiiksek bir kalinliga sahiptir.
[laveten hem olumsuz kiirleme sartlar ve mukavemet diisiiriicii numune kalinligiyla
birlikte egilme mukavemeti biitin numuneler icinde 83,3 MPa’lik en diisiik
mukavemete sahiptir. Sekil 123 (c)’deki P23-V3 (S16, n,, =%49) numunesi ise
gortldiigli gibi 60°’lik yan yapisma yiizeylerinden baslayan catlaklar ilerleyip ana
plakadaki zayif ara yiizeyr ayrilmasiyla devam eden genel hasara ugramistir
(Sekil 124c¢). Buna ragmen egilme mukavemeti 171,7 MPa ile orta seviyededir. Clinkii,
Epoksi C’nin yamada iyi 1slanma saglayan diisiik viskozitesi ve 23°C/24h’lik uygun
kiirleme sartlar1 mukavemetinin digerlerinin (83,3-93,8 MPa) seviyesine diismesini

engellemistir.
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Sekil 124. Diisiik egilme mukavemetli bazi numunelerin SEM ve optik goriintiisii

Testlerde yiiksek egme mukavemetine sahip bazi numunelerin SEM
goriintlileri Sekil 125°de goriilmektedir ve anlasilacagi gibi yiiksek mukavemet U-
yamali numunelerdedir. Bu numunelerden egilme mukavemeti verimi sirasiyla
1¢,=%65 ile en yiiksek seviyedeki S4’e ait olan D23-U2’de (225 MPa), digeri ise
Ne,=%61 ile S6’daki D60-U2 numunesine (255 MPa) aittir. Numunelerin kalinlig:
nominal kalinliga ¢ok yakin olup 2-2,3 mm araligindadir. Sekil 125’deki her iki
numunenin genel hasari, beklendigi gibi yama hasari ve yama yan-yapigma
yiizeylerinden baglayip ana-plaka laminatlarindaki zayif ara-yiizeyler araciliiyla
matris dagilmasi ve fiber kirilmasiyla neticelenmistir.
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Numunelerde zengin veya fakir recine dagilimi yerine iyi bir fiber 1slatmasi
saglayan uygun dagilim goriilmektedir. Diger taraftan ana yiikii tasiyan fiberlerin de

90° acida diizenli oldugu goriilmektedir.
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Sekil 125. Yiiksek egilme mukavemetli baz1 numunelerin SEM goriintiisii (50x)

Bu béliimde test sonuglarina bagli goriintii analizleri sonucu birka¢ 6nemli
husus kanitlanmistir. U-yamali numunelerin ¢ekme ve egilme mukavemetleri
daima V-yamalilardan yiiksektir. Diger taraftan, kompozit plakada katman sayisi
ve buna bagh olarak numune kalinhgimin artmasiyla ¢ekme ve egilme

mukavemetinin bariz olarak azaldig1 kamtlanmstir.
3.11. Kuvvet Yoniinde (90°) Uygulanan Yamanin Etkisi

Cift yonlii (BD) kompozitlerde esas gerilmeyi tasiyan, yiikleme yoniindeki
fiberlerdir. Yiikleme yonii tersindeki fiberler ise en az yiki tasir
(Singh ve Shrivastava, 2023). Literatiirde bahsedildigi gibi hava araglarinin kompozit
dis levhalarindaki derin ¢iziklerin onariminda genellikle, ¢izikleri macun regineyle
doldurarak “kozmetik ¢oziimler” yapilmistir. Calismamizin 6nceki boliimlerinde ise
derin ¢izikler 0° yonde kompozit yama ile doldurulmustu. Yani direkt yama kanali
icine (0°’lik ¢6zgli yoniinde) epoksi emdirilmis siirekli cam elyaflar1 kanal tamamen
kapanincaya kadar tekraren (6-9 kez) serilmisti. Aslinda bu durum ¢ift yonlii fiberlerle
destekli kompozitlerde etkiyen yiikii tasima veya karsilama agisindan en koti

