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ONSOZ

Kompozit sandvi¢ balpetegi malzemesi lilkemizde tiretilmemekte ya da iiretilememektedir.
Sadece TAI, prepreg kompozit sandvi¢ malzemelerin daha dnceden tasarlanmis parcgalarini
tiretmekte olup, petek hiicre malzemeleri tamamiyla yurtdisindan ithal edilmektedir. Ayrica
tiretimde kullanilan yapistiricilar, iist tabaka yapilart i¢in kullanilan malzemeler yurtdist

kaynaklidir.

Kompozit balpetegi sandvi¢ yapilarinin tamiri kisith olarak hava ikmal bakim merkezlerinde,
Tirk Hava Yollar1 bakim tesislerinde yapilmaktadir. Diinya genelinde kompozit sandvig
balpetegi yapilar1 sadece havacilik ve uzay endiistrisinde kullanilmayip, birgok alanda
kullanilmaktadir. Ornegin, ABD’de birgok koprii ayaklari plastik takviyeli makro sandvig
yapilardan iiretilmektedir. Rahatlikla sdyleyebilirim ki, yaptigim caligmalar {ilkemizde bu

konuda ileride yapilacak arastirma ve gelismelere 151k tutacaktir.

En biiyiik dilegim; iilkemizde kompozit malzemelerin iiretiminde gerekli olan arastirmalarin
arttirtlmasi, 6zel sektoriin bu konuyla ilgilenerek arastirma-gelistirme iinitelerini faaliyete
gecirmesi ve bazi kompozit balpetegi sandvi¢ yapt malzemelerinin her tiirlii boyutuyla

ulkemizde uretilmesidir.

Yildiz Teknik Universitesi’nde yaptigim doktora ¢alismalarinda bana her tiirlii yardim ve
destegi gosteren Sn. Prof. Dr. Ahmet TOPUZ, Sn. Prof. Dr. Miizeyyen MARSOGLU, Sn.
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TUSAS Havacilik ve Uzay Sanayi A.S. (TAI) Kompozit ve Metal Yapistirma Boliimii Sefi
Sn. A. Thsan OTABATMAZ a, Mekanik Testler Boliimiinden Saymn Bahar Kogkan’a her tiirlii
yardimlarindan dolay1 tesekkiir ederim. Ayrica, Tirk Hava Yollar1 Teknik Miidiirligii
Kompozit ve Tahribatsiz Muayene Boliimii’nde gorev yapan herkese tesekkiirlerimi ve

sevgilerimi sunuyorum.

Son s6z olarak, lilkemizin ileri gitmesi ve gelecek nesillerimizin refahi i¢in her tiirlii bilimsel

calismada, en ufak emegi gecen her kisiye uzun 6miirler diliyorum.
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OZET

Birinci boliimde kompozit malzemelerin genel tanimlar1 ve diger boliimlerin kisa bir 6zetine

yer verilmistir.

Askeri ve sivil ucaklar, ugak motorlari, helikopterler, uzay ulastirma sistemi ve gelecekte
miimkiin uygulamalar1 kapsayan uzay ve havacilikta kullanilan kompozit malzemeler genis
bir sekilde gozden gegirilmistir.

Balpetegi sandvi¢ yapi teknolojileri, sandvi¢ panellerin dizayn kriterlerinden bahsedilmis,

bazi ylikleme mukavemet problemleri ortaya konmustur.

Havacilik ve uzay endiistrisinde kompozit malzemelerin iiretiminde kullanilan en 6nemli
tiretim metotlarindan biri olan “prepreg” iiretim yoOntemleri agiklanmig, kat ve fiber

oryantasyonlarinin énemi vurgulanmistir.

Balpetegi sandvi¢ malzemelerinin tahribatsiz muayene yontemleri lizerinde durulmus, bazi
uygulamalar ve sonuglar1 irdelenmistir. Sandvi¢ yap1 tamir yontem ve teknikleri belirtilmis ve

bazi uygulama sonuglar1 gézden gegirilmistir.

Anahtar kelimeler: Kompozit Malzemeler, Balpetegi Sandvi¢ Yapilar, Sandvi¢ Balpetegi

Yapilarin Tamiri, Tahribatsiz Muayene, Prepreg Uretim.
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ABSTRACT

General definitions of composite materials and summary of other chapters were given

respectively at the first chapter.

Broad review of aviation and aerospace production of composite materials were discussed
such as military and civil aircraft, aircraft engines, helicopters, space transportation system

and also possible future applications.

Honeycomb sandwich structure technologies, design criteria of sandwich panels and some
loading problems were studied. One of the very important aviation related production method

of composite materials, which is prepreg production methods were studied.

Non destructive inspection of honeycomb sandwich structures were studied and some

applications were made and results were discussed. Couple of case studies were gone over.

