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OZET

KOMPOZIT GOVDELI HAVA ARACLARINA DUSUK HIZLI TAKIM
CARPMASININ PERFORMANSA ETKISI

Deniz Bugra OGUZ
Makine Miihendisligi Anabilim Dali
Eskisehir Teknik Universitesi, Lisansiistii Egitim Enstitiisii, Kasim 2025

Damigman: Dr. Ogr. Uyesi Erdem OZYURT

Bu ¢aligmada, hava araglarinin giinliik bakim faaliyetleri sirasinda 6nemsiz goriinen
elden takim ve el aleti diigmesi gibi diisiik ¢arpma hizli (1-10 hakkinda bir aragtirma
sunulmaktadir. Hava araglarimin bakimi sirasinda siklikla m/s) kazalarin etkileri
karsilagilan agirlik diisiirme kazalarinin etkileri kompozit ylizeylerde matris ayrilmalari,
delaminasyon olusumu, penetrasyon ve daha yiiksek enerjili ¢arpmalarda ise perforasyon
gibi sorunlara yol agabilmektedir. Kompozit yiizeylere, cisim diismesi sonucu
olusabilecek etkinin incelenmesi amaciyla 10 adet her biri 2 mm kalinlikta 200 x 150 mm
oOl¢iilerindeki kompozit test numunelerine 25,4 mm ¢apindaki 3133 gram agirligindaki
yuvarlak sekilli metal cisim agirlik diisiirme test makinesi lizerinden sirasi ile 162 mm,
325 mm, 605 mm, 813 mm ve 1626 mm yiikseklikten 6n hiz olmadan birakilmistir.

Testler sonucunda hi¢bir enerji seviyesinde perforasyon olusmadigi tespit
edilmistir. Enerji seviyesi ile artan miktarda hasar olusumu ultrason, tap muayenesi ve
deplasman ¢ukuru olusum miktari ile ortaya konulmustur.

Numunelere ilk test isleminden sonra spesifikasyonlara uygun olarak kompozit
onarimi yapilmistir. Onarilan numunelere uygulanan testler sonucunda malzemelerin
hasar olusum alan1 azalmasma ragmen deplasman c¢ukuru olusum miktarinin arttigi

gbzlemlenmistir.

Anahtar Sozciikler: Lamine yapi, Kompozit, Darbe, Carpma, Sayisal Modelleme
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ABSTRACT

EFFECT OF LOW SPEED TOOL IMPACT ON THE PERFORMANCE OF THE
COMPOSITE BODIED AIRCRAFTS

Deniz Bugra OGUZ
Department of Mechanical Engineering
Eskigehir Technical University, Institute of Graduate Programs, November 2025

Supervisor: Assistant Professor Erdem OZYURT

This study searches and reports an investigation about low-impact effects (1-10 m/s)
of accidents, such as hand tool dropping, which may be seem insignificant during daily
aircraft maintenance activities. Weight-dropping accidents, which are frequently
encountered during aircraft maintenance, could occur problems such as matrix seperation,
delamination, penetration and perforation on composite surfaces considered as in higher-
energy impacts. Related test environment has been set up to examine the effects of
dropping objects (at low impact speeds) on composite surfaces, in order to analyze effect
10 pieces, each 2 mm thickness of composite test samples were consecutively dropped a
3133 grams of round shaped metal object which is 25,4 mm diameter per each. Without
any pre-velocity samples were dropped down at heights of 162 mm, 325 mm, 605mm,
813 mm and 1626 mm.

After tests there has been observed no perforation detected at any energy level.
Additionally, impact damages increasing with energy levels have been revealed out by
help of ultrasonic, tap inspections and amount of deplacement dent occurances.

After first impact test, composite repair has been performed in accordance with
specifications. As a result of tests applied on repaired samples, amount of deplacement

dent has been observed even defect on material has been limited.

Keywords: Laminated structure, Composite, Impact, Crash, Numerical Modeling
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1. GIRIS

Hava araclarinin giinliik bakim faaliyetleri sirasinda 6nemsiz goriinen elden takim
ve el aleti diigmesi gibi diisiik carpma hizli (1-10 m/s) kazalarin etkileri hakkinda bir
arastirma sunulmaktadir. Hava araglarinin bakimi sirasinda siklikla karsilagilan agirlik
diisiirme kazalarmin etkileri kompozit ylizeylerde matriks ayrilmalari, delaminasyon
olusumu, penetrasyon ve daha yliksek enerjili carpmalarda ise perforasyon gibi sorunlara
yol agabilmektedir.

Seyahat siiresi avantajlari sayesinde hava araglarinin kullanim siklig1 giin gectikge
artis gostermektedir. Mevcut durumda giinde 44,360 ugus gerceklestigi bildirilmektedir
[1]. Kasarda, havalimanlarinin, hava kargo tasimaciliginin sagladigi hiz ve giivenilirlikle
diinya ticaretinin baglant1 noktalar1 olarak 21. Yiizyilda demiryolu ve deniz limanlarinin
yerine gecerek ticaretin merkezi olacagi ongoriisiinde bulunmustur [2]. Bu baglamda,
hava araci olaylarinin sikliginin azaltilmasi ve potansiyel kazalarin 6nlenmesi, sektoriin
prestiji ve siirdiiriilebilirligi agisindan kritik bir 6neme sahiptir.

Bu calismada, kompozit ylizeylere, cisim diismesi sonucu olusabilecek etkinin
incelenmesi amaciyla her biri 2 mm kalinlikta 10 adet 200 x 150 mm dlgiilerindeki test
numunelerine 25,4 mm c¢apindaki 3133 gram agirhigindaki yuvarlak sekilli metal cisim
agirlik diistirme test makinesi lizerinden sirasi ile 162 mm, 325 mm, 605 mm, 813 mm ve
1626 mm yiikseklikten 6n hiz olmadan birakilmistir. Olusturulan kaza senaryolari,
laboratuvar ortaminda simiile edilerek elde edilen deneysel veriler ile sayisal
modellemeler arasinda bir dogrulama (validasyon) siireci yiiriitiilmiis ve boylece giivenilir
bir say1sal model olusturulmustur. Bu yaklasimin temel amaci, yiiksek maliyetli ve zaman
alict deneysel caligmalarin Oniine gegerek, istenen her senaryonun etkin ve esnek bir
bicimde incelenebilmesine olanak saglamaktir. Bu yoniiyle, yiiriitilen arastirma,
literatiirdeki diger calismalardan ayrilmakta ve alana onemli bir metodolojik katki
sunmaktadir.

Esendemir ve Caner [3] c¢aligmalarinda; cam elyaf takviyeli epoksi kompozit
plakalarin darbeye karsi davranigina plaka kalinliginin etkisini incelemislerdir. Yapilan
deneysel calisma sonucunda, darbe enerjisinin artmasi fiber kirilmalarina ve ayrilmalarina
sebep oldugu ortaya koymuslardir. Diisliik darbe enerjisinde matris catlagr ve
delaminasyon ana hasar modlar1 oldugu tespit etmislerdir. Plaka kalinlig1 arttikca
kompozit malzemenin darbe dayanimi arttigin1 gozlemlemislerdir. 16 katmanli kompozit

numunelerin ¢okme degeri 8 katmanli numunelere gore 20J darbe enerjisi i¢in yaklasik



% 25; 60J darbe enerjisi icin ise % 14 daha diisiik oldugunu gozlemlemislerdir. Plaka
kalinlig1 arttikca yiik tasima kapasitesinin arttigini ve ¢okme degerlerinin azaldiginm
ortaya koymuslardir.

Karaca [4] ¢alismasinda; “40/40/20, 50/40/10, 60/30/10 ve 25/50/25 oryantasyon
yonlerinde tasarlanmis ve iiretilmis tek yonlii karbon epoksi tabakali kompozit levhalarin
darbe davranisinda, oryantasyon yiizdesinin, tabaka kalinliginin, enerji artisinin ve sabit
enerji altinda vurucu agirliginin etkilerini incelemistir. Ayrica tabakali kompozit yapilarin
genel darbe davramiglari incelenerek, geri sekme, niifuziyet ve delip ge¢cme darbe
bicimleri irdelenmistir.

Tek yonlii karbon tabakali kompozit levhalarda hasar alaninin belli bir darbe enerji
seviyesinde bir esik degerine ulastigin1 ve bundan sonra hasarin yayilimi daha yiiksek
enerji seviyelerinde ger¢eklesmedigini tespit etmislerdir. Bunun yerine test numunesinin
niifuziyetine yol acgan yiiksek dereceli bolgesellesmis gerilmeler olustugunu
gbzlemlemislerdir.

Tek yonlii karbon tabakali kompozit malzemelerde darbe sonrasi ¢okiintii
derinliginde (20 katmanli numunelerde maksimum %26.3 seviyesine kadar) bir miktar
azalma tespit edilmistir.

20 katmanl test numunelerinde 30 J’e kadar uygulanan darbe enerjisi sonucunda
maksimum %43’lere, 29 katmanli test numunelerinde 40J’e kadar uygulanan darbe
enerjisi sonucunda %60’lara, 40 katmanli test numunelerinde 60J’e kadar uygulanan
darbe testleri sonucunda %69’lara varan burkulma dayanimlarinda azalmalar
gozlemlenmistir. Bunlarla beraber en biiyiik temas kuvveti ve kritik temas kuvvetinin en
kalin numunede olustugu gézlemlenmistir. Temas siiresi, toplam yer degistirme ve
maksimum yer degistirme miktarinin temas kuvvetinin tersine kalinlik azaldik¢a arttig1,
sifirlanma siiresinin ise numune kalinliginin arttik¢a azaldig: tespit edilmistir.

Oryantasyon yoOnii i¢in yapilan karsilastirmada, “25/50/25” oryantasyon yonlii
numunenin en biiylik maksimum ve kritik temas kuvvetine ve en kii¢giik maksimum yer
degistirmeye ve temas kuvvetine sahip oldugunu tespit etmistir.

Kosedag ve Ekici [5] ¢aligmalarinda; iiretim yOnetimine, matris ve takviye
elemani ¢esidi, sekli ve boyutlarina gore olmak iizere farkl tipte kompozit malzemeleri
incelemislerdir, bu kapsamda partikiil takviyeli metal matrisli kompozit malzemeler
tizerinde caligmiglardir.

Sabanci ve Karakuzu [6] ¢alismalarinda, gomiilii delaminasyonun biiyiikliigiinii



ve konumunun lamine kompozite etkisini teorik olarak incelemislerdir. Numuneler,
vakum destekli regine inflizyon kaliplama yontemi (VARIM) ile hem delaminasyonlu
hem de delaminasyonsuz olarak iiretilmistir. Gomiilii delaminasyonlar sirayla 2., 4. ve 6.
katmanlara farkli numunelerde ise 13 mm, 20 mm ve 26 mm boyutlarinda yerlestirilmistir.
5], 10J,20J, 30J, 40J ve 50J darbe deneyi enerjisi olarak secilmistir. Deneyler sonucunda,
darbe davranigi {izerinde delaminasyonun konumunun, delaminasyonun boyutsal
niteliginden daha etkili oldugunu incelemislerdir. Maksimum temas kuvvetinin ve
deformasyonun, ayni enerji 5 seviyesi i¢in de delaminasyonun boyutsal niteligine bagh
olarak kayda deger oOl¢iilerde degismedigini agiga ¢ikarmislardir.

Safri, Sultan, Yidris ve Mustapha [7] c¢alismalarinda, kompozit malzemeler
tizerinde diisiik h1z ve yiiksek hiz darbe testi etkileri hakkinda bir arastirma yapmaislardir.
Laminatlarin malzeme ve kalinlik 6zelliklerinin, darbe dinamiklerini etkileyen en 6nemli
unsur olduklarini ortaya koymuslardir. Merminin karakteristik 6zellikleri olan agirlik,
sekil, elastik ozellikleri ve diisme agilar1 gibi parametrelerin, géz oniinde bulunudurlmasi
gereken diger parametreler oldugunu gozlemlemislerdir. Kompozitlerin tanitimi ve
siiflandirilmasi, diisiik hizli darbe testi, yiiksek hizli darbe test ve kompozitlerde hasar
modlarin1 bu inceleme kapsaminda degerlendirmislerdir.

Belingardi ve Vadori [8] ¢alismalarinda, diisiik hizli darbe yiiklemesine maruz
kalan kompozit laminat plakalarin davranisini, iki farkl istifleme dizisine sahip karbon-
epoksi laminatlardan yapilmis bir dizi plaka standart diistirme darbe testine tabi tutarak
incelemislerdir. incelenen plakalar, malzemenin darbe davranist iizerindeki bu degiskenin
etkisini arastirmak icin ti¢ farkli kalinlik degerine sahip oldugunu ortaya koymuslardir.
Testler, baslangicta diisme yiiksekliginin sabitlenmesiyle darbe saglanan potansiyel
enerjiye (darbe bagli kiitle sabittir) dayanarak ii¢ farkli sonug verdigi tespit edilmistir: geri
tepme, durma veya delinme. Kuvvet-yer degistirme ve enerji-yer degistirme egrileri her
tip kompozit laminat levha i¢in aymi grafikte ¢izilmis olup, oldukea iyi bir iist iiste binme
gosterdigini gozlemlemislerdir. Bu sonuclar, numuneye uygulanan yiik tipinin ve darbe
hizinin, karbon fiber-epoksi matris kompozitinin mekanik karakteristiginin gerinim hizi
etkisine kars1 hi¢bir hassasiyetinin olmadigini tespit etmislerdir.

Aslan, Karakuzu ve Okutan [9] calismalarinda, cam/epoksi lamine kompozit
tabakalarin diisiik hizl1 darbe etkisini deneysel ve sayisal olarak incelemislerdir. Kuvvet
gecmisinin seklinin kiitle degistikce belirgin bir sekilde degistigini ortaya koymuslardir.

Kompozit yapilanlarin diisitk hizli darbe altindaki mekanik davranislari, diizlem ici



boyutlarina baghdir. Dikdortgen kompozit laminatin genisligi ne kadar dar ise, temas
siiresinin o kadar uzun oldugu sonucunu ortaya koymuslardir. Ug farkli dikdértgen plaka
Olctisti igerisinde (150 x 150 mm, 150 x 100 mm, 150 x 50 mm) maksimum darbe kuvveti
150 mm x 100 mm plakast i¢in elde edilmistir. 150 mm x 100 mm plakanin
delaminasyonlu alaninin, 150 mm x 150 mm ve 150 mm x 50 mm plakalara gore daha
genis oldugu ortaya konulmustur.

Qui [10] caligmasinda, standart test ve simiilasyon analizinden elde edilen
verilerin karsilastirilmasiyla, darbe ¢ukuru derinligi, hasar alani veya hasar genisligi ile
darbe enerjisi arasindaki iligkiyi ortaya ¢ikarmistir. Bazi hatalar %30'a kadar ¢ikabildigi
gibi, kiigiik hatalar da %10'un {izerinde oldugu gozlemlenmistir. Kompozit 6zelliklerinin
dagilim1 ve kompozit gerinim oraninin simiilasyon analizinde dikkate alinmayan etkisinin
onemli oldugu ortaya koymuslardir. Test ve simiilasyon verilerinden, darbe enerjisi
E0'dan diislik oldugu durumda, kompozit malzemenin matrisi ve fiberinin dogrusal elastik
durumunu korudugu, dolayisiyla darbeden sonra yapi yiizeyinde darbe c¢ukuru
olusmadigini gdzlemlemislerdir. Darbe enerjisi artmaya devam ettiginde, dogrusal elastik
olan fiber kirilmadigi, ancak matrisin ezildigi ve ¢atlaklarin dogrusal olmayan yapiya
girmeye basladigin1 gézlemlemislerdir.