durumlardan biridir.
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Buna ragmen bu calismada derin ¢izik onariminda kozmetik ¢ozlimlere
alternatif olarak su siralamayla tarif edilebilecek “pratik bir onarim prosesi”
gelistirilmeye calhisilmigtir:  (a) siirekli elyaflarin  sartlandirilmis  epoksi
emdirilmesiyle kompozit yama elde edilmesi, (b) elde edilen siirekli kompozit
yamanin anlik olarak hasar bosluguna tekrarh sekilde serilmesi ve yama iizerine
harici baski uygulamasi ve (c) onarilan boélgenin uygun sartlarda kiirlenmesi.
Bu boliimde, Sekil 126 (a)’da sematik resimde goriildiigii gibi ¢izik hasari {izerine
kuvvet yoniinde (90°) uygulanan yamanin mukavemet ilizerine etkisi ve yaklasik
olarak 90°’1lik yamanin verimi (orijinal mukavemeti karsilama orani) incelenecektir.
Bunun i¢in U-¢izik hasar1 iizerine viskozitesi en yiiksek olan macun tipi Epoksi A ve
23°C/24h kiirleme sartlar1 (S1) kullanilmistir. Once, yapay hasar verilmis numunelerin
hasar bolgesinin {ist ylizeyi zimparalanmis ve temizlenmistir. Akabinde yama
cihaziyla bu kez Sekil 126 (b) ve (c) goriilen ¢ekme ve egme numunelerine 90° yonlii
yama yapilmistir. Daha sonra hem hasarsiz orjinal ve 90° yamali numunelere ¢ekme
ve egme testleri yapilmis ve geneli temsil eden ornek grafikler Sekil 127°de

sunulmustur. Elde edilen verilerin ortalamalari ise Tablo 10’da verilmistir.
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(fiberli) yama bilgesi

Tek yonlii (90°)
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(a) 90° fiberli yama ve yiikleme yénleri, (b) ¢ekme numuneleri, (c) egilme numuneleri

Sekil 126. Kuvvet yoniinde hasara (¢izige) dik (90°) uygulanan yamalar
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Sekil 127. Dik (90°) yamanan numunelerin ¢ekme ve egme testi grafikleri

Tablo 10. Orijinal ve yamasiz numunelerin ¢gekme ve egilme sonuglari

Orjinal (hasarsiz)

U-¢izikli numuneler
numuneler

O¢o Eco €co Ocua n Ecua n Ecua
(MPa) | (MPa) | (%) | (MPa) ‘1 | (MPa) E61 (%)

311,1 | 16861 | 1,96 | 2153 | %70 | 13400 |%79,5| 2,00

Oco E €eo Ocua Eecua €eua

eo
(MPa) | (MPa) | (%) | (MPa) ey (MPa) NEe, (%)
349,9 | 17404 | 1,87 | 379,8 | %108 | 25050 | %144 | 1,43

Boliim 3.5’teki Tablo 9°dan da goriilecegi gibi S1 sartlarinda test edilen 0°
yonlii yamanin mukavemet ve modil agisindan verimleri sirasiyla 7., =%60,
Nge, =%82, Ne, =%57 ve Nge, =%97°dir. Tablo 10’a gore ise 90° yonli yamanin
verimleri sirasiyla 1., =%70, ng., =%79.,5, ne, =%108 ve ng,, =%144’tlr. Yama
yoniinlin degismesiyle ¢ekme mukavemeti verimi % 10 artmis ve ¢ekme modiilii ise
% 2,5 kadar azalmistir. Ancak en ciddi artiglar egilme 6zelliklerinde goriilmiis olup,
egilme mukavemeti %57 den %108’e ve egilme modiilii ise %97’ den % 144’°¢ kadar
yiikselmistir. Orijinal numunelere goére yamanan numunelerdeki ortalama sekil
degisimlerinin ise ciddi olarak azaldigi, egilme modiiliiniin ise arttig1 goriilmektedir
(Sekil 127b, ve Tablo 10). Bu avantajlara ragmen eger catlak bolgesinde kademeli bir
tiraglamayla yeteri kadar yama havuzu acilmazsa, hava araglarmin dis govde

tizerindeki aerodinamikligini bir miktar olumsuz etkileyebilir.
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90° yonlii yama icin “gereken yama havuzunun agilmasi ve yamanin siirekli
degil de ancak kesikli olarak uygulanabilmesi” durumlar1 da daha fazla is¢ilik ve
pratiklikten uzaklagsma anlamina gelebilir. Bu da 90° yama yonteminin 0° yamaya gore

nispeten birka¢ dezavantaj1 olarak sdylenebilir.