Procedures and techniques of sandwich structures repair were studied and some applications

have been done and results were reviewed.

Keywords: Composite Materials, Honeycomb Sandwich Structures, Repair of Honeycomb,

NDI Techniques of Honeycomb, Prepreg Method.
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1. GIRIS VE AMAC

1.1. Giris

Kompozit malzemenin tanimi: En genel bigimiyle, iki veya daha fazla malzemenin uygun
olan 6zelliklerini tek malzemede toplamak ya da kendini olusturan malzemelerden daha iistiin
0zellik meydana getirmek amaciyla imal edilen yeni malzemelere “kompozit malzeme” denir.
Ayrica, “giliclendirici (fiber veya parcacik seklinde) malzeme ile bir tasiyict (matris)
malzemenin karisimi” olarak da tanimlanabilir. Bu tanim Sekil 1.1°de sematize edilerek

verilmistir.

baglayici (matris)

) giiclendirici (fiber
~~\. veya parcacik)

Sekil 1.1 Basit kompozit malzeme modeli (Berthelot, 1999)

Yeni iretilen bu tiir malzemelerin avantajlar1 ve eksik yonleri (dezavantajlari) en genel

bi¢cimiyle asagidaki gibi verilebilir.

Kompozit malzemenin avantajlari:

e Ozgiil dayang (¢cekme dayanci/yogunluk) ve 6zgiil modiil (elastik modiil/yogunluk) oranmin

diger miihendislik malzemelerine gore yliksek olmasi.
e Klasik miihendislik malzemeleri; metaller vb.ne gére yorulma dayancinin yiiksek olmasi
e Darbe ve centik darbe dayancinin yiiksek olmasi

e Baglant1 elemanlarinin az kullanilmasi sebebiyle yapisal zayifliklarin en az seviyeye

disiiriilmesi miimkiindiir (TAI Hexcell, 1995).



Kompozit malzemelerin dezavantajlari:

e En genel bicimiyle malzeme hetorojen ve anizotroptur. Kompozit malzemeyi olusturan
bilesenler olumlu ya da olumsuz &zelliklerini ana malzemeye yansitir (anizotropik). Ornek
olarak bilegenlerden matris 1s1 ve neme kars1 duyarli ise kompozit malzeme de 1s1 ve neme

kars1 duyarlidir.

e Hammaddesi pahali olmasina karsin, baglant1 elemanlarindaki azalis, agirlik azalmasi gibi

etkenler gozoniine alindiginda toplam maliyette diisiis gozlenecektir (TAI Hexcell, 1995).

e Cagdas bir konu olan geri doniisiim veya yeniden kazanim; kompozitler i¢in olasi ancak
pahali bir yontemdir. Cevrede kendi kendine yok olmamasindan dolayi, 6zellikle plastik
matkrisli karbon, cam vb.takviyeli kompozitlerde yeniden kazanim giiniimiizde pahali bir

yontem olarak kendini gostermektedir.

1.1.1. Matrisler (Baglayicilar) ve Ozellikleri

Kompozit malzemelerde baglayicilarin 6nemli iki ana gdrevi vardir, malzemeye gelen yiikii
fiberlere veya pargaciklara (giliclendiriciler) aktarirlar; ikinci olarak da gii¢lendiricileri zararh

olabilecek dis etkilerden korurlar.

Kompozitin temel felsefesi, yiikii tasiyict yiiksek elastik modiilli fiber ya da filler
(parcacik)lerin, goreceli olarak daha diisiik elastik modiillii matris igerisinde biraraya

getirilmesidir. Dolayisiyla matris plastikligi daha fazla olan malzemelerden yapilir.

Baglayici olarak yaygin kullanilan polimerler (regineler), termosetler ve termoplastikler
olarak ikiye ayrilirlar. Termosetlerin sertlestirilmeleri (curing) intermolekiiler yapilarinin
capraz baglarla olusturulmalari ile saglanir. Sivi re¢ine halindedirler. Geri kazanimlar1 yoktur.

Termoplastiklere nazaran daha serttirler, yiiksek sicakliklara dayanikli bir yapilar1 vardir.

Termoplastikler kat1 halde olup, 1s1 ile eritilip form verilebilinir, sogutulduklarinda tekrar kati
hale geri donerler. Termoset recineler ile termoplastik baglayicilar arasindaki en 6nemli fark;
termoplastikler 1sitilip, sogutulduklarinda bir 6nceki sekillerini geri kazanabilirler, termosetler
sogutulup sertlestirildikten sonra 1sitildiginda bozulurlar. Genel olarak termosetlerin islem

zamani termoplastiklere nazaran daha uzundur (Hexcell, 2002).