Gholizadeh [11] ¢alismasinda, kompozit malzemelerin ugak endiistrisinde ve
diger alanlardaki uygulamalar1 ve verimliliklerini incelemistir. Kompozit malzemelerin
cesitli belirgin 6zelliklerinin onlar1 havacilik ve otomotivde temel malzemeler haline
getirdigini ve bu durumun onlar1 metallere gore daha etkin kildigini ortaya koymustur.
Malzemelerin 6zelliklerine ve karakterlerine gore siiflandirilmasini agiklamis ve farkl
malzeme tiirleri iizerindeki darbe davranislarini incelemistir. Darbe hasar1 modlari, matris
catlamasi ve delaminasyondan, lif kopmasi ve penetrasyona kadar uzandigini ortaya
koymustur. Kompozit malzemelerdeki herhangi bir hasar1 tahmin etmek adina hasar
modlar1 arasindaki etkilesim, hiz tiirleri ve ¢esitli faktorlerin darbe davranisi tizerindeki
etkisinin dikkate alinmasinin gerekliligini ortaya koymustur.

Tiberkak, Bachene, Rechak ve Necib [12] calismalarinda, katmanli kompozit
plakalarda hasara neden olan diisiik hizl1 darbeyi sayisal olarak incelemiglerdir. Temas
kuvveti, merkezi sapma ve gerilim dagilimi bu amacla gelistirilen bir Fortran bilgisayar
koduyla hesaplanmistir. Hasar tahminini olusturmadan 6nce sinir kosullarinin, istifleme
sirasinin, diizlem i¢i boyutlarin, ¢arpma hizinin ve ¢arpan Kkiitlesinin etkilerinin

incelendigi parametrik bir caligma yiirlitmiglerdir. Carpma kuvvetinin kiitlesi ve



hizindaki artigla hem temas kuvveti hem de merkezi sapmanin arttigini incelemislerdir.
Yapilan arastirmada 90° katmanlarin sayisinin artmasiyla laminat rijitligini azaldig
gozlemlenmis olup, egilme ve kesmeye bagli iki tiir matris ¢atlagi varligi tespit edilmistir.
Dinamik gerilim analizi, catlak baslangicinin temas noktasindan uzakta meydana

geldigini gostermektedir.



2. KOMPOZIT YAPILAR
2.1. Havacihk Yapisallari icin Tanim ve Simflandirma

Kompozit malzeme, farkli tip en az iki veya daha fazla malzemenin
birlestirilmesiyle yeni ve iistlin niteliklere sahip farkli bir malzeme olusturulmasiyla elde
edilmektedir. Bilesen malzemeler, tekil kullanildiklarinda yeterli mekanik ve fiziksel
ozellikleri saglayamamakla beraber, birlikte kullanildiklarinda yeterlilik gosterebilirler.
Kompozit yapilarda genelde bir bilesen “matris” (baglayic1 faz), digeri de “takviye”
(gliclendirici faz) olarak gorev almaktadirlar.

Gliniimiiz miithendislik uygulamalarinda malzeme seg¢imi, yap1 performansi, yap1
giivenligi ve yap1 6mrii iizerinde dogru orantilt bir etkiye sahiptirler. Kompozitler en fazla
havacilik sektoriinde kullanilir; sertlikleri, hafiflikleri ve 1si1l dayanimlarinin yiiksek
olmasi onlar1 ugak motor kaputlari, kanatlari, kapilar1 ve kapaklarini giiglendirmek icin
tercih edilen malzemeler haline getirmistir. Kompozit malzemeler spor ekipmanlarinda,
kesici takimlarda ve otomotiv motorlarinin belirli pargalarinda da kullanilir [13].
Kompozit malzemelerde bir araya bilesenlerin gorevlerine gore faza gdre siniflandirmasi

tablo 2.1°deki gibidir.

Tablo 2.1. Kompozit malzemelerin suniflandiriimasi
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Matris Fazi: Takviye (dispers) fazi bir arada tutmaktadir, fiberlerin bireysel olarak
hareket etmesini Onlemektedir. Kompozit malzemeye yalnizca sekilde vermez ayni
zamanda malzemenin kati durmasimi da saglar. Kompozit malzeme yiiklenen yiikiin,
fiberlere iletilmesini saglamaktadir ve yapiin biitiinliigiinii korumaktadir. Kompozit
malzemeyi, ¢evresel faktorlerin getirdigi kimyasal ve fiziksel =zararlara karsi
korumaktadir. Polimer, metal veya seramik matrisli olabilirler.

Takviye Fazi: Kompozitin mekanik dayanimini belirlemektedir, yogunlukla fiber,
partikiil veya tabaka bi¢imindedirler. Cam, karbon ve aramid fiberler en yaygin
kullanilanlaridir.

Kompozit malzemeler, iki ya da daha fazin en iyi Ozelliklerini tek bir malzemede
toplamak suretiyle, diisiik yogunluk, yiiksek dayanim, tasarim esnekligi ve korozyon
direnci gibi avantajlar sunmaktadirlar. Havacilik sektoriinde agirlik azaltimi ile paralel
olarak yiiksek mukavemet 6n planda olmasi nedeniyle, kompozitlerin kullanim sikliklari
oldukea tist seviyededir.

Kompozit malzemelerin, metallere (aliiminyum, titanyum, celik gibi) nazaran olumlu
Ozellikleri mevcuttur;

Diisiik Agirhk: Kompozitler, metallere gore oldukca hafiftirler, 6te yandan ytiksek
mukavemetli karbon fiberlerin yogunlugu esdeger uzay metal alasimlarina gore ¢ok daha
gelismistir. Agirlik optimizasyonu ile birlikte ugagin kalkis agirliginin azalmasi, yakit
tilkketiminin diismesini ve daha uzun menzile ulasmasini saglamaktadirlar [14]

Yiiksek Dayammm: Uzun prepreg depolama Omiir sayesinde yiiksek dayanim
saglamaktadirlar [14]. Basma, ¢cekme ve yorulma dayanimlarinin yiiksek seviye olmasi
nedeniyle kompozitler, zor kosullarda bile performans kayb1 yasamazlar.

Korozyon Direnci: Kompozit endiistriyel bir malzeme olarak, ¢cogunlukla kimyasallara
kars1 yiiksek direngleri ve bir ¢ok korozyon tipine karsi direngleri nedeniyle
kullanilmaktadirlar [ 14]. Kimyasal olarak inert yapilar1 sayesinde, nem, tuzlu su ve birgok
kimyasal etkene kars1 direnglidirler.

Tasarim Esnekligi: Tasarim pratiginde faydali olmasinin yam sira, daha az baglanti
eleman1 ve detay pargasi sayesinde montaj maliyetlerini de azaltmaktadir [14].

Diisiik Bakim Maliyeti: Kompozitlerin bakim aralik ve par¢a dmiirleri, metallere kiyasla

daha fazladir.



Tablo 2.2. Kompozit ve metal malzemeler arasindaki farkhiliklar

KOMPOZIT VE METAL ARASINDA FARKLAR

KOMPOZIT METAL
Meilizeme 'oze!.l 1k1e.r i fiber yOniine gore Malzeme 6zellikleri genel olarak izotropiktir
degiskenlik gosterir

Hafiftir

Isleme kalinlik varyasyonlari daha kolaydir

Is1l genlesme katsayist metalden diisiiktiir

Is1l genlesme katsayis1 kompozitlerden yiiksektir

Montaj yapilarda daha az sayida civata baglantisi
igerir

Kompozit civatali baglantilara nazaran daha
verimlidirler

Korozyon dayanimlidir

Korozyona duyarlidir

Nem emilimine duyarhdir

Nem gecirmezdir

Daha yiiksek malzeme maliyetlidir

Malzeme maliyet diisiiktiir

Uv radyasyon hasarina duyarlidir

Uv radyasyon hasarina karsi dayanimlidir

Daha az iletkendir

Daha ¢ok iletkendir

Cogu tamir fazla iscilik gerektirir

Ana yapilarda, yapistirilmis onarimlar yaygin
degildir

Metalden daha fazla yorulmaya dayanimlidir

Yorulmaya duyarlidir

Ornek olarak, Boeing 787 Dreamliner’m gdvdesinin yaklasik %50’si kompozit
malzeme, %20’s1 alliminyum, %15°1 titanyum, %10’u ¢elik ve %5°1 diger bilesenlerde
tretilmistir. Bu durum, ucagin toplam agirliginda optimizasyon ve yakit verimliliginde

ciddi verim artig1 saglamistir [15]. kompozit malzemeler yiiksek performans ve diisiik

yakit tiiketimi vb. gibi avantajlar saglamaktadirlar.

Kompozit malzemeler, matris tipi ve takviye sekline gore farkli kategorilere ayrilirlar.

Havacilikta ise asagidaki temel siniflandirma kullanilir:

2.2. Matris Tipine Gore Kompozitler

2.2.1. Polimer matrisli kompozitler

¢ Gilinlimiizdeki en yaygin kullanilan kompozit tiiriidiir [16].

e Matris malzemesi genellikle seramik elyaflarla giiglendirilmektedir [16].

e Karbon, cam, ¢elik ve dogal fiberler gibi bir veya daha fazla takviye ile bir matris

olarak termoplastik veya termoset plastikten olusmaktadirlar [16].

e Polimer kompozitler ¢cok ¢esitli 6zellikler sunarlar. Hafiflik, polimerlerin 6nemli
bir o6zelligidir, yiiksek mukavemet, miikkemmel darbe, sikistirma ve yorulma

avantajlar1 nedeniyle, ucak govdeleri, kanatlar1 ve i¢ yapisal elemanlarda tercih

edilmektedirler.




2.2.2.

2.2.3.

Metal matrisli kompozitler

Giliniimiizde yaygin kullanilan metal matrisleri, aliminyum, bakir, demir,
magnezyum, nikel ve titanyum’dur [16].

Takviye olarak yayginlikla seramik fiberler (SiC, bor fiber gibi) veya partikiiller
tercih edilmektedirler.

Ozellikle titanyum alasimlari, yiiksek sicakliktaki iistiin mukavemeti ve iyi
korozyon direnci nedeniyle genellikle havacilik bilesenlerinde (motor pargalari,

inis takimlar1 vb.) kullanilmaktadirlar [16].

Seramik matrisli kompozitler

Matris ve takviye malzemesi olarak seramikler kullanilmaktadir.

Seramik bazli matris malzemeleri olaganiistii korozyon direncine, yliksek erime
noktalarina, istiin basing dayamimima ve yliksek sicakliklarda kararliliga
sahiptirler [16].

Seramik matrisler, gaz tlirbini pargalarindaki pistonlar, kanatlar ve rotorlar gibi

yuksek sicaklik uygulamalari i¢in yaygin olarak tercih edilmektedirler [16]

Seramik Polimer
Matrisli Matrisli

Kompozitler Kompozitler

Kompozit
Tirleri

Metal Matrisli
Kompozitler

Sekil 2.1. Kompozit malzeme tipleri



2.3. Takviye Tiirlerine Gore Simiflandirilma

Kompozit malzemeler, temel olarak matris ve takviye elemanlariin birlesiminden
olusmaktadir. Kompozitler, herhangi bir projenin 6zel mekanik ihtiyaglarina uyacak
sekilde tamamen 0Ozel olarak iiretilebilir ve bu da nihai uygulamalarda ¢ok daha iyi
verimlilik saglayabilmektedir. Son zamanlarda kullanilan en yaygin havacilik yapisali

takviye elemanlar1 cam fiber, karbon fiber ve aramid fiberlerdir [17].

2.3.1. Cam fiber takviyeli kompozitler (GFRP)

Cam fiberler, tiim FRP'lerin yaklasik %90'min cam fiberlerden olustugu en yaygin
kullanilan polimer takviyelerden biridir. Fiber takviyeli kompozitlerin mekanik
davraniglarinin temeli, esas olarak gerilim transferini miimkiin kilmasindan miimkiin
gelmektedir; bu da fiber mukavemetine, matris mukavemetine ve fiber/matris arasindaki
arayliz yapisma kuvvetine bagl olmaktadir [17]. Korozyona kars1 direngli ve elektriksel
yalitkanliklarinin yiiksek olmasi nedeniyle 6zellikle ana yiik tagimayan ikincil havacilik
yapisallarinda (6r. i¢ panel, kaplama, kapaklar) tercih edilmektedirler. Yiiksek darbe
dayanimi saglamaktadirlar ancak karbon fiber kadar yiiksek mukavemet ve rijitlik

saglayamamaktadirlar.

(b)

Gorsel 2.1. (a) A¢ilmamis cam fiber (b) Dokuma cam fiber

(Prashanth S., Subbaya KM, Nithin K, Sachhidananda S.,2017) [17]
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2.3.2. Karbon fiber takviyeli kompozitler (CFRP)

Karbon fiberler tiim takviye fiberleri arasinda en yiiksek 0zgiill modil ve
mukavemeti sunarlar. Ayrica, yiiksek sicakliklarda bile ¢ekme mukavemetini
koruyabilirler ve nemden etkilenmezler. Karbon fiberler, cam ve diger organik polimer
fiberlerin aksine, stres altinda kirilmazlar ayrica nispeten diisiik termal genlesme
katsayisina sahip yliksek elektriksel ve termal iletkenlik sunarlar. Karbon fiberlerin bu
dogal ozellikleri, onlar1 havacilik, elektronik ve otomotiv sektorlerindeki uygulamalar

icin ideal hale getirmektedirler [17].

§028100d

=
=
=
=

Gorsel 2.2. Karbon fiber epoksi ile giiclendirilmis BMW M6 arag tavani

(P.K.Mallick, 2007) [18]

2.3.3. Aramid fiber takviyeli kompozitler (AFRP)

Aramid fiber (popiiler ismi ile Kevlar), ¢carpma ve yiiksek darbe dayanimi
ozellikleriyle 6n plana ¢ikmaktadir. Elastikiyet ve yiiksek 6zgiil mukavemet sunmaktadir.
Aramid elyaflara olan talep, 6zellikle endiistriyel, havacilik, askeri ve sivil uygulamalarda
genis bir yelpazede koruma amaclh giysi ve kompozit iiretimi i¢in hizla artmaktadir.
Askeri hava araglari, helikopter rotor kanatciklari, balistik panel ve zirh sistemlerinde
yaygin kullanilmaktadirlar. Karbon fiberlere kiyasla daha esnektirler ve catlama egilimler

distiktiir.

2.3.4. Hibrid takviyeli kompozitler

Farkli oransal kombinasyonlar ile cam, karbon ve aramid fiberlerle hibrid
kompozitler elde edilebilmektedir. Bu olusum, maliyet, dayanim ve darbe performansinda

optimum denge saglamaktadir.
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2.4. Havacilikta Kullanim Alanlar1

Havacilik sektorii, ucus emniyeti acisindan yiiksek kalite standartlarinin
uygulandigi endiistrilerden biridir. Bir hava aracinin giivenli sekilde havalanabilmesi,
ucabilmesi ve inis yapabilmesi ic¢in tiim yapisal komponentlerinin belirli giivenlik
kriterlerine gore tasarlanmasi, lretilmesi ve denetlenmesi gerekmektedir. Havacilik
yapisallar1 bu kapsamda; ugus emniyetine etkileri, arizacilik/par¢a degisim gereksinimleri
nedeniyle yaratabilecegi riskler ve fonksiyonel dnemi bakimindan gesitli kategorilere
ayrilmaktadir. Kompozit malzemelerin stk  kullaniminin artmasiyla birlikte, bu
smiflandirma kriterleri dogru malzeme se¢imi, sistem analizi, iiretim ve bakim
siireclerinde etkin bir rol iistlenmektedir.