3.12. Parametrelerin Etkisi ve Optimizasyon

Onceki béliimlerde yamali numunelerin mekanik &zellikleri iizerinde
parametrelerin etkisi detayli agiklanmisti. Bu asamada ise yamali numuneler igin
parametrelerin etkisinin sayisal olarak da ortaya konabilmesi i¢in Minitab-19
yazilimiyla yanit ylizey metodolojisi (RSM) kullanilarak optimizasyon analizi
yapilmistir. Benzer sekilde Dagdelen (2010) de onarilan kompozit plakalarin teknik
performansini etkileyen ¢esitli onarim parametrelerini inceleyerek, bu siire¢ icin bir

optimizasyon yontemi gelistirmistir.

Optimizasyon siirecinde, yanitlar dogrusal veya 2. derece modeller ile bagimsiz
faktorlerle basit bir sekilde iligkilendirilebilir. Bu ¢aligmada dogrusal modeli de iceren
ikinci dereceden bir model ile 84 adet (u¢ degerler hari¢) gergek test wverisi
kullanilmistir. Gergek test verilerinin gercek deneme modelleri olarak kullanilmast,
deneysel desenlerin en giicliisii olarak tanimlanmaktadir ve saglikli sonuglar alabilmek

icin tercih edilmesi tavsiye edilmektedir (Sakin, 2021).

Bu analizde reginelerin viskoziteleri, reginelerin mukavemetleri, test edilen
kiirleme sicakliklar1 ve kiirleme siireleri gibi dort parametre optimize edilmesi istenen
girig faktorleri olarak alinmigtir. Bu parametreler ile yamanan numunelerin ¢ekme (o)
ve egilme (0.) mukavemetleri ile yama verimleri (7, ve 7.) ise yazilimdan istenen

tahminlerdir.

Caligmada, V-yamaya kiyasla U-yama geometrisinden daha yliksek mukavemet
ve verim elde edildigi i¢in optimizasyona “yama geometrisi” giris parametresi olarak
dahil edilmemistir. Tablo 11°de Minitab'a girilen giris ve istenen ¢ikis parametrelerinin

maksimum ve minimum degerleri goriilmektedir.
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Tablo 11. Giris faktorlerinin ve ¢ikis parametrelerinin tasarimi

Giris faktorleri Cikas faktorleri

Degiskenler Min—Max | |[Yanitlar|{Amag¢ |En diislik |Target |[En yiiksek
Rec¢ine viskozitesi  |0,95-150 n. | Target - 0,94 1,000
Recine mukavemeti |31,5-73,5 e Target - 0,65 1,000
Kiirleme sicakligi  {23-60 o, Max. | 102,72 - 24222
Kiirleme suresi 2-24 0, Max. | 83,29 - 254,79

Goriildiigii gibi optimizasyonda kullanilan test verileri, 4 yanitli 4 faktor
seklinde kullanilmistir. Bunun i¢in Minitab-19’a veri girisleri sonrasi, tanimlama ve
analizlerden sonra optimizasyona geg¢ilmistir. Sirasiyla yazilimin; Design of
Experiments (DOE), Response Surface Methodology (RSM), Response Optimizer

kismi kullanilarak yamali numuneler igin gekme mukavemeti (o), egilme mukavemeti
(0e), ¢ekme modiilii (E;) ve egilme modili (E) faktdrlerinin optimizasyonu
yapilmistir. Bu amagla, sirasiyla ¢ekme ve egilme mukavemetlerinin maksimum
degerleri o, =242,22 MPave g, =254,79 MPa, yama verimleri igin hedef (target)
degerleri ise n, =094 ve n,  =0,65 olarak girilmistir. Yazilim araciliiyla
yapilan optimizasyon sonucunda yiiksek arzu edilebilirlik (desirability) degerinde
(D=0.8973) 6nerilen optimum sonuglar sunlardir: Regine viskozitesi 12,99 Pa.s, recine
mukavemeti 73,5 MPa, kiirleme sicaklig1 45,79 °C ve kiirleme siiresi ise 17,77 saattir.
Onerilen bu optimum degiskenlere karsilik c¢ekme ve egilme mukavemetleri

Ocopt =205,77 MPa, Oegpe =234,24 MPa, yama verimleri ise Neopt =0,94 ve

=0,6489 olarak elde edilmistir (Sekil 128).