1.1.2. Takviye Elemanlar (Fiber ve Filler)

Kompozit malzemelerde en genel bigimiyle iki tiir takviye elemani kullanilir. Fiberler; lifli,
capina gore boyu uzun olan siirekli veya siireksiz elemanlardir. Pargaciklar ise boyu capina
yakin ya da esit, dokuda sertligi arttiric1 eleman olarak kullanilan bilesenlerdir. Calismada

fiberler ve degisik kombinasyonlar1 kullanildigindan, bu konu hakkinda bilgi verilmistir.

Giiglendirici Cesitleri:
a) Fiberglas (Cam Elyafi)

Neme karsi ¢ok duyarli olmasmin disinda, ucuz olmasi, teminindeki kolaylik, yiiksek
mukavemeti, esnekligi, islenmesindeki kolaylik ve kalip maliyetinin diisiik olmasi dolayisiyla
ucaklarda yapisal olmayan panellerde kullanilirlar. Camin ana maddesi (SiO,)’dir. Bu yapiya
degisik oksitler eklenmesiyle degisik kimyasal ve mekanik 6zelliklerde cam elyafi imal etmek

mumkindiir.

Ileri kompozit malzemelerde en ¢ok kullanilan cam elyaflari; E-Glass, S-Glass, C-Glass ve
Quartz’dir. E-Glass; kalsiyum aliiminoborosilikat’dan olusur. Mukavemet ve yiiksek elektrik
iletkenliginin istendigi yerlerde kullanilir, diger cam elyaflara nazaran ucuzdur. S-Glass;
magnezyum aliiminosilikat icerir. Cok yiiksek dayanimi vardir. Mekanik ozellikleri E-Glass
cama nazaran daha iyidir. C-Glass; soda  kireg-barosilikat igerir, asitli ortamlarda
kullanilabilirler ve kimyasal stabilitenin en dnemli faktor oldugu ortamlarda kullanilirlar. Ozel
bazi alanlarda yiiksek silis oranina sahip cam elyaflar1 ve quartz tiirii fiberler kullanilir.
Quartz’in en Onemli kullanim orani diisiik dielektrik 6zellikleri istenen anten ve radar

parcalanidir (TAI-Hexcell, 1995).

b) Karbon (Grafit) Fiberler

Karbon fiberler, gii¢lendirici olarak ileri kompozitlerde en ¢ok kullanilan fiberdir. Karbon
fiber diger fiberlere nazaran en yiliksek mukavemet, yiiksek tokluk ve diisiik agirliga sahiptir.
Normal mukavemet, yliksek tokluk ve diisiik agirliga sahiptir. Normal sicakliklarda yorulma
direnci ile sabit bir yiik altindaki deformasyonlar1 diisiiktiir. Havacilik endiistrisinde kanatlar,
kontrol yiizeylerinde, helikopter pervanelerinde, ugak fren sisteminde, antenlerde yaygin

olarak kullanilirlar (TAI — Hexcell, 1995)



¢) Organik Fiberler

Giiglendirici olarak kullanilan en yaygin organik fiberler aramidlerdir. Aramid, aromatik
poliamid fiberlere genel olarak bir isim olmasma karsin Dupont firmasinin 1971 yilinda
piyasaya cikardigi aramid fiber “Kevlar” olarak piyasaya siiriilmiis olup, bu tiir fiberler

“Kevlar” adiyla 6zdeslesmistir.

Kevlarin gerilme direnci ve modiiliisii diger bilinen organik fiberlerden daha fazla olmasina
karsin karbon fibere nazaran daha diisiiktiir. Karbonfiber ve fiberglasa oranla daha az kirilgan
ve hafiftir. Kevlari, sinirlt 1s1l genlesmenin istendigi alanlarda en iistiin malzeme yapmaktadir.
Suyu c¢abuk absorbe etmesi, kesme, delme, tiraslama islemlerinde kolay liflenmesi baglica
imalat zorluklaridir. Yiiksek tokluk i¢in Kevlar 29, yiiksek modiiliis i¢in Kevlar 49, ¢ok

yiiksek modiiliis i¢in Kevlar 149 kullanilir.

Genel olarak Kevlar ugaklarin hiicum kenarlarinda, darbeye karsi direncin 6nemli oldugu

ucak parcgalarinin tiretiminde kullanilmaktadir. (TAI-Hexcell, 1995).

Cizelge 1.1 Kompozit gii¢lendiriciler ile diger malzemelerin kiyaslanmasi (Hexcell, 1995)

Malzeme Yogunluk Cekme Ozgiil Cekme Ozgiil
(gr/cc) Dayanci Cekme Modiilii Modiil
(MPa) Dayanci (MPa) E
(MPa) ;
Celik 7,8 999 131.10° 200.10° 3,3
Titanyum 4,5 923 207.10° 110.10° 3,5
Aliiminyum 2,8 462 165.10° 69.10° 3,5
Fiberglas 2,5 1694 675.10° 69.10° 4,0
Karbon fiber 1,9 1570 826.10° 379.10° 29
Kevlar 1,4 2652 1895.10° 131.10° 14

Cizelge 1.1°de; fiber giiglendiriciler ile baz1 miihendislik malzemelerin ortalama degerleri
verilmistir. Kompozit malzemeye mekanik oOzellikler saglayan fiberler, diger klasik
miihendislik ve malzemeleri olan metallere gore iyi mukavemet, agirlik, modiil/agirlik
(spesifik veya 0Ozgiil modiil) oranlari vermekte, bunlarin Gtesinde Kevlar 6n plana

cikmaktadir.