Ugak, helikopter gibi askeri hava tasitlarinin kanat ve kuyruk elemanlarinda ve inis-
kalkis pistlerinde, egzoz flaplerinde, tank, panzer ve hava tasitlarinin zirhlarinda, askeri
tagimacilikta kullanilan agir vasitalarda, viicut koruyucu hafif zirhlarda, kursun gegirmez
yeleklerde, silah govdelerinde, siv1 zirhlarda, insansiz hava araglarinda, otobiis, kamyon
ve diger askeri ara¢ koltuklarinda ve yanmaz askeri ¢adirlarda kompozit malzemeler

tercih edilmektedir [19].

Gorsel 2.3. Kompozit koltuk tasarimi ve kalip yariar: (E.Evyldiz ve A.A.Eker, 2015) [19]

Havacilikta yapisal elemanlarin giivenlik siiflandirilmasi; hava araci yapisal
analizi, tasarim, gelistirme ve hava aracinin bakimai i¢in kritik bir disiplin olusturmaktadir.
Bu disiplin aerodinamik, atalet ve termal yiikler gibi bir¢ok yiik kondisyonu altinda, hava
aract yapilarinin davraniglarini icermektedir. Hava araci yapisal analizi, hava araci
yapilarmi giivenilir, dayanimli ve verimli bir hale getirmeyi hedeflemektedir. Yapisal
analiz, hava aracinin ugusa elverisliliginden emin olabilmek adina 6nemli bir rol
oynamaktadir. Farkli tipte yiiklere olumlu veya olumsuz yanit verebilmek adina, hava
aracinin yapisallarini anlamak i¢in miihendislere yardime1 olmaktadir [20].

Kompozit malzemeler havacilik sektoriinde asagidaki  uygulamalarda
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kullanilmaktadirlar:

(a)

Kaplamalar
Pencereler

Stringer Ekleri
Yolcu déseme

k
Payandalar] o
Stringerler

Cergeve Ekleri

argo alam doseme
kirigi

Bag1l dénme 6lgiimii Ay’
%cin enkoderler A.©

Gorsel 2.4. Ucak govdeleri ve kanat panelleri

(H.E.Etri, M.E.Korkmaz, M. K.Gupta, M.Gunay, J. Xu, 2022) [21]
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Kaldirma
»kuvveﬂ

Sirikleme~

kuvveti

Sekil 2.2. Helikopter rotorlar: (H.E.Etri, M.E.Korkmaz, M.K.Gupta, M.Gunay, J. Xu, 2022) [21]

TRUNNION KAPI YAN DESTEK KILIT

AKTUATORU UST YAN DESTEK KOLU

ANA iNi$ TAKIMI u KiLiT BAGLANTISI '
SOK STRUTU, s

SOK STRUT / J - _ : : \

KAPI T Y. " KILIT YAYLARI

JURY STRUT
YAYLARI

Sol Ana inis Takimi

_ B767
(ONE BAKIS)

ddeakpeti ©

Gérsel 2.5. Inis takimi elemanlart (Slideshare, “Landing gear”) [22]
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Ozellikle, giiniimiizde neredeyse tiim yeni nesil ugak ve helikopter tasarimlarinda
kompozit malzemeler ana yapisal eleman olarak yer almaktadir.

Kompozit malzemeler, havacilik yapisallarinda sundugu essiz avantajlar sayesinde,
geleneksel metalik malzemelerin yerini almaya baglamistir. Bunun nedeni, yiiksek sertlik
ve dayaniklilik gibi olaganiistii mekanik 6zellikleridir. Fiber gili¢lendirilmis polimer
matris kompozitler, metallere kiyasla yliksek dayanim & sertlik ve c¢ok iyi korozyon
dayanim ozellikleri icermektedirler. Karbon fiber takviyeli polimer matrisli kompozitler,
yliksek mukavemetleri ve hafiflikleri nedeniyle yaygin olarak kullanilmakta olsa da,
gerilim yogunlagsmasina kolayca maruz kalmaktadirlar. Ugak malzemeleri, diisiik
yogunluk ve yiiksek sicakliklarda korozyona dayanim gibi gelismis mekanik 6zelliklere
sahip olmalidir. Malzemelerin bu 06zellikleri aynt zamanda iiretim tekniklerine de
paralellik gostermektedir. Uretim tekniginin verimliligi, kullanilan fiber malzemenin
veya matrisin tiiriine ve hacmine gore belirlenmektedir, ¢linkii her malzemenin sertlik,
¢cekme dayanimi, erime noktasi vb. gibi farkl fiziksel 6zellikleri mevcuttur [23]. Yiiksek
mukavemet-agirlik orani, korozyon direnci, tasarim esnekligi ve uzun servis Omri,
kompozitlerin tercih edilmesinin baglica nedenleridir. Havaciliktaki gelismeler, kompozit
teknolojisinin siirekli ilerlemesini saglamis, yeni tiretim yontemleri ve kompozit tiirleri
ortaya ¢ikarmstir.

Kompozitler modern hava araci yapilarinda genis bir kapsamda kullanilmaktadir.
Yeni nesil hava araglar1 %50’ den daha fazla oranda kompozit yap1 icermektedir. Sadece
ikincil yapilar degil yiik tasiyan birincil yapilarda da kompozit yapilar kullanilmaya
baslamislardir. Boeing 787 Dreamliner u¢aginin gévdesi agirlikca yaklasik %50 oraninda
kompozit malzemeden olugsmaktadir ve 6nemli bir kismi, karbon fiberle giiglendirilmis
polimerden (CFRP) olusmaktadir. Airbus A350 XWB'nin kanatlarinin %541 kompozit
malzemeden iiretilmis olup, bu da yakit verimliligine katli saglamaktadir. Ucaklarda hafif
cam fiberle giiclendirilmis polimerden (GFRP) iist dolaplar, ucagin genel agirligim
azaltirken depolama kapasitesini arttirmaktadir. Kompozit zemin paneller, geleneksel
malzemelere kiyasla miikemmel mukavemet-agirlik oranlar1 ve gelistirilmis dayaniklilik
sunmaktadirlar. Koltuk iskeletlerinde ve bilesenlerinde fiberle giiclendirilmis polimer
(FRP) kompozitler kullanilarak agirlik azaltilarak daha ergonomik bir yapi elde
edilmektedir [24].

15



Dikey stabilize
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Firar kenari flabi

Sabit firar kenarn yiizeyi
Dig kanat kaplamasi

I¢ kanat kaplamasi

LEX erigim kapadi

Dimen
Yatay stabilize

Ana inig takimi kapagi
Avionik erisim kapaklari
Burun inig takimi
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Celik  m—
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Kompozitler mem
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Gorsel 2.6. F184 ugaginda kompozit malzeme kullanimi

2.4.1. Siiflandirma Kkriterleri

Ugak yapilarinin ¢esitli yiikleme kosullari altindaki davranmiglari, biiyiik olgiide
yapilarinda kullanilan malzemelerin 6zellikleri tarafindan belirlenmektedir. Bu 6zellikler
arasinda mukavemet, sertlik, tokluk, yorulma direnci ve korozyon direnci bulunmaktadir.
Mukavemet, malzemenin uygulanan bir yiik altinda deformasyona veya hasara karsi
direng kabiliyetini ifade etmektedir. Sertlik, malzemenin uygulanan bir yiik altinda
deformasyona karsi1 direncini ifade etmektedir. Tokluk, malzemenin kirilmadan enerjiyi
emme kabiliyetini ifade etmektedir. Yorulma direnci, malzemenin tekrarlanan yiikleme
ve bosaltmalara bozulmadan dayanma kabiliyetini ifade etmektedir. Korozyon direnci,
malzemenin neme, kimyasallara veya diger agindirict maddelere maruz kalma nedeniyle
bozulmaya kars1 direng kabiliyetini ifade etmektedir [20].

Ugak yapt malzemelerinin malzeme 6zellikleri genellikle deneysel testlerle
belirlenmektedir. Bu testler, malzemenin g¢esitli kosullar altindaki mukavemetini,
sertligini, toklugunu, yorulma direncini ve korozyon direncini 6l¢mek i¢in yapilmaktadir.
Bu testlerin sonuglar1 daha sonra miihendislerin ucak yapilarini tasarlamak ve analiz
etmek i¢in kullanabilecekleri malzeme 6zelligi hakkinda veritabanlar1 gelistirmek i¢in
kullanilmaktadir. Ugak yapilarinin davranisini etkileyebilecek diger faktorler arasinda
yapinin geometrisi, yiikkleme tiirii ve ¢evre kosullar1 bulunmaktadir [20].

Ugak yapilarinda kullanilan en yaygin malzemeler sunlardir:
e Aliiminyum alagimlari: Aliiminyum alagimlar1 hafif, giicli ve korozyona
dayaniklidir. Genellikle ugak gévdeleri, govde iskeletleri i¢in kullanilmaktadirlar

[21].
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e Titanyum alagimlari: Titanyum alagimlari, aliminyum alagimlarindan daha giiclii
ve daha serttir ancak daha pahalidirlar. Genellikle ugak inis takimlari, motor
baglantilar1 ve yangin duvari i¢in kullanimaktadirlar [20].

o C(Celik alagimlar: giiglii ve saglamdir ancak ayn1 zamanda agirlardir. Genellikle
ucak motor komponentleri ve inis takimlar1 i¢in kullanilmaktadirlar [20].

e Kompozit Malzemeler: Kompozit malzemeler, fiber ve regine gibi malzemelerin
birlesiminden olusmaktadirlar. Hafif, giiglii ve serttirler. Genellikle ugak kanatlari,
gbdvde ve kontrol yiizeyleri i¢in kullanilmaktadirlar [20].

Ugak yapilar i¢in malzeme se¢imi karmasik bir siirectir. Ugagin amaclanan kullanima,
tasarim yiikleri, gevre kosullar1 ve liretim maliyeti dahil olmak tizere bir dizi faktorii goz
ontinde bulundurmalidir. Amag, gerekli mukavemeti, sertligi ve toklugu saglarken ayn
zamanda agirlik ve maliyet kisitlamalarin1 da karsilayacak malzemeleri segebilmektir
[21]. Yapisal elemanlar, ucus iizerindeki etkilerine gore genel olarak {i¢ ana baslik altinda

degerlendirilir:

2.4.2. Birincil yapisal elemanlar

Birincil yapisal elemanlar, hava aracinin biitliinlik saglamakla birlikte ucus
giivenligi kosullarini olusturabilmek adina 6nemli rol oynamaktadirlar. Hava araglarinda
kullanilan kritik komponentler olmalar1 nedeniyle, herhangi birinde meydana gelebilecek
ar1za, pilotaj kontrol kaybi, yapisal ¢okme ya da ciddi yaralanma veya 6liim gibi riskler
dogurabilmektedir.

Temel ozellikleri:
Yiiksek mukavemet, rijitlik ve yorulma direnci gerektirmektedir. Hata tolerans: diistik,

tasarim ve Uretim standartlar1 en st diizeydedir. En yogun denetim ve bakim bu

bolgelerde uygulanmaktadir.
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Sekil 2.3. Gévde ana tasiyici paneller Sekil 2.4. Kuyruk kirisleri ve baglantilar

Karbon fiber, diisiik yogunluk, diisiik termal genlesme katsayisi ve yiiksek termal
iletkenlik sunmaktadir ve polimer bazli eklemeli imalat1 form ve uyum alanindan form,
uyum ve islev alanina tasimak i¢in ideal bir malzemedir. Eklemeli imalatta karbon fiber
kullanimi, malzeme 6zelliklerini iyilestirebilmektedir, geleneksel ¢ikarmali teknolojilere
kiyasla islevsel parcalarin {iretimi i¢in gereken siireyi azaltabilmektedir ve egilmeyi
azaltarak daha genis bir iiretim alan1 saglayabilmektedir. Karbon fiber takviyeli polimer

kompozitler (CFRP), hafif olmalari, yliksek mukavemet ve sertlige sahip olmalar ve
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korozyon ve yorulmaya kars1 direngli olmalari nedeniyle metallere gore 6nemli avantajlar
sunmaktadirlar ve birincil yapisallarda siklikla kullanilmaktadirlar. Termoset epoksi
matrisler, havacilik uygulamalar1 gibi yiliksek mukavemet ve sertlik/agirlik oraninin
gerekli oldugu ¢ogu CFRP'de kullanilir Ozellikle hava araglarinda ana gévde ve kanat

yapilarinda bun nedenle tercih edilmektedirler [25].

2.4.3. ikincil yapisal elemanlar

Ikincil yapisal elemanlar, ucagm genel dayanimina ve aerodinamik biitiinliigiine
katki saglamakla birlikte, arizalandiklarinda dogrudan ugus emniyetini tehlikeye
atmamaktadirlar. Ariza durumunda genellikle sadece konfor veya operasyonel
kapasitenin azalmasma yol agmaktadirlar, ancak ucagin ugus dinamigi ile ilgili bir
siirlama getirmemektedirler.

Kisa fiber takviyeli bu polimer kompozitler, sunduklar1 bircok avantaj sayesinde
arastirma, ticari ve endiistriyel ortamlarda énemli bir ivme kazandirmislardir. Genel
olarak, kisa karbon fiberlerin kullanimi, malzeme maliyetini 6nemli Ol¢iide artirmadan
veya Uretim yontemini degistirmeden Ozellikleri iyilestirme egilimindedir [25]. Bu
kapsamda maliyet/performans optimizasyonu i¢in farklt malzeme secenekleri miimkiin
olmaktadir. Birincil yapisal elemanlara gore daha diisiik yiik tasima kapasitesine sahip
olduklar1 i¢in, daha hassas tasarim ve iiretim siireglerini gerektirmektedirler. Bakim ve
kontrol siklig1 birincil yapisal elemanlara gore daha diisiik seviyededir:

e Yatay ve dikey stabilize kaplamalari

e Kanat uglari, flaplar, slatlar

e Kargo kapaklari ve yan paneller

Dikey stabilizatér

Kanat

istikamet
dimeni

irtifa dimeni ——

i

Kokpit
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Sekil 2.5. Sabit kanat hava araci pargalar

Bu bolgelerde cam fiber, karbon fiber veya aramid fiber takviyeli kompozitler, agirlik
azaltim1 ve maliyet avantaji nedeniyle yaygin olarak kullanilmaktadirlar. Ayrica, tiretim
stireclerinde otomasyon ve seri iiretim olanagi sayesinde ikincil yapisallarda kompozit

kullanim1 daha hizli artmaktadir.

2.4.4. Ikincil olmayan yapisal elemanlar

Ikincil olmayan yapisal elemanlar, ugagin yapisal biitiinliigiine dogrudan katki
saglamayan, ancak operasyonel ve yolcu konforu i¢in gerekli olan parcalardir.
Son yillarda tireticileri ve tedarikgiler, koltuk arkaliklari, paket tepsileri, kap1 panelleri,
tavan dosemeleri, gosterge panelleri ve diger i¢ mekan elemanlar1 gibi ¢esitli i¢ bilesenleri
icin giderek daha fazla dogal fiber kompozit malzeme kullanmaya baslamislardir. Bu
kompozitler, hem termoset hem de termoplastik matrisler icererek, bu malzemelerin dogal

avantajlarindan yararlanmaktadirlar [26].