neopt

Optimizasyonda da gorildiigii gibi, yamali numunelerde istenen en yiiksek
mukavemet eldesi i¢in 40°C/4h’lik kiirlenme sart1 yerine 40°C’den daha yiiksek ve 4
saatten daha uzun siire gerektigi bir kez ortaya konulmustur. Ayrica, Sekil 128’deki
grafiklerden hangi parametrenin mekanik 6zellikleri veya yama verimlerini hangi
yonde etkiledikleri anlasilmaktadir. Genel degerlendirme i¢in “Composite
Desirability” karsiligina bakildiginda recine viskozitesinin artmas1 mekanik 6zellikler
ve yama verimlerini negatif (-) yonde etkilerken, diger 3 parametrenin artmasi ise

pozitif (+) yonde etkiledigi anlagilmaktadir.
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Regine Regine Kirleme Kirleme

Viskozitesi Mukavemeti Sicaklgi Siiresi
Optimal (Pa:s) (MPa) Q) (saat)
D: 0.8973 High 150,0 73,50 60,0 24,0
k- Cur [12,9944] [73,50] [45,7980] [17,7778]
Low 0,950 31,530 23,0 2,0
Composite T \
Desirability ~ "\

D: 0,8973 ‘ “

Egilme mukavemeti ‘

Maximum =
y = 234,2422
d = 0,88019 ‘

Gekme mukavemeti 4‘(77***7ff*f*fj:_::.:——~fffffﬁf*f*f*f***ﬁ'??*
Maximum ) ' ’

y = 205,7733
d =0,73873 e |

Egilme mukavemeti ‘
Verimi / :
Targ: 0,650 T T———T1 7777777‘ (e 7 i ¥ i

y = 0,6489
d = 0,99731

Gekme mukavemeti "
Verimi B ———t————— P R A e
Targ: 0,940 : —

y = 0,9400
d = 0,99980

Sekil 128. Minitab tarafindan tahmin edilen optimizasyon grafikleri

Parametre optimizasyonunda ise yama geometrisi ve ona bagl faktorler ile
numune kalinlig1 faktorii optimizasyona dahil edilmemistir. Ciinkii yama geometrisi
ve numune kalinliginin mekanik 6zellikleri ve yama verimlerini hangi yonde etkiledigi

onceki boliimlerde net bir sekilde ortaya konmustur.
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DORDUNCU BOLUM
4. SONUC VE ONERILER

Bu ¢alismada; orjinal (hasarsiz) ve 18 sekiz farkli senaryo altinda “onarilan
numunelerin” ¢ekme ve egilme testleri yapilmig ve bir¢ok veri elde edilmistir. Daha
sonra onarilan numuneler i¢in “orjinal mukavemeti karsilama oram” veya “yama
verimi” degerleri hesaplanmistir. Elde edilen verim degerleri ise yamanin ve sunulan
prosesin bagar1 gostergesi olarak yorumlanmistir. Elde edilen veriler MS Excel® ve
SPSS-24 gibi yazilimlara dokiilerek istatiksel ve grafiksel analizler yapilmistir. Bu
analizler; (a) yama geometrisi (kesit ve yiizey alanlar1), (b) yama geometrisine bagh
gerilme yogunlagma faktorii, (c) yama kanali agmada kullanilan takima bagl yapigsma
yiizeylerinin piirlizliiliigii, (d) katman sayis1 ve kompozit plaka imalat yontemine bagl
degisen numune kalinligi, (e) regine tipi, viskozitesi ve re¢ine mukavemeti ile (f) yama
sonrasi kiirleme sartlar1 gibi parametrelere gore detaylandirilarak yorumlanmistir. Bu
parametrelerin bir boliimii malzeme ve imalat yontemine bagli iken diger bir boliimii
de yama prosesine baglidir. Diger taraftan elde edilen grafiksel ve sayisal sonuclara
bagl yorumlar, optik ve SEM goériintiileriyle desteklenmistir. ilaveten uygulanan
yontemden farkli olarak, yama kanali iistiine ve uygulanan kuvvet yoniinde (90°’lik
atki yonii) serilen yamalarin numune mukavemetine etkisi incelenmistir. Son boliimde
ise Mintab-19 ile en yiiksek mukavemet degerlerinin hedeflendigi baz1 parametrelerin
optimizasyonu yapilmistir. Bu optimizasyondan elde edilen grafikler sayesinde regine
ve kiirleme parametrelerin mekanik o©zellikleri hangi yonde etkiledigi ortaya

konulmustur (Sekil 128).

Asagida gelistirilen prosesin verimliligi, parametrelerin etkisi ve kuvvet
yoniinde (90°) uygulanan yamanin etkisiyle ilgili sonuglar siralanmistir. Daha sonra

oneriler ve genel sonug verilmistir.