1.1.3. Plastik Matrisli Kompozitlerin Uretim Yontemleri

Kompozit parca tiretim yontemlerinin gelistirilmesi, tiretilen parcalarin mekanik 6zelliklerinin
lyilestirilmesi ve en ekonomik olarak iiretim yapma konulari tizerindeki ¢aligmalar hizli bir

sekilde siirmekte olup, halihazirda mevcut olan iiretim yontemleri kisaca asagidaki gibidir.
a) El Yatirmasi (Islak Yatirma)

[Ik modern kompozit parga iiretim teknigi olup, fiberler 6nceden hazirlanmus bir kaliba serilip
tizerlerine firga ile recine emdirilir. Diger katlar da serilip re¢ine emdirildikten sonra parca
oda sicakliginda sertlestirilir. Daha ¢ok fiberglas ve polyesterden {iretilen parcalarda

kullanilir.
b) Prepreg Yontemi

Bu iiretim metodunda onceden recineye emdirilmis giiclendiriciler kullanilir. Bu islemi
genelde baska imalatgilar yaparak kompozit parca imalatgilarina sevk ederler. Prepreg metodu
1slak metoda nazaran hassas olup, imalat i¢in vakum torbasi hazirlanmasi ve otoklavda

sertlestirme zorunlulugu yiiziinden maliyet fazladir.
¢) Elyaf Sarma (Filament Winding) Yontemi

Fiberlerin, re¢ineden geg¢irilerek mandrele sarilmasi seklindedir. Degisik caplarda iiretim

yapmak miimkiindiir. Sertlestirme islemleri genelde otoklavda yapilir.
d) Recine Enjeksiyonu (RTM, Resin Transfer Molding) Yontemi

Kalibin i¢ine yerlestirilmis olan gii¢lendiriciler {izerine recinenin (resin) basilmasi seklindedir.
Ayrica basingla kaliplama (CNI), tabaka kalip bilesimi (SMC), parca kalip bilesimi (BMC)

gibi imal usulleri de vardir.

1.2. Amag

Bu calismada; aliiminyum ve kevlar bazli balpetegi kompozitlerin uygulamalari, sandvi¢ yap1
teknolojisi yapilardaki hasar tiirleri, balpetegi iiretim yontemleri, bu yapilara uygulanan
tahribatsiz muayeneler ve uygulamalari, balpetegi kompozit malzeme tamir yontemleri
gbzden gecirilmis, adi gegen konular deneyler ve durum degerlendirmeleri yapilarak

pekistirilmeye calisilmistir.



2. KOMPOZIT MALZEMELERIN HAVACILIK VE UZAY
ENDUSTRISINDE UYGULAMALARI

Insanlik tarihinin gegmisine gdz attigimizda yasanan devirlerin bulunan ve kullamlan
malzemelerle 6zdeslestigini goriiriiz. Tas devri, Bronz devri, Demir ¢agi gibi... Yasadigimiz
cagr celik devri olarak nitelendirirsek, halihazirda yaygin olarak kullanilan kompozit
malzemelerin varlig1 ve gelismesi neticesinde gelecek nesillerin i¢inde bulundugumuz yillari,

ileride kompozit devri olarak adlandiracagini simdiden tahmin edebiliriz.

Polimer kompozit malzemeler ilk ortaya ¢ikisindan bu yana elli y1l gegmesine ragmen, bir¢ok
yeni uygulama alanlar1 bulmakta ve bu konuda gelismelerin ve uygulamalarin devam edecegi
tahmin edilmektedir. Bunun yaninda yasadigimiz c¢evre ve dilinyayr ceviren hava
katmanlarinin insanlarin yasamasina elverigli olarak muhafaza etme konusu 6nemini gittikge
arttirmaktadir. Buna paralel olarak yiiksek performans 6zelliklerine sahip kompozit
malzemelerin diinyanin ekolojik dengesine katkida bulunacagi diisiiniilmekte ve mevcut
kullanilan bir¢ok malzemenin yerini yakin bir gelecekte almasi tahmin edilmektedir (Schwart,

1997).

2.1 Havacilik ve Uzay Endiistrisinde Uygulamalar

2.1.1 Askeri Ugaklar
1940’tan itibaren cam elyafli polyester kompozitlerin askeri ugaklarin radom ve yakit
tanklarindan sonra birgok govde elemaninda, ¢esitli sekillerde artan bir hizla kullanildigini

goruriz.