Gorsel 2.8. Ucak i¢ kabin paneli
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Gorsel 2.9. Ikincil izolasyonlu yan duvar: a) arka taraftan gériintii b) kabin ici monteli yan duvar
(V.Latsuzbaya, P.Middendorf, D.Volkle ve C.Weber, 2022) [27}
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2.4.5. Simiflandirmanin miihendislik sonuglari

Bu giivenlik smiflandirmasi, ugaklarin her bir bolgesinde asagidaki miihendislik

gereksinimlerinin diizeyini dogrudan etkilemektedir:

Statik
Mukavemet

Yorulma
Catlamast

Sekil 2.7. Hava araci yapisallar: (Saravanan, Ramachandran, Raja, 2022) [28]

Yapisal tasarim i¢in hasar toleransi degerlendirmeleri, ¢esitli darbe hasarlarini, ¢evresel
unsurlar1 ve yorulmaya bagl hasarlar1 icermektedir. Dikkate alinmasi gereken darbe
hasari tiirleri; dolu, kus ¢arpmasi, motor parcalari, pist parcalari, inig takimi lastigi, yer
hizmetleri ve takimlardan (el aleti, tork anahtar1 vb.) kaynaklanan hasarlardir. Cevresel
hasarlar ise korozyon hasari, sicaklik, nem ve radyasyon etkileri, erozyon ve yildirim
diismeleridir. Yorgunluk hasari, operasyonel yiikler ve yapisal tasarimla dogrudan
iligkilidir. Yorgunluk degerlendirmesi, ilgili hasar senaryolarinin ve yiik spektrumlarinin
belirlenmesinden olusmaktadir. Gorsel 2.10. ucak yapisindaki konumun, o belirli yap1
icin hangi yiikk durumlarinin ve hasar senaryolarinin ilgili tasarim etkenlerini biiyiik
Ol¢iide belirledigini birka¢ ornekle gostermektedir. Yiik durumlart esas olarak genel
tasarim tarafindan belirlenirken, hasar senaryolar1 esas olarak konuma gore
belirlenmektedir. Bu, yorgunluk ve hasar toleransi degerlendirmesinin bilesenin
konumuna bagli olarak farkli olacagi ve yapisal ¢6ziimlerin de farkli olabilecegi anlamina
gelmektedir. Ugusa elverislilik otoriteleri, hasar toleranst degerlendirmesi icin
gerekliliklere nasil uyulacagina dair yonergeler sunmaktadir. Bu gerekliliklere uymanin

birka¢ yolu vardir. Ik uyumluluk yéntemi, hasara dayanikli malzemelerin
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kullanilmasidir. Ornegin, darbe hasarlarina kars1 yiiksek direncli, iyi dayanikliliga ve bu
hasar senaryolarina duyarli yapisal bilesenler i¢in yorulma performansina sahip
malzemeler aranabilir veya gelistirilebilir. ikinci ydntem, yapisal tasarima hasara
dayanikli 6zellikler ekleyerek, ilk uyumluluk yontemini tek basina karsilamaya yetmeyen
geleneksel malzemelerin kullanimina olanak saglamaktir. Bu, 6rnegin daha kalin veya
sandvi¢ yapilarla saglanabilir. Ikincisi, ana yiik tasiyan kismi i¢ yiizey olan darbeye
dayanikli bir dis ylizey olarak tasarlanabilir. Hasar toleransi1 gerekliliklerine uymanin
liclincii yaklagimi, tek bir malzemeden yapmak yerine, bileseni (veya bazi durumlarda
ylizeyi) yapisal bir konsept olarak gelistirmek i¢in malzeme ve yapisal tasarimi
birlestirmektir. Bu yaklasim, bir malzeme sisteminin esnekliginin belirli bir bilesene gore
uyarlanmasini saglayarak optimum bir ¢oziime yol agmaktadir. Ug yaklasimdan higbiri
herhangi bir uygulama i¢in en iyisi degildir, ¢linkii malzeme se¢imi ve yap1 tasarimi,
bakim ve onarim kolayligi gibi operasyonel Omiir hususlarinin yani sira {iretim
teknikleriyle de ilgilidir. Sonugta, yapinin her yerine uygulandiginda optimum tasarima
yol agan benzersiz (kompozit veya monolitik) bir malzeme mevcut degildir. Ancak genel
olarak, havacilik endiistrisinde tasarim maliyetini diisiirme faktorlerini karsilamak icin,
malzeme uyarlamasinin kompozit benzeri bir yaklasim kullandig: {igiincii uyumluluk
yonteminin en biiylik potansiyeli sundugu sdylenebilmektedir. Ugak yapilarinda malzeme
kullanim1 i¢in, malzeme, yap: ve iiretim teknigi arasindaki iligkinin farkinda olmak
gerekmektedir. Pratikte bu, yap1 ve potansiyel tiretim tekniklerine bakilmadan malzeme

seciminin tartisilamayacagi anlamina gelmektedir [29].
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Gorsel 2.10. Farkl: yiik kosullar: ve hasar senaryolar a) yapisal govde iizerinde birincil yiik kosullar

b) yildirim ¢arpmast igin hasar alanlart ¢) darbe hasar alanlari
(R.C.Alderliesten ve R.Benedictus, 2008) [29]

Tasarim asamasinda malzeme sec¢imi, yik tagima analizleri ve hata tolerans
hesaplamalar1 yapisal smifa gore farklilik gostermektedir. Uretimde kalite kontrol
stirecleri, hassasiyet ve tolerans seviyeleri, kullanilan test yontemleri degismektedir.
Kompozit malzemelerde hasar1 degerlendirmek igin kullanilan NDT (tahribatsiz test)
yontemleriyle ilgili olarak, kimyasal, elektromanyetik veya fiziksel spektrumlarla
etkilesime girmek i¢in pasif veya aktif yaklagimlarda kullanilabilen 6nemli bir teknik
metod grubu vardir. Kompozit malzemelere genellikle uygulanan NDT yontemleri
arasinda gorsel muayene, ultrasonik muayene, akustik emisyon teknikleri, dielektrik
teknikler, radyografik test, kizilotesi termografi, kesme ve holografi bulunmaktadir. Yeni
ve gelismis kompozit malzemelerin gelistirilmesi, NDT teknikleri {izerinde énemli bir
etkiye sahiptir ve bunun tersi de gegerlidir [30]. Bu nedenle bakimda kontrol araliklari,
NDT siklig1 ve onarim prosediirleri yapisal sinifa bagli olarak belirlenmektedir.

Ozellikle ugus kritik bdlgelerde, hasar tolerans1 (damage tolerance) ve kirilma
mekanigi analizleri standart olarak uygulanmaktadir. Ugus kritik parcalarda
kompozitlerin kullanilmasi, metalik malzemelere gore farkli test ve validasyon
yontemleri gerektirmektedir. Ornegin, kompozitlerde igten ilerleyen hasarlarin

(delaminasyon gibi) tespiti i¢in ultrasonik inceleme gibi gelismis NDT yontemleri
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uygulanmaktadir.

Tablo 2.3. Seramik matris kompozitler icin tahribatsiz test yontemleri (T.L.L.Oliveira, M.Hadded,
S.Mimouni ve R.B.Schaan, 2025) [30]

NDT Teknigi

Tespit Edilen Kusur/Hasar

Akustik Emisyon (AE)

Catlama, Delaminasyon, Fiber Kirtlmasi, Termal Sok

Dijital Goriintii Korelasyonu
(DIC)

Yiizey Gerinim Anomalileri, Catlama, Delaminasyonlar, Termal
Sok

Kizilotesi Termografi (IRT)

Termal Sok ve Bozulma, Catlama, Delaminasyon, Oksidasyon

Radyografi

Catlama, Oksidasyon, Fiber Kirilmasi, Yogunluk Degisimleri,
Delaminasyon

Kesme Incelemesi

Delaminasyon, Mikroskopik Catlaklar, Yiizey Alt1 Kusurlar

Ultrasonik Test

Delaminasyon, Gozeneklilik, Kaplama Bozulmasi, Fiber-Matris
Ayrilmasi, Catlama

Gorsel Muayene

Yiizey Catlaklari, Kaplama Bozulmasi, Goriiniir Darbe Hasar1

X-15111 bilgisayarli tomografi
(CT)

Delaminasyon, Gozeneklilik, Fiber Cekilmesi, Catlama, Karmasik
I¢ Yapilar

Tablo 2.4. Metal matris kompozitler i¢cin tahribatsiz test yontemleri (T.L.L.Oliveira, M.Hadded,
S.Mimouni ve R.B.Schaan, 2025) [30]

NDT Teknigi

Tespit Edilen Kusur/Hasar

Akustik Emisyon (AE)

Fiber Kirilmasi, Catlama, Ayrilma

Dijital Goriintii Korelasyonu
(DIC)

Yiizey Gerinim Anomalileri, Asinma, Catlama, Ayrilma

Kizilotesi Termografi (IRT)

Termal Bozulma, Korozyon, Catlama, Asinma, Ayrilma

Radyografi

Catlama, Korozyon, Asinma, Fiber Kirilmasi, Gozeneklilik,
Yogunluk Degisimleri

Kesme Incelemesi

Delaminasyon, Catlama, Yiizey Alt1 Kusurlar

Ultrasonik Test

Delaminasyon, Catlama, G6zeneklilik, Ayrilma, Korozyon,
Asinma

Gorsel Muayene

Yiizey Catlaklari, Kaplama Bozulmasi, Goriiniir Hasar

X-1511 bilgisayarli tomografi
(CT)

Catlama, Gozeneklilik, Ayrilma, Karmasik i¢ Yapilar
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Tablo 2.5. Polimer matris kompozitler i¢in tahribatsiz test yontemleri (T.L.L.Oliveira, M.Hadded,
S.Mimouni ve R.B.Schaan, 2025) [30]

NDT Teknigi

Tespit Edilen Kusur/Hasar

Akustik Emisyon (AE)

Fiber Kirilmasi, Matris Catlamasi, Delaminasyon, Ara Yiizey
Ayrilmasi, Gézeneklilik

Dijital Goriintli Korelasyonu (DIC)

Yiizey Gerinim Anomalileri, Delaminasyonlar, Matris
Catlamasi, Ara Yiizey Ayrilmasi

Kizilétesi Termografi (IRT)

Termal Bozulma, Catlama, Delaminasyon, Gézeneklilik

Radyografi

Fiber Kirilmasi, Matris Catlamasi, Yogunluk Degisimleri,
Delaminasyon, Gozeneklilik

Kesme Incelemesi

Delaminasyon, Mikroskopik Catlaklar, Yiizey Alt1 Kusurlar

Ultrasonik Test

Delaminasyon, Bosluk Olusumu, Fiber Kirilmasi, Ara Yiizey
Avyrilmasi, Matris Catlamasi, Asinma, Gézeneklilik

Gorsel Muayene

Yiizey Catlaklari, Re¢ine Bozulmasi, Goriiniir Darbe Hasari

X-151n1 bilgisayarli tomografi (CT)

Delaminasyon, Bosluk Olusumu, Fiber Kirilmasi, Matris
Catlamasi, Gozeneklilik

Kompozitlerin siniflandirilmis yapisal bolgelerde kullanilmaya baslanmasi, asagidaki

avantaj ve zorluklart beraberinde getirmistir:

e Agirhikta ciddi azalma: Kompozitlerin en 6nemli faydalarindan biri agirlik
azaltimidir. Ugak iireticileri, bu hafif malzemeleri kullanarak yakit verimliligini
artirabilmektedir ve isletme maliyetlerini diistirebilmektedir. Kompozitler ayrica
olaganiistii mukavemet-agirlik oranlari sunarak, hem rijitligin hem de azaltilmis
kiitlenin 6nemli oldugu yapisal bilesenler i¢in idealdir. Metallerin aksine,

kompozitler dogal olarak korozyona dayaniklidir ve zorlu ortamlarda bile daha

uzun bilesen 6mrii saglamaktadirlar [31].

e Daha yiiksek 6zgiil mukavemet: Kompozitler, yiiksek dayanim/agirlik oranlari ile

kritik bolgelerde giivenlikten 6diin vermeden hafiflik saglamaktadir [32].

Malzeme
dayanimi

Yapisal agirhk

Malzemenin ne
kadar dayanikh
oldugu __ Yapisal

Yapimnin ne kadar  verimlilik
agir oldugu

Sekil 2.8. Kompozit yapisal verimlilik (J.G.Leishman) [32]
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e Bakim ve onarim farkliliklari: Malzemenin iiretimi ve islenmesi sirasinda veya
yapisal yiliklere maruz kaldiginda ortaya cikabilecek gizli i¢ kusurlara karsi
oldukca hassas olan kompozit malzemeler, diizenli araliklarla 6nemli miktarda
muayene ve kusur izleme gerektirmektedir. Bu nedenle, ugak ana yapi
bilesenlerinde kompozit malzemelerin artan kullanimi, yasam dongiisii
maliyetlerini 6nemli 6l¢iide arttirmaktadir. Bazi tahminlere gore, bir ugak veya
havacilik yapisalinin yasam dongiisii maliyetinin %25'inden fazlasi, iiretim
Oncesi, lretim ve liretim sonrast maliyetleri de i¢eren, muayene ve bakimi da
iceren isletme maliyetlerinin igerisine dahil edilmektedir [33].

e Standartlarda giincellemeler: Kompozitlerin birincil yapilarda kullanilmasi,
havacilik standartlarinda siirekli giincellemeleri ve yeni test/validasyon siire¢lerini

zorunlu kilmaktadir.

2.4.6. Uluslararasi standartlar

Havacilik sektoriinde yapisal giivenlik simiflandirmasi, basta FAA (Federal
Aviation Administration) ve EASA (European Union Aviation Safety Agency) olmak
tizere uluslararas1 havacilik otoritelerinin yayimladig:1 sertifikasyon standartlari
dogrultusunda belirlenmektedir. Bu siiflandirma, ugak yapilarinin operasyonel
giivenligi, dayaniklilig1 ve sertifikasyon uygunlugunu saglamak amaciyla kritik 6neme
sahiptir. Ozellikle ugus kritik bolgeler —&rnegin kanat ana Kirisleri, govde birincil yiik
tasiyict panelleri, kuyruk yiizeyleri ve inis takimi baglanti noktalari— i¢in malzeme
secimi, sertifikali malzeme onay prosediirlerine tabidir. Bu bolgelerde kullanilan her
malzeme, EASA CS-25 ve FAA Part 25 gerekliliklerine uygun olarak asagidaki

dogrulama siire¢lerinden ge¢mek zorundadir:

1. Malzeme Onay1 (Material Qualification): Kullanilacak kompozit veya metalik
malzemelerin mekanik, fiziksel ve cevresel dayanim oOzellikleri test edilerek
uygunlugu belgelenmektedir.

2. Uretim Validasyonu (Production Validation): Seri iiretimde elde edilen pargalarin,
tasarim ve performans kriterlerine uyumlu olup olmadig: iiretim siireci boyunca

denetlenmektedir.
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3. Omiir Testleri (Fatigue & Life Testing): Yapisal elemanlarin belirlenen servis
Oomrii boyunca tekrarl yliklemeler altindaki dayaniklilig1 degerlendirilmektedir.