Gelistirilen prosesin verimliligi;

e (Calismada gelistirilen prosesle onarilan numunelerin yama geometrisi, epoksi tiirii
ve kiirleme sartlarina bagli olarak hasarsiz numuneye kiyasla; cekme
mukavemetinin %84-94, cekme modiiliiniin %79-89, egilme mukavemetinin
%61-65 ve egilme modiiliiniin ise %84-99 oraninda geri kazamildig: tespit

edilmistir (Tablo 9).
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Parametrelerin etkisi;

U-yamali numunelerin ortalama ¢ekme mukavemeti, V-yamalilara gére %7,5
modili %3,5 ve maksimum sekil degisimi 1,01 kat daha yiiksektir (Sekil 116).
Benzer sekilde U-yamali numunelerin ortalama egilme mukavemeti ve maksimum
sekil degisimi V-yamalilara gére %13,6 ve 1,05 kat daha yiiksektir. Ancak,
ortalama egme modiiliinde ise V-yamali numuneler, U-yamalilara gore %14 daha
yiiksektir. U-yamali numunelere gére, V-yamali numunelerde yama/¢izik yapigma
yan ylizeylerinde olusan catlak “ana plaka katmanlarindaki 60°’lik kayma
diizlemleri araciligiyla zayif ara-ylizeylere daha ¢abuk ulastig1 ve tabaka ayrilmasi
hasariyla genel hasar1 kolaylastirdigi” anlagilmaktadir (Sekil 117). Bu durum egme
gerilmesi esnasinda V-yama dolgusunun dayanimint ve ylizeye yapisma
kabiliyetini azaltmaktadir.

U-¢izik i¢in k= 1,712 iken V-gizik i¢in k= 1,881°dir. Bu nedenle, yamadan
bagimsiz olarak V-¢izige gore U-cizik hasar1 daha az gerilme tasir, kirilmaya daha
az egilimlidir ve daha yliksek mukavemete sahiptir. Sonu¢ olarak, yama
geometrilerinde keskin koseli basamak, oluk veya kesitlerden miimkiin oldugunca
kacinilmal1 ve ani sekil degisimlerinde dairesel yay gecisleri kullanilmalidir.
Yama kanali agmada kullanilan freze takima bagli olarak hem yama geometrisi
hem de yapisma yiizeylerinin piiriizliiliigii degiskenlik gostermistir. Ug-agizli (U-
geometrili ¢izik) diiz frezenin olusturdugu yiizey piirtizliligi iki-agizli (V-
geometri ¢izik) frezeye gore ~1,91 kat daha fazladir (Sekil 92). Hasarl1 bolgeye
acilacak basamaklar ve yama kanalinda kesici kenar (ag1z) sayis1 2’den fazla olan
takim kullanilmasi1 yamanacak yiizeylerdeki ylizey piirtizliiliigiini arttirmaktadir.
Yiizey piiriizliiliiglintin (1) artmasi ise onarilmis numunenin mukavemetini (1)
dogru orantili olarak arttirmaktadir.

Katman sayis1 ve buna bagli olarak numune kalinlig1 arttik¢a (1) onarilan kompozit
numunelerin ¢ekme ve egilme mukavemeti bariz olarak (|) azalmaktadir
(Sekil 115).

Recine viskozitesinin (1) artmasi onarilan numune ¢ekme mukavemetini azaltirken
(}), recine mukavemetinin (1) artmasi numune mukavemetini de (1) arttirmistir.

Bu sebeple ¢cekme 6zelliklerine gére Epoksi B daha avantajlidir.
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Yama geometrisi ve kiirleme sartlarindan bagimsiz olarak Epoksi B ile yamanan
numunelerin ortalama ¢ekme mukavemeti Epoksi A’ya gore %8,7 ve Epoksi C’ye
gore ise %2,2 daha yliksektir (Sekil 116a). Epoksi B ile yamanan kompozitlerin
¢ekme mukavemeti ve modiilii digerlerine gére daha yiiksek olmasi hem regine
viskozitesi hem de recine mukavemetine agisindan mantiklidir. Egilme
ozelliklerinde ise Epoksi A yama daha avantajli goriinmektedir. Epoksi A ile
yamanan numunelerin ortalama egilme mukavemeti ve modiilii sirasiyla; Epoksi
B’den %4,0 ve %?23,5 Epoksi C’den ise %11,8 ve %10,3 daha yiiksektir
(Sekil 116¢ ve d).