1944 yilindan itibaren cam elyaflarin yangina karsi koruma bolgelerinde, 1952 yilindan
itibaren grafit epoksi bazli kompozitlerin piyasaya ¢ikisini, radomlarda, pervanelerde, yer
dosemelerinde, kapilarda, kontrol yiizeylerinde, kuyrukta, kanatlarda, ana gévde yapisinda

yaygin olarak kullanilageldigini goriiyoruz.

1960 yilindan itibaren grafit polimer bazli kompozitlerin yangin koruma duvarlarinda, ytiksek
sicakliga maruz kalan hava aliklarinda kullanildigini goriiyoruz. 1969 yilinda kumanda
yiizeylerinde, Ozellikle stabilizer ve rudder’da ve yapisal tamir i¢in boron epoksi

kompozitlerinin, ayni yilda kumanda yiizeyleri, kanatlar, govde yap1 elemanlari, hava frenleri,



kontrol ylizeyleri, kapilar, taban dosemelerinde, hava aliklarinda, motor frenleme
tertibatlarinda (thrust reverser) karbon epoksi kompozitlerinin yayginlastigini gozlemleriz.
1971 yilinda piyasaya cikan kevlar epoksi kompozitleri radomlarda, motor dig goévde
yapilarinda, kanatlarin hiicum kenarlarinda ve firar kenarlarinda, karbon epoksi
kompozitlerinin ise motor girisi hava aliklarinda ve flaplarda kullaniminin ise 1974 yilinda

basladigini goriiriiz.

1974 yilina geldigimizde karbon/BMI (bismalemid) (CF/BMI) kompozitlerinin kanatlarda,
flaplarda, govde ylizeyinde, stabilizer, motor dig govdesinde, motor frenleme tertibatlarinda
yayginlastigini gozlemleriz. Es zamanl olarak Amerika Birlesik Devletlerinde kompozit
yapilarin kullanimi da biiyiik bir artis gdstermis, 1960 yilinda A-60 savas ugaginda kompozit
malzeme kullanimi sadece 90,7 kg. iken, 1970 yilinda F14-A ugaklarinda 236,3 kg., 1978
yilinda F18 A ugaklarinda 598,6 kg. kompozit malzeme kullanilmaya baslamistir. 1981
yilinda AV-8B 732,6 kg. kompozit malzeme kullanirken, glinlimiizde iiretilen ayn1 tip ugak
olan AV-8B modelinde yaklasik %26 oraninda GI/BMI Gr/BMI kompozit malzeme ugagin

genel yapisinda ve biitiin kanat yapilarinda kullanilmaya baglamstir.

Halihazirda iiretimi devam eden ve {iretilecek ugaklarin kompozit malzeme kullanma oranina
ve miktarma baktigimizda C17 ugaklarmin 1961,2 cm. uzunlugunda kompozit malzemeden
dikey stabilizerinin imal edildigini ve son testlerinin yapildigin1 karbon-epoksi (CF/EP)
kompozit malzemesinin kanat, kanat ucu, inis takimi kapaklarinda, kanat kontrol yiizeylerinde
kullanildigin1 goriiriiz. Ozetle, yeni iiretilen askeri kargo ugagi C17°nin %6 oraninda karbon-

epoksi kompozit malzemeden {iretildigini sdyleyebiliriz.

AV-8B ucaginda ucagin alt gdvdesinde, kanat firar kenarlarinda yaygin olarak kompozit
malzeme kullanilmistir. (CF/EP) (CF/BMI) toplam kompozit malzeme agirhigi 684,8 kg.

seviyesindedir.

F18/A, F18 E/F savas ucaklarinda son modellerin tiretiminde %30 civarinda parga azaltilmasi
kompozit malzemelerin bu modellerde yaygin olarak kullanilmasiyla gergeklesmistir. Yeni
iretilen F18 E/F modellerinde karbon-epoksi kompozitlerinin kullanim oran1 %19’a

¢ikarilmis (Daha once tiretilen F17 C/D modellerinde bu oran %10 civarinda idi.)

F18 A wucaklarinda grafit epoksi kompozitleri yaygin olarak kanat yiizeylerinde, dikey
stabilizerde, hava frenlerinde, kapilarda ve kaplamalarda kullamilmistir. Bu tiir ugagin

goriintiisii Sekil 2.1°de gosterilmistir.



"i

Sekil 2.1 F/A — 18 E/F ugaginin goriiniimii (The Flight Group, 2005)

F-22 (ATF) taktik savas ucaginda halihazirda toplam agirhigin (%31°1 termoset, %4

termoplastik) %35 oraninda kompozit malzeme kullanilmaktadir.