4. Hasar Tolerans Analizi (Damage Tolerance Analysis): Parga veya yapinin, tespit
edilemeyen kiiciik kusurlara ragmen giivenli ¢alismasini siirdiirebilme kapasitesi

incelenmektedir.

Tiim bu siirecler, havacilik giivenliginin temel yap1 taslarini olusturmaktadir. Ozellikle

ucus kritik bolgelerde gerceklestirilen bu testler ve analizler, olasi yapisal arizalarin

onlenmesinde ve yolcu giivenliginin saglanmasinda belirleyici rol oynamaktadir.

Tablo 2.6. Tahribatsiz muayene yontemleri avantajlari ve dezavantajlart (T.L.L.Oliveira, M.Hadded,
S.Mimouni ve R.B.Schaan, 2025) [30]

Dijital Goriintii

Test edilecek nesne yiizeyiyle mekanik temas
gerektirmemektedir (mekanik kisitlamalar
yoktur). Yari-piksel hassasiyetle 6l¢iim

NDT Teknigi Kabiliyetler Kisitlamalar

1. Gerilim dalgalari test edilen
Akustik Emisyon | Yiizey ve yiizey alt1 kusurlari, anomali yap1 tarafindan zayiflatilabilir.
(AE) yayilma detaylart ile birlikte tespit edebilir. 2. Harici sesler yanlig

yorumlanabilir.

1. Dogal 151k kosullarina
bagimlidir; yiiksek frekansta
gorsel kaydi igin yapay 151k
kullanim1 gerekebilir.

Korelasyonu A8 ktachir 1Y izey el MIE] (in-plane) 2. Test numunesi boyutuna
(DIC) yap Lt hem yuzeye p P uygun kalibrasyon tablolar1 ve
hem de yiizeye dik (out-of-plane) mikro P
.. L0 kayitli goriintiilerin saklanmasi
gerinimleri belirler. .. .
icin genis depolama alan
gereklidir.
. Darbe kaynakli kusurlari, matris mikro L. Yiizeye yakin kusurlarla
Kizil6tesi siirlidir; kusur boyutu ve
catlaklarini, fiber kirilmalarini ve tabaka e ees e . .
Termografi (IRT) . - derinligi etkinligi 6nemli
ayrilmalarini tespit edebilir. o .
Olciide etkiler.
1. Giivenlik riskleri ve atik
bertaraf sorunlari.
Radyografi Testi Yiizey ve ylizey alt1 anormallikleri tespit 2. Zaman alicidir.
(RT) edebilir. 3. Maliyetlidir.

4. Anomalilerin yoniine
baghdir.

Kesme Incelemesi
ve Holografi (ST
ve HT)

Ayrilmalar1 ve zor fark edilen darbe
hasarlarini analiz etmede yetkindir. Holografi
titresim, sicaklik dalgalanmalar1 ve hava
tiirbiilans1 gibi ¢evresel faktorlere duyarlidir.

1. Malzeme vakum, basing,
titresim veya 1s1 gibi dis
etkilere maruz birakilmalidir.

2. Hologramlar yiiksek ayrinti
ve ¢Oziiniirliik saglayabilir, bu
da onlar1 mikroskopi,
interferometri ve veri depolama
gibi uygulamalar i¢in uygun
kilar.
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Tablo 2.6. (Devam) Tahribatsiz muayene yontemleri avantajlar: ve dezavantajlar: (T.L.L.Oliveira,
M.Hadded, S.Mimouni ve R.B.Schaan, 2025) [30]

1. Tane boyutundan kiigiik

anormallikler tespit
edilemeyebilir.
Ultrasonik Test Yuzgyde ve yiizey altinda anormallikleri tespit 2 Biiyiik 6l¢iide manuel
edebilir. islemlere dayanir, bu nedenle

denetg¢inin uzmanlik ve
deneyiminden etkilenir.
3. Sinyal yanlis yorumlanabilir.

2.5. Muayene Yontemleri

2.5.1. Tahribatsiz muayene yontemleri

Tahribatsiz muayene (NDT), 6zellikle havacilik ve uzay endiistrisinde kullanilan
kompozit malzemelerin biitiinliglinii ve hasarini1 degerlendirmede kullanilan tekniklerden
biridir, birincil yapisal elemanlarda (kanat kiris ve govde panelleri) yiizey ve yiizey alt1
kusurlarin belirlenmesinde; termografi (IRT), genis alanlarin hizli muayenesinde;
radyografi ve eddy current (ECT), ikincil ve destekleyici bilesenlerde detayli
incelemelerde kullanilmakta olup; akustik emisyon (AE) ve shearography gibi yontemler
ise dinamik testlerde ve gelismis analizlerde tercih edilmektedir. Ornegin, Boeing 787
Dreamliner, Airbus A350 gibi modern yolcu ugaklarinda yiliksek kompozit oram
nedeniyle, her bir panelin ve parca birlesim bdlgesinin ultrasonik ve termografik olarak
kontrol edilmesi standart hale gelmistir. Ayrica, bakim sirasinda belirli araliklarla veya
hasar siiphesi oldugunda kapsamli NDT taramalar1 yapilmaktadir. Bu yontemler ihtiyaca
farkli olarak birlestirilebilir farkli kompozisyonlar ortaya konabilmektedir. Esas olan

havacilik kompozitlerinde giivenilir, hassas ve etkili bir kontrol siirecini saglamaktir.

o Kanatlarda delaminasyonun tespiti i¢in, ultrasonik test
o Kuyruk ve gévdede yabanci madde ve bosluk i¢in, dijital radyografi
o I¢ kabin panellerinde hizli yiizey kontrolii igin, termografi yontemleri

kullanilmaktadir.

Tahribatsiz muayene yontemleri, polimer matrisli kompozitler (PMC'ler), metal
matrisli kompozitler (MMC'ler) ve seramik matrisli kompozitler (CMC'ler) iizerinde
yogunlagsmaktadir. Bu malzemeler, hafiflik, yiiksek mukavemet ve korozyon direnci gibi

avantajl 6zellikleri nedeniyle geleneksel metalik ve alasimli bilesenlerin yerini giderek

29



daha fazla aldigindan, yapisal biitiinliikklerinin saglanmasi son derece Onemli hale
gelmektedir. Baslangicta askeri uygulamalarla ilerleyen entegrasyonlari, 2000'li yillarda
sivil havacilik ve uzay uygulamalarinda énemli bir artis gdstermistir. Ozellikle son
donemde, Airbus A380 ve Boeing Dreamliner gibi, her ikisi de onemli oranda polimer
kompozit malzemelerden yapilmis yapisal kiitle igeren biiylik ug¢ak modelleri
gelistirilmistir. Sivil havacilik i¢in kompozit malzemeler agirlikli olarak, uygun
mukavemet-agirlik oranlari nedeniyle se¢ilen karbon ve cam fiberlerle gili¢lendirilmis
polimer matrisli malzemelerden (PMC) iiretilir. Dolayistyla, havacilik ve uzay endiistrisine
artan ilgi, agir metal alasimlarindan kompozit malzemelere gegis yoluyla yiiksek
performanslt malzemeler kullanma amacini 6rneklemektedir. Bu malzeme sinifinin hasar
mekanizmalari  ve davranislar1  farklidir. Bu malzeme smiflarindaki  kusur
karakterizasyonunun incelenmesi, arastirmacilarin siirekli olarak hasar ve kusurlar tespit
etmek ve tanimlamak igin teknikler gelistirdigi kapsamli bir ¢aligma alanidir.
Kompozitlerin tabakali yapisi, igsel kusurlarin (delaminasyon, gdzenek, ayrigsma vb.) tespit
edilmesini  zorlagtirmakta ve geleneksel muayene teknikleriyle tam olarak
degerlendirilememektedir. Ornegin, PMC'de, &zellikle mikro gatlama ve delaminasyon
olgularin1 vurgulayan ¢ok cesitli hasar kusurlar1 vardir. Bu zorluklar, bu sorunlar: ele
almak ve islevselligi artirmak icin stratejilerin gelistirilmesine olanak saglamistir. Hasar
ve yiiksek performansl parcalarin degerlendirilmesi, 6zellikle havacilik uygulamalarinda
kullanilan malzemeler i¢in 6nemli maliyetler gerektirmektedir. Bu gereklilik, tahribatsiz
tekniklerin (NDT), malzeme 6zelliklerinden 6diin vermeden hasari tespit etmek, yerini
belirlemek ve izlemek i¢in ne kadar uygun oldugunu gostermektedir. Sonug¢ olarak, bu
thtiyag NDT yontemleriyle ilgili gelismelerin gelistirilmesini tesvik etmistir. Tahribatsiz
muayene (Non-Destructive Testing - NDT) yontemleri, kompozit yapilarin iiretim, bakim
ve onarim asamalarinda kritik rol oynamaktadir. NDT kullanimi, malzemelerdeki veya
yapilardaki kusurlar1 veya hatalar1 tespit etmek, yerini belirlemek, izlemek ve
degerlendirmek i¢in tasarlanmis bir dizi analitik teknigi kapsamaktadir. Hasar
degerlendirmesi, degerlendirmesi ve davranisi, farkli malzemeler ve hizmet Omrii
ozelliklerine (¢evre tehlikeleri ve ylikler) gore degisiklik gdstermektedir ve bu nedenle
farkl1 NDT teknikleri, belirli malzeme ve hasar 6zelliklerine karst duyarli veya hassastir.
Bu nedenle, NDT igin tespit olasiliginin (PoD) kullanim1 degerli bir aragtir, ¢iinkii belirli
kosullar altinda belirli bir boyuttaki bir kusuru bagariyla tespit etme olasiligini belirleyerek

bir NDT tekniginin giivenilirligini Olgebilir ve muayene siirecinin etkinligini
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saglayabilirler. NDT'nin 6nemli bir yonii, hasar gelisimini veya artigini izlemek igin
tekniklerin kullanilmasidir ve bir bilesenin Omriinii tehlikeye atabilecek bir dereceye
ulagsmadan Once hasari tespit etmek i¢in uygun bir yontemdir. Ayrica, NDT, malzeme
kalitesini saglamak i¢in {iretim siirecinde kullanilabilir. Bu muayene yonteminin temel
Ozelligi, malzemenin ¢alisma Omrii boyunca gerceklestirilebilmesi ve malzeme
ozelliklerini degistirmemesi veya dnemli hasara yol agmamasidir. Kompozit malzemelerde
hasar1 degerlendirmek i¢in kullanmilan NDT yontemlerine gelince, kimyasal,
elektromanyetik veya fiziksel spektrumlarla etkilesime girmek icin pasif veya aktif

yaklagimlarda kullanilabilen 6nemli bir teknik grubu vardir. [30].

Kompozitlerdeki Hasarlar
Tahribatsiz Muayene Y ontemleri
e (Gorsel Muayene
e Vurma (tiklama) Muayenesi
e Radyografik Muayene
e Ultrasonik Muayene

e Termografik Muayene

Kompozitlerde Tahribatsiz
Muayene Yontemleri

Gorsel Vurma
Muayene Muayenesi
Ultrasonik Radyografik

Termografik

Gorsel 2.11. Tahribatsiz muayene (NDT) yontemleri

Hasarlar/kusurlar, iiretim Oncesinde veya sirasinda malzeme igindeki veya dis

kaynaklardan kaynaklanan siireksizliklerdir ve NDT yontemleri, malzeme veya yapinin

31



icerisindeki ya da yiizeyindeki hatalar1 belirlemek icin fiziksel prensiplerden faydalanir
[30]:
e Hammadde Kusurlari
o Orgii Anomalileri
o Katman Kirisikliklari
o Regine Aghigi
e Uretim Kusurlari
o Delaminasyon
o Gozeneklilik
o FOD
o Cekirdek Ezilmesi
e Hizmet Sirasinda Kusurlar
o Kus Carpmasi
o Dolu Carpmasi
o Yildirim Carpmast
o Nem Girisi
o Erozyon

o Alet Diismesi

» Hasar Kaynagi 1% B Yer Hizmetleri

B Nem/Kimyasal Etki
i O Kusg/Dolu Carpmasi
O Pist Tasi

8% OYidirnm

mDiger

OD
i 35%

» Hasar Tipi M Delaminasyon/
Ayrilma

@ Delikler

[ Catlaklar

10%
45% M Diger

10%

Sekil 2.9. Kompozit hasar nedenleri ve tipleri
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NDT yontemleri, bu kusurlarin iretim sirasinda ya da servis Omrii boyunca
kullanilmaktadir. Havacilik endiistrisinde hem iiretim kontrolii (Quality Control) hem de

bakim-onarimda (Maintenance, Repair and Overhaul, MRO) uygulanmaktadir.

Tablo 2.7. Tahribatsiz muayene ve hasar tipleri kiyaslama tablosu

HATA TiPi

(DISBOND) (DENT) GIRiSi VE CARPMASI ISIK

I I I I _YANMA
GORSEL X X X X X X

VURMA TESTI
(TAP TEST) X X X

MUAYENE ASIRI
YONTEMI / y . OKUNTI) X % y iy
AYRILMA | o iasyon  COKUNTO CATLAK  DELIK SU ISINMA  YILDIRIM  ULTRAViIYOLE

RONTGEN (X-RAY) X

KIZILOTESI
TERMOGRAFI X X X X

ULTRASONIK
GECIRGENLIK X X
(TTU)

ULTRASONIK X
DARBE-EKO

ULTRASONIK
YAPISMA TEST X X
CIHAZI

2.5.1.1. Gorsel muayene

Bir onarimin NDI muayenesinin ilk adimi, ¢aligma alaninin tamaminda gorsel bir
inceleme yapmaktir. Dikkatli bir gorsel incelemeyle, ylizey ¢atlaklar, ylizey gozenekleri,
yapistiricinin fazla akmasi, en dis katmanlarda recine eksikligi, kirisma, yanlis katman
sayisi, fazla katmanin yanlig st liste binmesi veya yanlis yonlendirilmesi gibi yiizey
kusurlar1 tespit edilebilir. Ardindan, i¢ kusurlar i¢in daha ileri inceleme yontemleri

secilmelidir. Gorsel inceleme sirasinda boroskop veya biiyiite¢ kullanilabilir.
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GOZU, YANSINAN ISIK
DEMETININ USTUNDE TUTUN

Akkor 151k demeti

Yiizeye agilan ¢atlak

i
Gorsel 2.12. Gorsel muayene inceleme Gorsel 2.13. Gorsel muayene kontrol

2.5.1.2. Tiklama muayenesi (tap inspection)

Agirliklr olarak biiyilik yiizeylerdeki yapismama ve ayrilmalar tespit etmek i¢in
kullanilmaktadir. Bir ¢ekicin yiizeye manuel veya otomatik olarak tiklatilmasi suretiyle
test gergeklestirilmektedir. Temiz olan bdlgede net bir ses agiga ¢ikarken, hasarli bolgede
daha boguk bir ses ortaya ¢ikmaktadir. Oldukga basit ve ucuz bir metod olmasina ragmen,
ylizeye yakin sadece birka¢ katmana ait biiyiik hasarlar tespit edilebilmektedir yapilan

Ol¢timler genellikle 6zneldir. Biiyiik alanlarin kontroliine olanak saglamamaktadir.