Yama geometrisinden bagimsiz olarak 23°C/24h kiirleme sartlarinda Epoksi B ile
yamanmis numunelerin ortalama ¢ekme mukavemeti ve modiili digerlerine gore
%23,3-29,4 ve %11,6-27,7 daha yiiksektir (Sekil 118a ve b). 60°C/2h sartlarinda
ise Epoksi C ile yamanmis numunelerin ortalama ¢ekme mukavemeti ve modiilii
%9,9-21,2 ve %15,7-17,6 daha yiiksektir (Sekil 118a ve b). Bu sonuglar, recine
viskozitesiyle ters ve regine mukavemetiyle dogru orantilidir. 40°C/4h kiirleme
sartlarinda ise Epoksi A daha avantajlidir. Bu sartlarda Epoksi A ile yamanmis
numunelerin ortalama ¢ekme mukavemeti ve modiilii digerlerine gore sirastyla
%12,3-16,3 ve %8,1-28,2 daha yiiksektir (Sekil 118a ve b). 40°C/4h kiirleme
sartlarinda ise ¢ekme mukavemeti regine viskozitesiyle dogru, recine
mukavemetiyle ters orantilidir.

Egilme mukavemeti acisindan 23°C/24h ve 60°C/2h sartlarindaki Epoksi B ve
Epoksi A, Epoksi C’ye gore daha avantajlidir (Sekil 118c). Bu durumun nispeten
recine mukavemetiyle dogru orantili oldugu goriilmektedir. 40°C/4h’de en
avantajli Epoksi A ile yamali numunelerdeyken en dezavantajli bu kez Epoksi B
ve Epoksi C’dir (Sekil 118c). Buradaki durum da bariz sekilde recine
viskoziteleriyle dogru orantilidir. 40°C/4h’lik sartlarda viskozitesi en diisiik olan
Epoksi A ve Epoksi C’nin polimerizasyon dereceleri yetersiz kalip, tam
kiirlenmedigi ve egilme mukavemetleri de Epoksi A’ya gore %11,5-31,1 daha
diisiik kaldig1 anlasilmaktadir. Sirasiyla nispeten 23°C/24h, 40°C/4h ve 60°C/2h
sartlarina bagli azalma egiliminde goriilmesine ragmen, en yiiksek ortalama egilme
modiilii, viskozitesi en yiiksek olan Epoksi A ile yamanan numunelerde
goriilmiistiir (Sekil 118d). 40°C/4h sartlarindaki en yiiksek egilme modiilii ise ayn1
egilme mukavemetinde oldugu gibi recinesi viskozitesiyle dogru orantili olarak

Epoksi A ile yamali numunelerdedir.
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23°C/24h ve 60°C/2h sartlarina ¢cekmedeki maks uzama regine viskozitesiyle ters
orantilidir. Bu sartlarda viskozitesi diisiik re¢ineyle yamanan numuneler daha fazla
sekil degistirmistir. Ancak 40°C/4h’lik sartlarda durum tersine donmiistiir. Bu
sartlarda en yliksek cekme uzamasi, %1,92 ortalamayla mukavemeti en diisiik ama
viskozitesi en biiylik olan Epoksi A ile yamanan numunelerdedir (Sekil 118e).
40°C/4h’lik sartlardaki en yiikksek egilme sehimi ise %2,77 ortalamayla,
mukavemeti en diislik ve nispeten viskozitesi de diislik olan Epoksi C ile yamanan
numunelerdedir (Sekil 118f).

Calismadaki 40°C/4h sartlarinda kiirlemenin 6nemli bir sakincasi oldugu, tam
kiirlenme i¢in “40°C’den daha yiiksek sicaklik veya 4 saatten daha uzun siire
gerektigi” sonucuna varilmstir.