FS-X (gelecek nesil deneysel yakin destek savas ucagi) dizayn1 ve planlamalar1 Japonya’da
devam etmekte olup, bu ucgaktaki kompozit malzeme kullanimi ugagin performans ve maliyeti

icin 6nemli bir kriter teskil edecektir.

Uzun yillar 6nce {iiretilmis, halen serviste olan F-4 savas ucaklarinin pencere onii yapilari,

onpilot kanopi boliimleri kompozit hibrid yapilarla degistirilmeye baglamistir.

F-111 ve A-6 E gibi eski savas ucaklarinin metalden {iretilmis bir¢ok boliim ¢esitli kompozit
yapilarla degistirilmis, Ozellikle kanatlarin grafit epoksi (Gr/Ep) kompozit malzemesiyle

degisimi ug¢agin operasyonel kullanim zamanina 15 yil daha eklemistir.

A10 taktik savas ucaginda kanat altlarinda, ekstra yakit tanklarinda termoplastik kompozit

malzemeler yaygin olarak kullanilmaya baslamistir.

F15 savag ugaklarinin inig takimlarinda kullanilan metal matrisli kompozit malzemeler
sayesinde %30 civarinda bir agirlik azalmasi gozlenmistir. F15 savas ugagi Sekil 2.3°te

gosterilmistir. (Piellisch 1993 vd., Macy 1990)



Sekil 2.3 F-15 savas ucagi goriintiisii (Flight Group 2005)

F-16 savas ucaklarinda giris kapilarinda, inis takimlar1 i¢ ve dis yiizeylerinde yaygin olarak

termoplastik kompozit malzeme kullanilmistir.

Yakin gelecekte iiretimine baslanacak olan “Eurofighter” EFA savas ugaklarinda karbon bazli
kompozit gévde ve govde pargalar1 kullanilacak olup, karbon fiber takviyeli plastik kompozit

(CFRP) malzeme kullanimi, tasarimin agirligin1 kaydadeger bir bi¢imde azaltacaktir.

Yine yakin gelecekte lretilmesi planlanan (AJF) “Advanced Jet Flighter” savas ucaginda
(Sekil 2.4) konvansiyonel metal ve alasimlarinin kullanildigi hemen hemen biitiin bolgelerde
metal matrisli ileri komposit malzemelerin uygulanmas icin test agamalar1 son safthasindadir

(Cassidy, 1990).

Sekil 2.4 AJF ugaginin model resmi. Bu savas ugagi ayn1 zamanda radarlar tarafindan
goriinmez Ozellikler de tasiyacaktir (Future Flight, 1987).
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C130 taktik nakliye ucagi, Sekil 2.5’te gosterilen C-141 stratejik kitalararasi ugus menziline
sahip nakliye ucaklarinda ve C/KC-135 nakliye ve havadan yakit ikmali yapan ucaklarda
aliminyum bazli alagimlarla imal edilen bazi pargalar silikon karbon (SiCf) takviyeli
kompozit malzemelerle degistirilmekte olup, ucak parcalarinin dayanimi arttirilmakta, bunun
yaninda agirhi§1 azaltilarak, degistirilen pargalarin daha yiiksek sicaklikta ¢alisma imkanlarina
kavusturulmaktadir. Ayrica bahsi gecen wugaklarda konvansiyonel olarak kullanilan
aliminyum alagimlarinin tamirinde boron epoksi (B/Ep), grafik epoksi (Gt/Ep) takviyeli

kompozit malzemeler kullanilarak tamir teknolojileri iyilestirilmistir (Schwartz, 1997).

Ust ytizey kord
baglantlan

' Ana Lkanat
alt yiizeyi

998 nolu
giriy

405 nolu
baglanti

Kiris baglant:
delikleri

Sekil 2.5 C 141 stratejik askeri nakliye ucaginin bazi boliimlerinin komposit malzemelerle
takviye edilerek servis Omiirlerinin arttirilmasi saglanmistir (Scwartz, 1989)

2.1.2 Ticari Ucgaklar
1970 yillarinin baglarinda takviyeli olarak kullanilan malzemeler (Boron, Karbon, Kevlar)
ozellikleri ve maliyeti tam olarak bilinemediginden ticari ucaklarda gelismis kompozit

malzemeler olarak kisith bir bicimde kullanilagelmistir.