2.5.1.3. Ultrasonik test (ultrasonic testing- ut)

Ultrasonik test, kompozitlerin i¢ yapisindaki kusurlari tespit etmek icin en yaygin
kullanilan akustik bir muayene yontemidir. Kusurlar1 ve ¢atlaklar1 ayirt etmek igin
kompozit malzemelerdeki elastik dalga yansimasini ve iletimini kullanmaktadir. 20 kHz
ile 1 GHz arasinda genis bir frekans araligina sahip olan bu teknik, hassas uygulamalar
icin uygundur. Endiistride tahribatsiz muayene genellikle 0,5 ila 10 MHz frekans araligin
kullanmaktadir, ancak 6zellikle matris ¢atlaklarini tespit etmek icin 100 MHz kadar
yiiksek frekanslar da kullanilmaktadir. Ultrasonik muayeneler esnasinda, ses dalgalari,
hizalama hatalarini etkili bir sekilde karakterize etmek icin takviye fiberlerinin ekseniyle
hizalanmaktadir. Ayrik yansimalar ve iletim kayiplari, belirli malzeme derinliklerinde
delaminasyon ve ayrilmamin sonucudur. Ote yandan, gozeneklilik, ayrik yansimalar

yerine ultrasonik dalgalar1 dagittigr icin iletim kayiplarina neden olmaktadir. Cesitli
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aragtirmalar, katmanlar arasi kaliteyi degerlendirmek ve agiklamak icin kritik bilgilerin,
CFRP tabakalarina dik olarak yayilan dalgalarin zayiflamasindan elde edilebilecegini
gostermistir.

Avantajlari: Delaminasyon, ayrisma, bosluk, yabanci madde gibi kusurlar1 yiiksek
hassasiyetle tespit etmektedir.

Dezavantajlari: Yaygin kullanimina ragmen, ultrasonik test birka¢ temel sinirlamayla
kars1 karstyadir. Ornegin, golgeleme etkileri, yiizeye yakin daha biiyiik delaminasyonlari
gizleyebilmektedir, ¢linkii bu biiyiik siireksizlikler sesi yansitir ve delaminasyonun
altindaki goriiniirliigii azaltmaktadirlar. Benzer sekilde, ultrasonik dalgalar (UT),
homojen olmayan malzemelerdeki ariza ve hasar1 tespit etmede zorluklarla

karsilagmaktadir. Kalin ve ¢ok katmanli yapilarda sinyal kaybi artabilmektedir [30].

2.5.1.4. Iletim metodu (Through Transmission Ultrasonic Testing)

TTU ultrasonik muayenesinde iki transdiiser kullanilmaktadir.
Pulse echo yanki muayenesi, delaminasyonlari, catlaklari, gézenekliligi, suyu ve bagh
bilesenlerdeki ayrilmalar tespit edebilir ancak TTU, kusurun tam derinligini veya tiiriinii

sOyleyememektedir.

10
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012345678091
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GUCU
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i
l |
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Gorsel 2.14. Ultrasonik iletim metodu (through transmission)
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Gorsel 2.15. Ultrasonik iletim metodu (through transmission) ile su jeti testi

e Pulse Echo
o Pulse echo, ultrasonik muayenede tek bir transdiiser kullanmaktadir.

o Pulse echo muayenesi, yapistirilmis bilesenlerdeki delaminasyonlari,

catlaklar, gdzenekliligi, suyu ve ayrilmalari tespit edebilmektedir.

o Pulse echo muayenesi, lamine yiizey ve bal petegi yapilar arasindaki

ayrilmalar1 ve kusurlari tespit edememektedir.
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Gorsel 2.16. Pulse echo tarama muayenesi
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Gorsel 2.17. Pulse echo katman ayrilma analizi
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2.5.2. Tahribath Muayene Yontemleri

Kompozit malzemelerin mekanik ve fiziksel 6zelliklerinin degerlendirilmesinde
kullanilan yontemler, genel olarak tahribatsiz muayene (Non-Destructive Testing — NDT)
ve tahribatlh muayene (Destructive Testing — DT) olmak iizere iki ana gruba
ayrilmaktadir. Tahribatli muayene yontemleri, numunenin mikro veya makro diizeyde
geri doniisii olmayan deformasyona ugratilmasi, yapisal biitiinliigliniin bozulmasi ya da
tamamen kirilmasi veya ayristirilmasiyla gerceklestirilmektedir. Bu yontemlerde,
malzeme; ¢ekme (tensile test), basma (compression test), egilme (flexural test), kesme
(shear test), darbe (impact test) ve yorulma (fatigue test) gibi kontrollii yiikleme
senaryolarina maruz birakilmaktadir. Testler sirasinda olusan gerinim, gerilme ve kirilma
modlari, yliksek hassasiyetli 6l¢clim sistemleri (ekstansometre, yiik hiicreleri, yliksek hizli

kameralar) ile kaydedilmektedir.

2.5.2.1. Darbe testi (impact test)

Darbe testi, polimerler, seramikler ve kompozitler gibi bilinen bir malzemeden
yapilmis bir numunenin ani bir gerilime nasil tepki verecegini belirlemek igin
tasarlanmugtir. Darbe testi, miithendislik malzemelerinin yiiksek hizli yiiklemeye kars
dayanikliligini, toklugunu, kirilganligini, ¢entik hassasiyetini ve darbe dayanimini
degerlendirmek icin agik¢a kullanilmaktadir. Darbe 6zelligini nicel olarak belirleyebilme
yetenegi, iirlin sorumlulugu ve giivenligi acisindan biiylik bir avantaj saglamaktadir.
Darbe testi numune tipleri arasinda, V ¢entik, U ¢entik ve anahtar deligi ¢centigi gibi ¢centik
konfigiirasyonlar1 bulunmaktadir. Darbe testi genellikle Charpy ve Izod numune
konfigiirasyonlarindan olusmaktadir. 1zod darbe testi, centigin vurucuya bakacak sekilde

konumlandirilmasiyla Charpy darbe testinden farklilik géstermektedir.

38



Charpy testinde test parcasi iki dikey ¢ubuk arasinda yatay olarak tutulurken,

Epot= m-g-H Baslangi¢ konumu ‘
A
KV = m-g-H - m-g-h
o ilk geri déniis noktasi Epot = mg-h

4

Sekil 2.10. Darbe testi diyagrami

Izod testinde numune bir ¢it diregi gibi dik durur. Ancak, anahtar deligi darbe testinde,
anahtar deligi gibi goriinecek sekilde islenmis ¢entik genellikle ¢elik dokiim enddistrileri
tarafindan kullanilir ve "V" ve "U" ¢entikleriyle ayni sekilde test edilir [44]. Ayrica, drop-
weight (diisiirme agirhig) testi ile havacilikta gercekci darbe kosullart simiile
edilmektedir. Darbe sonrasi olusan hasarin tipi ve yayilimi incelenmektedir. Bu tez

calismasinda agirlik diisiirme yontemi kullanilacaktir.
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3. TEST VE DEGERLENDIRME

Giinliik hava aracit bakimlar1 sirasinda insan faktorii kaynakli kazalar meydana

gelebilmektedir. Bu tez ¢alismasinda kazalarin etkilerini incelemek amaciyla bes farkl

senaryoya gore enetji seviyeleri belirlenmistir. Buna gore;

1.

Personelin elinde tagidig1 0.6 kilogramlik ¢ekicin 0.85 metre yiikseklikten hava
arac1 kompozit yiizeyine diismesi sirasinda hava aracina, 0.6x 9.81x 0.85 = 5]
kinetik enerji uygulanmustir.

Personelin elinde tasidig: 1.2 kilogramlik ¢ekicin 0.85 metre yiikseklikten hava
aract kompozit yiizeyine diismesi sirasinda hava aracina, 1.2 x 9.81 x 0.85 =

10 J kinetik enerji uygulanmstir.

. Personelin elinde tagidig1 2.15 kilogramlik ¢ekicin 0.85 metre yiikseklikten hava

aract kompozit yiizeyine diigmesi sirasinda hava aracina, 2.15x 9.81x 0.85 =
18 J kinetik enerji uygulanmstir.

3 kilogramlik tork anahtariin 0.85 metre ylikseklikten hava araci kompozit yap1
yukseklikten hava araci kompozit yiizeyine diigmesi sirasinda hava aracina,
3x 9.81x 0.85 = 25 J kinetik enerji uygulanmstir.

6 kilogramlik tork anahtarinin 0.85 metre yiikseklikten hava arac1 kompozit yap1
yiikseklikten hava araci kompozit ylizeyine diismesi sirasinda hava aracina,

6x 9.81x 0.85 = 50 J kinetik enerji uygulanmistir.

Test kosullarinda insanin elinden yere kadar olan mesafe 85 santimetre olarak alinmastir.

Bu test ortamimin kurulmasi amaciyla resimdeki agirlik diisiirme test makinesi

kullanilmistir. Yeterli miktarda veri toplayabilmek adina 5 joule, 10 joule, 18 joule, 25

joule ve 50 joule gibi farkli enerjilerle deney calismalar1 gerceklestirilecektir. Belirlenen

bes enerji seviyesi icin ikiser test numunesi hazirlanarak toplamda 10 adet her biri 2 mm

kalinlikta numune ile testler icra edilmistir.
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Gorsel 3.1. Agirlik diigiirme makinesi

25,4 mm capindaki 3133 gram agirh@indaki yuvarlak sekilli metal cisim agirlik
diistirme test makinesi tizerinden sirasi ile 162 mm, 325 mm, 605 mm, 813 mm ve 1626

mm ylikseklikten 6n hiz olmadan birakilacaktir.

Pt 3

Gorsel 3.2. Agwrlik diisiirme makinesi metal cisim
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Testlerde kullanilan her biri 2 mm kalinliginda 200 x 150 mm ebatindaki tim
numuneler, M91/IM7/34RC/UD/194/12K karbon fiberle giiclendirilmis epoksi prepreg

malzemeden iiretilmistir.

Tablo 3.1. M91/IM7/34RC/UD/194/12K teknik ozellikler (hexcel product data sheet) [34]

Elyaf IM10 M7 AS7
Dokuma/UD | g/m? UD UD UD
Elyaf Kiitlesi 194 194 194

Nominal
Prepreg g/m? 294 294 294
Kiitlesi
Teorik
Olarak
Hesaplanmig | mm 0.184 0.184 0.184
Kiirlenmis (ing) (0.0072) (0.0072) (0.0072)
Katman
Kalinlig
Teorik
Olarak % 58.9 59.2 58.7
Hesaplanmisg
Elyaf Hacmi
Recine g/cm? 1.28
Yogunlugu | (Ibs/ft?) (80.2)
Elyaf g/cm? 1.79 1.78 1.80
Yogunlugu | (Ibs/ft?) (111.7) (111.1) (112.4)
Teorik
Hes‘?}ﬁﬁ‘mls g/em’ 1.58 1.57 1.58
3
L aminat (Ibs/ft?) (98.63) (98.00) (98.63)
Yogunlugu

MO1 recine tipi — Hexcel’in belirledigi regine tipi

IMT7 - Fiber tiirli intermediate modulus 7

34Rc - Recine icerigi %34 kiitlece

UD - Dokuma tipi uni directional

194 - Fiber areal weight yiizey alan agirlig1 g/cm2 cinsinden

12K - fiber tow biiytikliigl, her tow da 12 bin iplik mevcut

Her numune igeriginde 10 katman kompozit kullanimistir. Her numunenin 6n ve arka
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yiizeyinde ilk katmanda prepreg, M21 soyma kumast (peel ply) kullanilmigtir.

Gorsel 3.3. Agirlik diigiirme makinesine baglanmis test numunesi

Bir potansiyometre cetveli lizerinden serbest diistime birakilan impektdriin darbe
etkisiyle farkli Joule degerlerine gore asagidaki degerlere bagli deney girdileri

olusturulmustur:

‘;

P

sctlliied

Gorsel 3.4. Agirlik diisiirme makinesi potansiyometre
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Tablo 3.2. Agirlik diisiirme makinesi ayar parametreleri

Uygulanan | Numune Potansiyometre
Joule Numarasi Set Yiikseklik

5 1-2 162 mm

10 34 325 mm

18 5-6 605 mm

25 7-8 813 mm

50 9-10 1626 mm

Kiitle: 3.133 kg

G: 9.806 kg
KE = mxgxh
3.133x9.806 x 0.162 = 5] (1. Senaryo)
3.133x 9.806 x 0.325 = 10/ (2. Senaryo)
3.133x 9.806x 0.605 = 18/ (3. Senaryo)
3.133x 9.806x 0.813 = 25] (4. Senaryo)
3.133x 9.806x 1.626 = 50/ (5. Senaryo)

Sirastyla 5J, 10J, 18], 25J ve 50J uygulanan numunelere darbe testi uygulanmaigtir:

Gorsel 3.5. 5J darbe testi uygulanmis numune 1-2
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Gorsel 3.6. 10J darbe testi uygulanmis numune 3-4

Gorsel 3.7. 18J darbe testi uygulanmis numune 5-6
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Gorsel 3.8. 25J darbe testi uygulanmig numune 7-8

Gorsel 3.9. 50J darbe testi uygulanmis numune 9-10
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Kiiciik boyutlu parcalarda 6zellikle yiizeye yakin olan bolgelerdeki hasarlarin
tespiti i¢in oldukga avantajli olan tap muayenesi numunelerin iizerinde test edilmistir. 10
numuneye ait parca lizerinde hasarli bdlgede en, boy ve derinlik (deplasman ¢ukuru)
degerleri kayit altina almmistir. Son olarak numunenin arka tarafinda olusan

delaminasyona ait darbe kaynakli hasar 6l¢iilendirmesi kayit altina alinmistir.

Gorsel 3.10. 50J darbe testi uygulanmis numunede x eksenli hasar 6l¢iimii

47



Gorsel 3.12. 50J darbe testi uygulanmis tap muayenesi
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Gorsel 3.13. 50J darbe testi uygulanmis numunede delaminasyon bolgesi dlgiisel kontrol

Delaminasyon alanlar1 dikddrtgen kabul edilerek delaminasyon alanlari
bulunmustur. Tap inspection muayenesi sonrast belirtilen dlgiimler Tablo 3.3’te kayit

alina alinmastir.
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Tablo 3.3. Birinci darbe testi sonrasi numune verileri

Numune Uygulanan Numune Numune Delaminasyon Numune
sirasi yiik, J delaminasyon | delaminasyon | debond alani, | deplasman
olciisii (x), mm | ol¢iisii (y), mm | (x/y), mm? cukuru (h),

mm

1 5] 3.81 4.318 16.452 0.675

2 5] 2.286 2.286 5.226 0.527

3 10J 14.224 9.144 130.064 0.863

4 10J 14.478 8.89 128.709 0.841

5 18] 18.288 20.32 371.612 0.84

6 18] 20.574 19.304 397.161 1.40

7 25] 31.242 32.258 1007.804 0.99

8 25J) 27.178 254 690.321 1.45

9 50 113.284 52.578 5956.246 1.764

10 50 51.308 53.594 2749.801 1.89

Kiiciik boyutlu parcalarda ozellikle yiizeye yakin olan bolgelerdeki hasarlarin

tespiti i¢in oldukca avantajli olan tap muayenesi numunelerin tizerinde test edilmistir. 10

numuneye ait parca lizerinde hasarli bdlgede en, boy ve derinlik (deplasman gukuru)

degerleri kayit altina almmistir. Son olarak numunenin arka tarafinda olusan

delaminasyona ait darbe kaynakli hasar 6l¢iilendirmesi kayit altina alinmistir.