Kiirleme sartlar1 ve yama geometrisi acisindan mekanik 6zellikler
karsilastirildiginda, egilme modiilii haric U-yama daha avantajli goriilmektedir.
Regine tipi dahil edilmeyen degerlendirmeye gore; U-yamali numunelerin
ortalama ¢ekme mukavemeti ve modiilii V-yamali numunelere gore %7,5 ve %3,5
daha yiiksektir (Sekil 119). Genel itibariyle U-yamada sicaklik arttik¢a; ¢cekme
mukavemeti ve modiiliinde artma, egilme mukavemet ve modiiliinde ise azalma
egilimindedir. V-yamada ise yine 40°C/4h istisna olmak {izere sicaklik arttikca;
hem ¢ekme mukavemeti ve modiiliinde azalma hem de egilme mukavemeti ve
modiiliinde azalma tespit edilmistir. Egilme mukavemeti degerleri incelendiginde;
kiirleme sicakligi artikca U ¢entikli ve V ¢entikli yamanmis numunelerin ortalama
egilme mukavemetlerinde 40 °C ye kadar azalma, 40—60 °C arasinda artma tespit
edilmistir (Sekil 119a). Genel bir degerlendirme yapildiginda U-yamali
numunelerin ortalama egilme mukavemeti ve modiilii V-yamali numunelere gore
%13,6 daha yiiksek, %14 daha diisiiktiir (Sekil 119c¢ ve d).

Genel degerlendirmede regine viskozitesinin artmas1 mekanik 6zellikler ve yama
verimlerini negatif (-) yonde etkilerken; re¢ine mukavemeti, kiirleme sicakligi ve
kiirleme siiresi gibi 3 parametrenin artmasi ise pozitif (+) yonde etkiledigi
anlagilmaktadir (Sekil 128). Diger taraftan, yamanacak yiizeylerdeki yiizey
puirtizliiligii ile birlikte, regine viskozitesi, yama geometrisi ve kiirleme sartlarinin

yamanin yapigsma dayanimi ve verimini direkt etkiledigi anlasilmaktadir.
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Kuvvet yoniinde (90°) uygulanan yamanin etkisi;

Bu prosesle hasarli katmanlarin onarim yapildiktan sonra, yamali bolge iizerine
90°’lik yonde tek kat ilave bir yama yapilir ise; ¢gekme mukavemeti veriminin en
az %10 ekstra artacag tespit edilmistir. Egilme veriminin ise neredeyse orjinal
numune mukavemeti seviyesine, hatta orjinal mukavemetinde iizerine dahi
cikabilecegi tespit edilmistir. Buda gostermektedir ki ¢ift yonlii (0°/90°) dokuma
kumas takviyeli kompozit plakalarin onariminda catlak yoniinde (kanal igine 0°’lik
¢ozgli) serilen yamanin ¢ekme mukavemeti egilmeden daha yiiksek iken, gatlak
tersi yoniinde (kanal iistiine 90°’lik atki) serilen yamanin ise egilme mukavemeti

daha yiiksektir. Yama tasarimlarinda bu bilgiler 6nemli bir yol gdsterici olacaktir

Oneriler

Cekme mukavemetinde maksimum ve minimum yama verimleri sirasityla S6
(%94) ve S15 (%52)’de iken egilme mukavemetindeki maksimum ve minimum
yama verimleri ise sirasiyla S4 (% 65) ve S5 (%27) ’de tespit edilmistir (Tablo 9).
Dolayisiyla hava araglarinin kompozit parcalarmin kiiclik hasar onariminda;
¢cekme ve egilme mukavemetleri 6ncelendiginde “en etkin onarimlar” olarak S6 ve
S4 senaryosu onerilir.

Kisa stire (|) ve mukavemet (1) oncelendiginde S6 ve S12 senaryo sartlarindaki
onarimlar “en etkin onarimlar” olarak dnerilebilir.

U-yamalt numunelerin mekanik 06zellikleri daima V-yamalilardan yiiksek
oldugundan U-geometrili yama tavsiye edilir.

Tasarimda yamanin ¢ekme mukavemeti ve modiilii oncelendiginde Epoksi B,
egilme mukavemeti ve modiilii 6ncelendiginde ise Epoksi A Onerilir.

Epoksi A gibi yiiksek viskoziteli epoksiyle hasarlarin veya deliklerin kozmetik
dolgusu, Epoksi B gibi diisiik viskoziteli epoksiyle ise hasar bdlgesine elyaf
takviyeli kompozit yama uygulamasi tavsiye edilmektedir.