Boeing 707 flaplarinda, Boeing 747 jumbo ucaklarinin ilk 100 ve 200 serilerinde taban
dosemelerinde, Sekil 2.6 ve 2.7°de gosterilen Boeing 737-100 ve 200 serilerinde hava
frenleme tertibatlarinda, L-1011 taban ddsemelerinde, karbon takviyeli kompozitler yine
L-1011 ugaginin kanat baglantilarinda kevlar takviyeli kompozit malzemeler kisitli olarak

kullanilmustir.
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Bir ticari ucagin maksimum kalkis agirliginin yaklasik %50’sini ucagin bos agirlig
olusturmaktadir. Bu bos agirligin motor, ekipman ve i¢ dosemeleri bos agirligin %30’unu
olusturmaktadir. Yapisal agirligin azaltilmasi yakit sarfiyatinin azalmasina, motor giiciiniin ve
yapisal parametrelerin dolayisiyla kiiciilmesine yol agacaktir. Ozetle 1 kg. yapisal agirlik
azaltilmasi, ucagin kalkis agirligina 2 ile 5 kg etkileyecektir (Matsui 1995 vd., Sakatani,
1980).

Ticari ugaklarda gelismis kompozit malzemelerin kullanimi, yapisal agirlifin azalmasi

sebebiyle maliyetlerin hatir1 sayilir derecede diisiiriilmesi beklentisidir.

McDonnel Douglas firmast 1970-1987 yillar1 arasinda trettigi DC-10 ugaklar: i¢in karbon
takviyeli plastik parcalar1 ugcak kumanda yiizeyleri i¢in kullandi. Yaklasik 1000 kg. kompozit
malzeme MD80, 4100 kg. kompozit malzeme MD11 ugaklart i¢in kullanildi (Matsui 1995
vd., Ashizawa, 1991).

Kompozit malzemelerin yaygin olarak ticari yolcu ugaklarinda kullanimi artarak devam
ederek Boeing 757 yolcu ugagr (Sekil 2.8 ve 2.9) yaklasik 1840 kg., Boeing 777 ugaginda
13.605 kg. kompozit malzeme kullanildi. 1983 yilindan itibaren Airbus firmasi Airbus 310
ucaklarinda 4490 kg. kompozit malzeme kullanirken, 1991 yilinda Airbus 330-340 serilerinde

kullanim ortalama 11307 kg. mertebesine ulagmustir.

Son yillarda iiretilen Boeing 767 ve Boeing 777 ticari yolcu ucaklarinda (Sekil 2.10, 2.11,
2.12, 2.13) 1087 cm. uzunlugunda rudder (dikey kumanda) ylizeyi, gévde yan panelleri
aramid sandvi¢ kompozit malzemelerinden, dikey ve yatay kumanda yiizeyleri grafit-epoksi
(Gr/Ep) kompozit malzemeden {iretilmekte, toplam olarak Boeing 777 ugaginin %9’luk
agirhigi kompozit malzemeden olusmaktadir. Bu da daha once iiretilen Boeing 737, 757 ve
767 tiplerine gore 10 kat daha fazla kompozit malzeme kullanildig1 gercegini

vurgulamaktadir.
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Sekil 2.6 Boeing 737-300 ucaginda gelismis komposit malzeme uygulamalari (Boeing®, 1996)

Sekil 2.7 Boeing 737 u¢agmnin goriiniimii (Boeing®, 1996)
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Sekil 2.9 Boeing 757 yolcu ucagmnin goriintiisii (Boeing®, 1996)
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Sekil 2.10 Boeing 767 ileri kompozit uygulamalari (Boeing®, 1996)

Sekil 2.11 Boeing 767 yolcu ugaginin goriintiisii (Boeing®, 1996)



15

BB Kuvvetiendirilmis karbon fiber

Karbon fiber

Karbon-fiberglas ikiz yap Kuyruk tork
s eleron kutusu

Bl Fiberglas Ruder
Stabilizer torkgg
Sabit firar kenari kutusu
lleri
HAleRen P Elevator
Taban dose i
Sabit hilcum pLeESay e
kenar panelleri’
On ve arka motor Hiicum ve firar
montaj baglantilar kenar panelleri
Kanat-gbvde baglantilan
Flaplar
Flaperon |
I ve dis siirat
Burun kesiciler
randomu

Ana inis takam
kapaklan

Kanat iniy takim
kapaklan

inis takim

kapaklan Motor dis yiizey

kaplamasi
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arttirmasinin yaninda, ana yapinin daha hafif olmasini, korozyon ve

yorulma direncinin artmasim saglanustir,

Sekil 2.12 Boeing 777 ileri kompozit uygulamalar (Boeing®, 1996)

Sekil 2.13 Boeing 777 ugagmnin goriintiisii (Boeing’, 1996)
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Boeing 777 ucaklarinda ayrica kontrol ylizeylerinde, motor dis yiizeylerinde, inis takimi
kapaklarinda, govde-kanat baglantilarinda, kanat hiicum ve firar kenarlarinda, radomda, ucak
i¢c dosemelerinde, hava aliklarinda kompozit malzeme yaygin bir bigimde kullanilmistir.
Taban dosemelerinin disinda, biitiin kompozit malzemenin petek hiicreleri Dupont firmasinin

iirettigi Nomex aramid sandvi¢ yapidan olusmaktadir (Tortolano 1994 vd.; Stover 1989).