Deney testleri kapsaminda TUSAS biinyesinde faal kullanilmakta olan 1 adet TTU

ultrasonik test cihazi kullanilmistir.
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Gorsel 3.14. TTU ultrasonik test muayene cihazi

Deney testleri kapsaminda miknatislama yontemiyle numune sirasiyla ultrasonik
test muayene cihazina baglanmistir. Sirasiyla 1’den 10’a kadar numaralandirilmig tiim

numuneler test diizenegine oturtulmustur.
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Gorsel 3.15. TTU ultrasonik test numune yerlegimi

Numunelerin boyutlarina bagli olarak, yaklasik 30 dakikalik bir test senaryosu ¢ift

prob ile yatay ve dikey yonlii olarak su ile tarama yapilmistir.

Gorsel 3.16. TTU ultrasonik cihaz test asamasi
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Yapilan deney sonucu elde edilen veriler raporlamistir:

NUMUNE NUMUNE NUMUNE NUMUNE NUMUNE NUMUNE NUMUNE NUMUNE NUMUNE NUMUNE
1 2 3 4 5 6 i 8 9 10
t | t i | 1 1 1 " 1
\ | \ \ | | \ | | |
. f . . o Q
r — N . - .

L ]

Sekil 3.1. Ultrasonik muayene sonug¢lar

. . . " s ‘ .- ! k } ‘
__n.______'ﬁ. - - - - - - - ‘ -
Sekil 3.2. Ultrasonik muayene sonuglart (karartilmis)
Parga iizerindeki hata referans alinarak -23 DB ile degerlendirme yapilmistir.
Kare 1 Kare 2 Kare 3 Kare 4 Karei5 Kare 6 Kaf g Kare 8
I

Y | | l l i l » n
I:,.&_A__A—‘_‘u - o _ am e
Sekil 3.3. Ultrasonik muayene sonuglari (él¢iilendirilmig)

-23 DB ile yapilan degerlendirme sonrasi tarama esnasinda tespit edilen boyutsal 6lgiiler

niimerik olarak kayit altina alinmigtir.

Tablo 3.4. Birinci darbe testi sonrast ultrasonik niimerik boyutsal analizi

Numune Uygulanan Numune Numune Delaminasyon

sirasi yik, J delaminasyon | delaminasyon | debond alani,
olciisii (x), mm | ol¢iisii (y), mm | (x/y), mm?

- 5] - - -

- 5] - - -

Kare 1 10J 5.92 6.60 39.09

Kare 2 10J 6.35 6.23 39.59

Kare 3 18] 16.21 16.23 263.05

Kare 4 18] 14.23 16.11 229.38

Kare 5 25] 24.20 26.00 629.03

Kare 6 25] 22.12 24.00 530.73

Kare 7 50J 48.29 58.31 2815.32

Kare 8 50J 42.10 42.23 1777.84
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Ultrasonik test taramasi sonrasi, darbe testi sonucu hasarli olan numuneler kompozit

atolyesine gotiiriilerek tamir iglemleri baglatilmistir;

1. Numuneler {iizerinde delaminasyon goriillen kisimlar hata kaybolana kadar

kesilerek numuneden arindirilmistir.

Gorsel 3.17. Kompozit hasarli bélge ayirma iglemleri

2. Islak serme (wet lay-up) yontemi i¢in stepwise olarak havali zimpara tabancast ile
numune iizerinde hasarin boyutuna gore katman acgilmistir. Her numunenin 10
katman fiber olusmasi nedeniyle nedeniyle, delaminasyonun goriildiigii yogun
goriildiigii numunelerde alttan ve iistten 4 er kat katman acilmistir, delaminasyon
nedeniyle numune Tlizerinde kesilen bolgede mukavemet adina 2 katman

birakilmistir.

Gorsel 3.18. Kompozit hasarli bélge katman olusturma
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3. Katman olusturma islemleri sonras1 fiber takvime uygulama on hazirliklar

baglatilmigtir.

Gorsel 3.19. Komporzit tamir iglemleri

4. Takviye islemi Oncesi Olgililendirmeye bagl olarak fiberle takviye yapilacak

bolge serim agisina bagh olarak sablonlarla Olctlendirilir.

g

Gorsel 3.20. Kompozit tamiri regine uygulamasi

5. Sablonlarin iizerine EA 9396 Aero regine uygulanarak, bir el aleti vasitasiyla

emdirilerek homojen bir dagilim saglanmaktadir.
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Tablo 3.5. EA 9396 Aero regine kiir kosullu yapisma dayanimi [35]

Test Sgiin  kiir | 5giin kiir | 1saat kiir | Isaat kiir | 30dakika kiir | 30dakika kiir

sicakligt | @77°F/25° | @77°F/2 | @150°F/6 | @150°F/ | @180°F/82° | @180°F/82°

(°F/°C) | C (psi) 5°C 6°C (psi) | 66°C C (psi) C (Mpa)
(Mpa) (Mpa)

-67/-55 | 3300 22.8 3300 22.8 3500 24.1

77/25 3500 24.1 4000 27.6 4000 27.6

180/82 | 3200 22.0 3300 22.8 3300 22.8

300/149 | 1800 124 1800 12.4 1900 13.1

350/177 | 1250 8.6 1200 8.3 1200 8.3

e Deney esnasinda kompozit tamir malzemesi olarak G0904 D 1070 TCT diiz

dokuma kuru karbon fiber kullanilmigtir. Katlar arasinda serilerek, sablonlara

uygun bir sekilde takviye kesim malzemeleri numune bazli olarak hazirlanmaistir.

Gorsel 3.21. Kompozit tamiri sablon hazirlama

Kompozit tamir malzemesi olarak G0904 D 1070 TCT diiz dokuma kuru karbon fiber,
siklikla kullanilan bir tiirdiir. Deneyin bu asamasinda darbe test siirecinde kompozit tamiri

i¢in kullanilmustir.
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Tablo 3.6. G0904 D 1070 TCT diiz dokuma kuru karbon fiber (HYSOL EA 9396 yapistiricist ile
desteklenmis, 1/3 agirlik oranina sahip) [36]

Ozellik ~ Sembol Deger
En 49.6
Elastisite Modiilii (Gpa) I8 49 6
Ess 8
Kayma Modiilii (Gpa) Ga 33
G13,G2s 2.8
Cekme Dayanimi (Mpa) X o7
Yt 517
Kayma Dayanimi (Mpa) Sz 00
S13,S23 34
. V12 0.045
Poisson Orant
013,023 0.28

e Hazirlanan sablonlar icten disa sirayla yerlestirilerek, yapiskanlar1 takviye
malzemesinden styrilarak sablona uygun bir sekilde kompozit numune iizerine tatbik

edilir.

Gorsel 3.22. Kompozit tamir islemleri

e Takviye malzemelerinin numunelere uygulanmasi sonrasinda 6n ve arka yiizeye
PREPREG PEEL PLY, M21 soyma kumasi (peel ply) eklenerek vakumlama prosesi

Oncesi tiim tamirat islemleri tamamlanmis olur.
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Gorsel 3.23. Kompozit tamir islemleri

e Hazirlanan numune plakalari, vakum poseti igerisine yerlestirilerek vakumlama igin

sy

sehpaya yerlestirilir.

o

Gorsel 3.24. Kompozit tamir islemi sonrasi vakumlama
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e Numunelerin kiirleme iglemleri i¢in, vakumlama sehpasina yerlestirilen numuneler 1
saat 70°C’de kiir edilecek sekilde hava sirkiilasyonlu bir kurutma firiina yerlestirilir.

Kiirleme faaliyeti tamamlandiktan sonra gerekliyse numuneler {izerinde ¢apak

temizligi yapilarak tamir islemi tamamlanmais olur.

Gorsel 3.25. Kompozit kurutma firini

Tamir islemi tamamlanan numuneler bir kez daha TTU ultrasonik test cihazina
tarama i¢in yerlestirilirler. Deneyin bu asamasinda tamir sonucu kompozit yiizeyinde
iyilesmelerin gorsel analizi incelenmektedir. {lk darbe testi esnasinda 5 J, 10 J, 18 J, 25 J
ve 50 J glice maruz birakilan numuneler, sol alttan saga dogru siralanarak dizilmislerdir.
Tabla o6lgiisel kapasitesinin bu dizilimde yeterli gelmemesi nedeniyle, ilk darbe testinde

50 J yiike maruz kalmis 2. numune tek basina olacak sekilde iist siraya yerlestirilmistir.
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Gorsel 3.26. Kompozit tamiri sonrast TTU ultrasonik muayene

Yapilan deney sonucu elde edilen veriler raporlamistir:

Et 3 » 50

[ ¥
: 5] 10 101 18) 18 251 25 501
; o 7 i s : : ; R J
\E(
&
iy
_‘.K__.A___.__._ & o e . e . -

Sekil 3.4. TTU ultrasonik muayene taramasi

Ikinci darbe testi deneyi kapsaminda tamir gérmiis olan kompozit numuneler, yine

sirastyla ilgili yiikseklikten birakilan agirlik vasitasyla darbe testine maruz

birakilmislardir. Ilk darbe testi parameterleri degistirilmeden sirastyla 5J, 10J, 18], 25] ve

50J uygulanan numunelere ikinci kez darbe testi uygulanmistir:
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Gorsel 3.27. Ikinci kez 5J darbe testi uygulanmis numune 1-2

Gorsel 3.28. Ikinci kez 10J darbe testi uygulanmis numune 3-4
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Gorsel 3.30. kinci kez 257 darbe testi uygulanmis numune 7-8
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Gorsel 3.31. Ikinci kez 50J darbe testi uygulanmis numune 9-10

Ikinci darbe testi tamamlandiktan sonra numunelere tap muayenesi uygulanmustir.

Gorsel 3.32. kinci darbe testi sonrasi tap muayenesi
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ve tap muayenesi sonrasi belirtilen 6l¢iimler kayit alina alinmistir:

Tablo 3.7. fkinci darbe testi sonrasi numune verileri

Numune Uygulanan | Numune Numune Delaminasyon | Numune
sirasi yiik, J delaminasyon delaminasyon | debond alani, | deplasman
olciisii (x), mm | olciisii (y), | (x/y), mm? cukuru (h),
mm mm

1 5] 2.286 2.032 4.645 0.756

2 5] 1.524 1.016 1.548 0.601

3 10J 5.588 5.08 28.387 0.967

4 10J 4.064 3.302 13.419 0.959

5 18] 23.876 27.432 654.966 0.941

6 18] 19.812 19.812 392.515 1.568

7 25] 23.114 21.59 499.031 1.109

8 25] 27.432 23.635 648.355 1.653

9 50J 35.052 36.576 1282.062 1.976

10 50J 50.292 44.958 2261.028 1.985

Ikinci tap muayenesi tamamlandiktan sonra deneyin son asamasi olarak {iglincli kez

ultrasonik tarama faaliyeti i¢in numuneler test diizenegine yerlestirilmislerdir:

Gorsel 3.33. Ikinci darbe testi sonrast TTU ultrasonik muayene
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Yapilan deney sonucu elde edilen veriler raporlamistir:

Kare-1 Kare-2 Kare-3 Kare-4 Kare-5 Kare-6 Kare-7
Sekil 3.5. TTU ultrasonik muayene taramasi
Tablo 3.8. Ikinci darbe testi sonrast ultrasonik niimerik boyutsal analizi
Numune Uygulanan Numune Numune Delaminasyon
sirasi yiik, J delaminasyon | delaminasyon | debond alani,
olciisii (x), mm | ol¢iisii (y), mm | (x/y), mm?
- 5] - F o
- 5] - - -
Kare 1 10J 8.54 7.01 59.80
Kare 2 10J 12.73 10.51 133.79
Kare 3 18] 24.02 24.66 592.24
Kare 4 18] 18.52 16.67 308.77
Kare 5 25] 23.01 19.90 457.68
Kare 6 25] 27.23 26.79 729.32
Kare 7 50J) 32.24 32.58 1050.20
Kare 8 50J) 38.34 32.09 1230.15

3.1. Darbe Testi Oncesi ve Sonrasi Hasar Miktarlarimin incelenmesi

Swrasiyla farkli Joule enerji seviyelerinde numuneye uygulanan kinetik enerjinin,

deney kosullarina bagli olarak olusturdugu debond alani incelenmistir.

Tablo 3.9. Numune iizerine uygulanan farkli Joule degerine bagl deney bazli debond alan: analizi

1.Darbe Testi|2.Darbe Testi|1.TTU Testi|2.TTU Testi
Sonrasi Sonrasi Sonrasi Sonrasi

Numune | Uygulanan . . . .

sirasi yiik, J Delaminasyon | Delaminasyon | Delaminasyon | Delaminasyon
debond alami, | debond alani, | debond alani, | debond alani,
/), mm? | (ly), mm? | (xy), mm?___| (x/y), mm?

1 5] 16.452 4.645 0 0

2 5] 5.226 1.548 0 0

3 10J 130.064 28.387 39.09 59.8

4 10J 128.709 13.419 39.59 133.79

5 18] 371.612 654.966 263.05 592.24

6 18] 397.161 392.515 229.38 308.77

7 25]) 1007.804 499.031 629.03 457.68

8 25] 690.321 648.355 530.73 729.32

9 50] 5956.246 1282.062 2815.32 1050.2

10 50] 2749.801 2261.028 1777.84 1230.15

65




Joule/Deney bazli delaminasyon debond alani

7000 3000
6000 5500
5000

2000
4000

1500
3000

1000
2000
1000 500

. —ul mm N | .

5J 5J 10J 10J 18J 18J 25) 25) 50J 50J

Sekil 3.6. Joule/deney bazli delaminasyon alani

Numuneye 50J kinetik enerji uygulanmasi sonucu meydana gelen hasarlar
incelendiginde, her bir deney siirecinde x ve y diizleminde kademeli olarak delaminasyon
debond alaninin artis gosterdigi gozlemlenmistir. Numune lizerine uygulanan enerji
seviyesinin artmasi ile birlikte olusan debond alan1 dogrusal olarak artis gdstermektedir.
Her enerji seviyesinde delaminasyon debond alam1 kendi igerisinde tutarlilik
gostermektedir.

Tablo 3.10. Numune tizerine uygulanan farkl Joule degerine bagh TTU ultrasonik test bazli debond
alant analizi

1. Darbe  Testi|2.Darbe Testi Sonrasi

Numune |Uygulanan yiik, |[Sonrasi TTU Test| TTU Test Numune

sirasi J Numune deplasman | deplasman c¢ukuru (h),
cukuru (h), mm mm

1 5] 0.229 0.178

2 5] 0.178 0.076

3 10J 0.254 0.254

4 10J 0.25 0.229

5 18] 0.762 0.762

6 18] 1.27 0.508

7 25] 1.219 1.016

8 25] 1.778 1.778

9 507 5.512 5.766

10 50J 5.944 6.604
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Ultrasonik test / 6lctilen deplasman ¢ukuru

7 7,1
6 6,1
5 5,1
4 4,1
3 3,1
2 2,1
1 1,1
0 0,1
5] 5] 10J 10J 18) 18] 25] 25) 50J 501

Sekil 3.7. Ultrasonik test / él¢iilen deplasman ¢ukuru

TTU ultrasonik test muayenesi farkli test numuneleri lizerinde, 1.darbe testi ve
2.darbe testi sonrasi uygulanmistir. Numune {izerine uygulanan enerji miktarinin
artmasina paralel olarak, deplasman ¢ukuru artis1 gézlemlenmistir. Her enerji seviyesinde
olusan deplasman ¢ukuru, kendi igerisinde tutarlilik gostermektedir. 1.darbe testi sonrasi
(2.darbe testi 6ncesi) numune debond alanindan ayristirilarak kompozit tamiri gérmesine
ragmen, her iki ultrasonik test muayenesinin grafik ciktilar1 kendi i¢inde tutarlilik

gostermektedir.