Epoksi C ile yamanmis numuneler; Epoksi A ile yamananlara kiyasla ¢ekmede
%100 ve egilmede %80-98 oraninda, Epoksi B’ye kiyasla ¢ekmede %92 ve
egilmede ise %86—99 oraninda yakin degerlerde dayanim gdstermistir (Tablo 9).
Dolayistyla Epoksi C piyasadan temin edilebilme kolaylig1 ve fiyat agisindan daha

ekonomik oldugundan, bu agidan diger epoksilere gore Onerilebilir.
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e Hava araglarmin kii¢iik hasarli kompozit ylizeylerinin onariminda, ylizey
hazirliginin 6nemini géz Oniinde bulundurarak, piiriizlii ve iplikli ylizeylerin
olugsmas1 saglanmali ve bu sekilde epoksinin yiizeye daha iyi tutunmasi temin
edilmelidir.

e Kiirleme siirelerinin kisaltilabilmesi igin 6zellikle operasyonel ve aciliyeti yliksek
uygulamalarda infrared lamba yonteminin tercih edilmesi ve uygulama siirecine
(yama cihazina) entegre edilerek kullanim kolayligi saglanmasi dnerilmektedir.

e Kompozit malzemelerin yamanmis bolgelerindeki elastik modiil diisiisiint
minimize etmek amaciyla, onarimda kullanilan epoksi malzemelerin elastik
modiiliiniin, hasarli kompozit yapilarin 6zelliklerine uyumlu se¢ilmesi, uzun
vadede mekanik dayanim kayiplarimi  Onleyecek bir yaklagim olarak
Onerilmektedir.

e Hava araclarinin kompozit parcalarindaki kiigiik hasarlarin onarimlarinda hasar
boyutuna gore degismekle birlikte bu calismadaki yontemin, “geg¢ici bant
yapistirma” uygulamasina karsi iyi bir alternatif olarak 6nerilebilir.

e Bu uygulamayla catlak icine epoksi emdirilmis tek yonlii (0°) elyaflarla dolgu
yapilarak ylizeyin aerodinamik yapisini bozmadan hasarli bdlgenin en pratik
sekilde onariminin yapilmasi hedeflenmistir. Daha genis ve derin hasarlarda ise
uygun bir yama havuzu acarak 0° yonlii fiberlere ilaveten (90°) yonlii fiberlerle de
yama dolgusu yapilmasiyla cift-yonlii (0°/90°) gerilme etkilerine kars1 dnlem
artirtlacaktir. Bu sekilde c¢ekme ve egilme dayanimlarmin geri kazanim
yiizdelerinde daha fazla artis saglanabilir. Gelistirilen bu prosesin saha
uygulamalarinda ergonomik iyilestirmeler yapilarak kullanilmasi 6nerilmektedir.
Onerilen bu yoéntemle, hava araglarmin gévde ve kanat yapilari iizerinde dogrudan
ucus emniyetini etkilemeyecek ve hava akisii bozmayacak bir onarim

gergeklestirilebilir.

Genel Sonuc¢
e Sonug olarak bu calismada gelistirilen prosesle, derin ¢izik hasarli kompozit
plakalarin onariminda malzeme ve proses parametreleri gibi degiskenlerin varlig

yamanmis son Uriiniin mekanik 6zellikleri izerinde ¢oklu seviyede etkili olmustur.

135



Bu durumda kompozit plakalarin derin ¢izik onarmminda olumlu/olumsuz
degiskenlerin bu ¢alismada oldugu gibi istatistiksel olarak da karakterize edilmesi
mantikli bir yol olarak goriinmektedir (Sakin, 2024b). Bu ylizden hava araglarinin
kompozit pargalarindaki kii¢iik hasarlarin amaca uygun sekilde onarimlarinda; (a)
hasarin smifi, hasarli kompozit yapimin kesiti (kalinligi, genisligi) ve hasarin
biiyiikliigii, (b) hasar bolgesinin uzaklastirilmasi (taglanmasi, zimparalanmasi) ve
uygun yama kanal1 agilmasi, (¢) yama malzemesi se¢imi, (d) yama geometrisi ve
yiizey alan biiylikliigii, (e) regine/sertlestirici cinsi, viskozitesi ve karigim oranlari,
(f) sicaklik ve siire dahil kiirleme sartlar1 vb. bircok parametrenin optimize
edilmesi gerekir. Bu ¢alismada en yiiksek ¢ekme ve egilme mukavemeti ile en
yiiksek yama verimleri hedeflenmis olup, bu amaca yonelik olarak Onerilen
optimum parametreler ise sunlardir: Yama geometrisi U, epoksi viskozitesi = 13
Pa.s, regine mukavemeti 73,5 MPa ile kiirleme sicakligi =~ 46 °C ve kiirleme siiresi

ise = 18 saat olarak elde edilmistir (Sekil 128).
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