67



4. SAYISAL MODELLEME

Deneysel caligmalarin degerlendirilmesinde ¢ok sayida ve farkl: tiirlerde testlere
ithtiya¢ duyulmaktadir. Giiniimiizde sonuglara daha kisa siirede ulagsmak, ¢esitli
senaryolar1 incelemek, deney sayisini azaltarak tasarim maliyetlerini diisiirmek ve
test siire¢lerini kisaltmak amaciyla simiilasyon modellerinden yaygin bicimde
yararlanilmaktadir. Elde edilen simiilasyon verileri, deneysel test sonuclariyla
karsilagtirilarak sayisal analizlerin deneylerle ne 6l¢iide uyumlu oldugu
incelenmektedir. Temas kuvveti, maksimum deplasman, absorbe edilen enerji gibi
Olciilebilir biiytikliikkler; deney sonuglariyla sayisal modellemelerin
karsilastirilmasinda temel referans noktalar1 olarak kullanilmaktadir. Bu tez
calismasinda sayisal analizler ANSY'S yazilimi kullanilarak gergeklestirilmistir.
Kompozit model, ANSYS Workbench i¢inde yer alan “Geometry” modiilii

araciligiyla olusturulmustur.

000 150,00 300,00 (mm)

75.00 22500

Sekil 4.1. Sayisal modellemenin mesh yaptisi

Sekil 3.6’da sunulan model kullanilarak, hava araci iizerindeki kompozit
malzemenin farkli senaryolar altinda ¢arpma davranisi simiile edilmistir. Bu kapsamda,
25,4 mm capinda ve 3133 gram agirliginda bir impektoriin, 1626 mm yiikseklikten
birakilarak 50 Joule kinetik enerji ile 100 x 150 cm boyutlarinda ve 2 mm kalinligindaki
numuneye ¢arpmasiyla olusan durumlar ele alinmigtir. Yaklasik 50 joule’liik kinetik
enerjinin hava araci yapisal bilesenine uygulandigi kabul edilmis; ancak mesh degerleri

sirastyla 4.0, 4.5 ve 5.0 olacak sekilde degistirilmistir. Bu farkli kosullar altinda meydana
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gelen hasarlar karsilagtirmali olarak degerlendirilmistir.

Impektdr ve lamine kompozit malzeme mesh yapisinda toplam eleman sayisi
26868 ve diigiim sayis1 102989,3 tiir. Impektorii simiile eden kiitlelerde Tet4, alt ve iist

ylizey plakalarinda Hex8 ve lamine Wed6 eleman tipi kullanilmistir.

Ansys modelleme sonrasinda analiz gerceklestirilirken deney ortamina bagh

olarak olusturulan sinir kosullar1 asagidaki gibidir;
« Impektére sadece -y ekseni yoniinde hiz tanimlamas yapilmustir.

* Lamine yap1ili kompozit malzemenin alt yiizey plakasi, deneysel ortamda zemine

sabitlendigi i¢in sabit yiizey (fixed support) olarak alinmistir.

* Ansys programinin yiiksekten birakma (Drop height) uygulamas: kullanilarak,
3133 gram agirhigindaki kauguk impektor, deney ortaminda ulasilan kinetik enerji
seviyesine erisilmesi amaciyla 1626 mm yiikseklikten birakilarak 5636 mm/sn ¢arpma
hizina ulagsmas1 saglanmistir.

* Ansys programi araciligi ile 3133 gram agirligindaki impektor, deney ortaminda

ulagilan kinetik enerji seviyesine erisilmesi amaciyla yaklagik 813 mm, 605 mm, 325mm

ve 162 mm yiikseklikten birakilarak sirasi ile 3993 mm/sn, 3459 mm/sn, 2524 mm/sn,

1782 mm/sn ¢arpma hizlarina ulagmasi saglanmistir.

1.876988 Max
1668434
145988
1.251325
1.082771
0834217
0.6256627
0.4171085
0.2085542
8.881785e-16 Min

0.00 100.00 200.00 (mm)
]

I
50.00 150.00

Sekil 4.2. 50 J yiik altinda sayisal modelleme

Sekil 3.7°de goriildigii gibi 50J kinetik enerjinin 2 mm kalinligindaki lamine kompozit

yapitya c¢arpmast sonucu 1.87 mm deplasman olusumu tespit edilmistir. Bu deger
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laboratuvar ortaminda yapilan deneylerle ortiismektedir.

0.1453219
8.881785e-16 Min

0.00 100.00 200.00 (mm)

50.00 150.00
Sekil 4.3. 25 J yiik altinda sayisal modelleme

Sekil 3.8°de goriildiigii gibi 25J kinetik enerjinin 2 mm kalinligindaki lamine kompozit
yapiya carpmasi sonucu 1.30 mm deplasman olusumu tespit edilmistir. Bu deger

laboratuvar ortaminda yapilan deneylerle ortiismektedir.

0.1453219
8.881785e-16 Min

0.00 100.00 200.00 (mm)
]

I
sn.nn 150.00

Sekil 4.4. 18 J yiik altinda sayisal modelleme

Sekil 3.9’de gorildiigii gibi 18] kinetik enerjinin 2 mm kalinhigindaki lamine kompozit
yapiya carpmasi sonucu 1.20 mm deplasman olusumu tespit edilmistir. Bu deger

laboratuvar ortaminda yapilan deneylerle ortiismektedir.
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08224258
07196225
0.6168193
0.5140161
04112129
0.3084097
0.2056064
0.1028032
8.881785e-16 Min

0.00 100.00 200.00 (mm)
]

I
50.00 150.00

Sekil 4.5. 10 J yiik altinda sayisal modelleme

Sekil 3.10’de gortildiigi gibi 10J kinetik enerjinin 2mm kalinligindaki lamine kompozit
yapitya c¢arpmast sonucu 0.92 mm deplasman olusumu tespit edilmistir. Bu deger

laboratuvar ortaminda yapilan deneylerle ortiismektedir.

05121174
0.4389577
0.3657981
0.2926385

0.2194789
0.1463192
0.07315962
0 Min

=l

0.00 100.00 200.00 (mm)
I I ]
50.00 150.00

Sekil 4.6.. 5 J yiik altinda sayisal modelleme

Sekil 3.11°de goriildiigii gibi 5J kinetik enerjinin 2 mm kalinligindaki lamine kompozit
yaptya carpmast sonucu 0.65 mm deplasman olusumu tespit edilmistir. Bu deger

laboratuvar ortaminda yapilan deneylerle ortiismektedir.

Sayisal modelde parametreler tanimlanirken, daha dnce belirlenen bes ¢arpma senaryosu
esas alinmustir. Bu kapsamda, 3133 gram agirhigindaki impektoriin hava aracina sirasiyla
5636 mm/sn, 3993 mm/sn, 3459 mm/sn, 2524 mm/sn ve 1782 mm/sn hizlarla ¢arpmasi

durumunda ortaya ¢ikacak kinetik enerji seviyeleri dikkate alinarak modele 50 Joule, 25
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Joule, 18 Joule, 10 Joule ve 5 Joule enerji girdileri uygulanmistir. Tiim bu enerji
seviyelerinde kompozit yap1 ve impektor, carpma sonucu aktarilan kinetik enerjiyi

absorbe etmis ve sayisal analizlerde perforasyon olusumu gézlemlenmemistir.

Sayisal modeller, deneysel ¢alismalarla karsilastirildiginda belirli bir hata payina
sahiptir. Bu sapmalar; veri girisindeki yuvarlamalar, 6l¢iim hassasiyetindeki sinirlamalar,
yazilim kaynakli belirsizlikler veya donanim performansi gibi unsurlardan
kaynaklanabilmektedir. Yapilan karsilagtirmalar sonucunda, sayisal modelleme
ciktilarinin deneysel verilerle uyumlu oldugu ve farklarin izin verilen maksimum +%10

hata sinir1 igerisinde kaldig1 belirlenmistir.

Tablo 3.11. Farkli enerji seviyelerinde deney ve sayisal modelleme deplasman ¢ukuru verilerinin

kiyaslanmasi

Deney numune [ Sayisal modelleme

Sira no Uygulanan yiik, J deplasman deplasman c¢ukuru
cukuru (h), mm | (h), mm

1 5] 0.601 0.65

2 10J 0.852 0.92

3 18] 1,12 1,20

4 25] 1,22 1,30

5 50] 1,827 1,87

Tablo 3.11°de, sayisal modelleme sonuglari ile deneysel caligsmalarda ortaya ¢ikan
deplasman ¢ukur degerleri karsilastirilmistir. Darbe testlerinde egilme deplasmanini
belirlemek amaciyla kompozit malzeme ylizeyi boyunca bir sentil yerlestirilmis, bu
sentilin kalinlik degisimleri Olgiilerek deplasman degerleri elde edilmistir. Sayisal
modellemede ise Ansys yaziliminin ilgili fonksiyonlar1 kullanilarak kompozit yiizeyde
olusan yer degistirmeler hesaplanmis ve bu veriler deney sonuglariyla karsilagtirilarak iki

yontem arasindaki uyum degerlendirilmistir.

72



5. SONUC

Bu ¢alismada lamine yapili kompozit malzemenin diisiik hizl1 darbelere karsi1 davranis
ozellikleri aragtirllmistir. El aleti carpmasinin laboratuvar ortaminda simiile etmek i¢in
kiiresel bagli impektor kullanilmistir. Diisiik hizli1 darbeden kaynaklanan yer degistirme
miktarlari, penetrasyon miktarlari, kompozit malzemede olusan hasar tipleri de
incelenmistir. Yapilan deneysel ¢alismalar ve sayisal modelleme sayesinde asagidaki

sonuclara ulagilmistir:

a) 5J, 10 J, 18], 25J ve 50J kinetik enerji seviyeleri ile yapilan agirhik diislirme
deneylerinin hic¢birinde perforasyon ile karsilagilmamistir. Buna karsin 18J, 25 J ve 50 J
ile yapilan agirlik diigiirme deneylerinde penetrasyon gozlemlenmistir. Bu enerji
seviyesindeki hasarlarin hava aracinin birincil yapisallarinda meydana gelmesi
durumunda hava araci sagliginin 6nemli derece etkilenebilecegi degerlendirilmistir.
Meydana gelen hasarin neden oldugu hava akisi ve dinamik basincin etkileri nedeniyle

ucusun onarim islemi sonrasina birakilmasi tavsiye edilmektedir.

b) 5J ve 10 J joule kinetik enerji uygulanarak gerceklestirilen, diisiik hizli darbe
deneyleri sonucu numunelerde; matris catlaklar, iist yilizey plakalarinda lif kirilmalari,
delaminasyon hasarlar meydana gelmistir. Olusan hasarlarin titresim, hava akis1 gibi hava
aractnin  dogal yiikleri nedeniyle daha fazla biliylimeden onarimi gerektigi

degerlendirilmistir.

c) Test numuneleri spesifikasyonlara gore onarilarak tekrar agirlik diislirme testine
(her bir numuneye onarim Oncesi ve sonrasinda ayni miktarda enerji uygulanmustir) tabi
tutulmustur. Buna gore, kompozit numunelerin tamir edilerek tekrar test edilmesi
durumunda malzemelerde olusan deplasman ¢ukuru miktarinin arttg1 buna karsin toplam
hasar alanin azaldig1 yapilan ultrason, tap muayenesi ve derinlik dl¢limlerinde ortaya
konmustur. Elde edilen veriler tap muayenesi ve ultrason test verilerinin paralel oldugunu
ortaya cikarmistir. Buna gore onarim isleminin malzemenin kirilganligimi arttirdigi

belirlenmistir.

d) Deneyler sonucunda hava araci iizerine takim, el aleti diisiiriilmesinin onarim
1slemi gerceklesmis olsa bile malzeme davranisini etkiledigi ortaya konmustur. Onarim
sonras1 malzeme mekanik ozellikleri degistigi i¢in olusan yiiklerin hesaplanarak hava
araci sagliginin yeniden degerlendirilmesinin gerekliligi tespit edilmistir. Gerekli goriilen

yerlerde onarim islemi yerine malzemenin komple degistirilmesi degerlendirilebilir.
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e) El aletinin kompozit yilizeye diigmesi sonrasi gerekli muayenelerin yapilmasinin
ve kompozit parganin hava aracindaki siiflandirilmasima gore duruma gore onarim
faaliyetlerinin planlanmasinin gerekliliginin tasarim verileri ile degerlendirilmesi

gerekliligi yapilan deneylerle ortaya konmustur.

f) 50 Joule’de 5 Joule’e kadar degisen farkli kinetik enerji seviyelerinde
gergeklestirilen 1.darbe deneylerinin sonuglari ile bu deneylerin sayisal modelleme
analizleri karsilagtirllmigtir. Deney ve sayisal modellemelerin kiyaslamasi neticesinde,
her enerji seviyesinde sirastyla %2.29, %6.15, %6.67, %7.39 ve %7.54 lik fark tespit
edilmistir. Diisiik yiiklerde sayisal model ve deneysel testler arasindaki farkin daha fazla
oldugu gozlemlenmistir. Veriler incelendiginde, beklenen fiziksel davranigla uyumlu
olarak, uygulanan kinetik enerji miktar1 diistiikce numune {izerinde olusan deplasman
cukuru derinliginin de hem deneysel hem de sayisal sonuglarda tutarli bir sekilde azaldig:
goriilmektedir. 50 Joule enerjide yaklasik 1.8 mm civarinda olan deformasyon, 5 Joule
enerjide 0.6 mm seviyelerine kadar inmektedir. Bu durum, uygulanan yiik ile olusan hasar

arasindaki dogrudan iligkiyi net bir sekilde ortaya koymaktadir.

Sayisal modellemenin performansi deneysel gergeklikle kiyaslandiginda, modelin
genel olarak basarili bir tahmin yetenegine sahip oldugu ortaya konabilir. Ancak belirli
bir sistematik sapma mevcuttur: Incelenen bes farkli enerji seviyesinin tamaminda, sayisal
modelleme ile elde edilen deplasman degerleri, fiziksel olarak Olgiilen degerlerden
istikrarl bir sekilde daha yiiksektir. Bu bulgu, kullanilan sayisal modelin, gercekte olusan
deformasyonu az miktarda da olsa oldugundan daha fazla tahmin etme egiliminde

oldugunu gostermektedir.

Deney ve modelleme arasindaki ylizdelik farklar (hata pay1) analiz edildiginde,
enerji seviyesi ile modelin dogrulugu arasinda belirgin bir korelasyon goze ¢arpmaktadir.
Uygulanan kinetik enerji ne kadar yiiksekse, modelin deneysel sonuca o kadar yaklastigi
goriilmektedir. En yiiksek enerji olan 50 Joule’de fark %2.29 gibi oldukga diisiik bir
seviyedeyken, enerji azaldik¢a bu fark kademeli olarak artmakta ve en diisiik enerji olan
5 Joule uygulamasinda %7.54’e ulasmaktadir. Bu durum, mevcut sayisal modelin yiiksek
enerjili darbe senaryolarinda, diisiik enerjili senaryolara gore daha hassas ve giivenilir

sonuglar iirettigini ortaya koymaktadir.
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