Yine son yillarda Airbus firmasi tarafindan iiretilen ve halen tiretilmekte olan ve Sekil 2.14 ve
2.15te gosterilen Airbus 320 ticari ugak modelinde karbon takviyeli plastik (CFRP)
malzemeler kuyrukta, dikey ve yatay kumanda yiizeylerinde, grafik takviyeli plastik (GFRP)

malzemeler kuyrukta, kanat hiicum ve firar kenarlarinda genis bir sekilde kullanilmaktadir.

Halihazirda iiretilen Airbus 330-340 serilerinde ayni kullanim tarzi devam etmekte olup,
ayrica ucaklarin flap ve kuyruk bolimiinde de yaygin uygulama baslamistir (Dekok vd.;
Marsh 1993).

Her ne kadar Airbus 340 yolcu ugaklarinda kullanilan kompozit malzeme miktarinda azalma
var gibi goriinse de, ucagin biiyiikk ucak olmasi sebebiyle kullanilan kompozit malzeme
miktar1 digerlerine nazaran daha fazladir. Airbus 300-600 ucaklarinda %4, Airbus 310-300
ucaklarinda %8, Airbus 320 ucaklarinda %15, Airbus 340 ucaklarinda %12 (11.590 kg.)

kompozit malzeme kullanilmistir (Stover, 1989).

Airbus firmasi aerodinamik yiik tasiyan bolgelerde aramid esasli kompozit malzeme
kullanmaktan kaginip, yogun bir sekilde karbon, grafik takviyeli plastik kompozit malzeme
(CFRP, GFRP) kullanmaya 6zen gostermektedir.
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Sekil 2.14 Airbus 320 ugaginda kompozit malzeme kullanimi (Schwartz, 1989)

\\\\\\\““n‘

sasaNAAY

Sekil 2.15 Airbus 320 yolcu ugagi goriintiisii (Airbus, 2005)

2008 yilinda hizmete girmesi beklenen yunus baligir goriiniimlii Boeing 787 uzun menzilli
yolcu ugaginin govdesi tamamen kompozit malzemelerle iiretilecektir. 2008 yilinda servise
girmesi planlanan Boeing 787 (Sekil 2.16) yolcu ugagi Istanbul’dan Los Angeles’a direk
olarak ugabilecektir. Bu ugagin yaklasik %57’si karbon fiber takviyeli plastik malzemelerden,
karbon takviyeli sandvi¢ yapilardan, cam elyafi takviyeli kompozit malzemelerden

olusacaktir.
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Sekil 2.16 2008 yilinda servise girecek olan Boeing 787 (Dreamliner)
ucaginin model resmi (The Flight Group, 2005)

2007 yilinda servise girecek, halihazirda test ve tanitim uguslar1 yapilan Airbus 380 ¢ok uzun
menzilli kitalararast 400-500 yolcu kapasiteli yolcu ugaginda, diger liretilen modellere
nazaran daha fazla kompozit malzeme kullanmilmistir. Airbus 380 ucaklar1 Sekil 2.17°de

gosterilmistir.

Airbus 380 ¢ok uzun menzilli yolcu ugaginin son iiretilen modellerdeki (Airbus 330, 340)
kompozit malzemelere ilave olarak merkez kanat kutulari, kanat lonjoronlari, yukari bolim
taban dosemeleri, hemen hemen biitiin kuyruk bdlimi de kompozit malzemelerden

olusmaktadir.

...........
-----

--------

Sekil 2.17 Airbus 380 ugaginin kalkistan dnceki resmi (The Flight Group, 2005)
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Sekil 2.18 ve 2.19°da gosterilen yiiksek siiratli gelecegin siipersonik ticari ugagi (HSCT) nin
halihazirda 1600°den fazla parcasinin tasarimi ¢esitli kompozit malzemelerden yapilmistir. Bu
yapilan tasarimlarin 15181 altinda basit, dayanimli ve maliyeti diisiik kompozit malzemelerin
kullaniminin daha da fazla ana yapida (kuyruk, kanat, govde) yer alacagi beklenmektedir.
Siipersonik siiratlerle yapilan yolculuklarda 7000 deniz millik bir mesafe 2,5 — 3 saatlik
(halihazirda 10-12 saat) bir zaman dilimi i¢inde tamamlanabilecek, bu durumda ABD ile
Asya, Avrupa ve Afrika yolculuklarinda hatir1 sayilir bir zaman azalmasina neden olacaktir.
Dizayn edilecek bu ucagin 2,5 mach siirat seviyesinde olacagi tahmin edilmekte olup, bu
siratin siirtiinme kuvvetinden olusacak govde isinmalarina cevap verecek malzeme se¢imi

problemini de beraberinde getirecektir.
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sandviclerinin )
kullanim Inig takim 0 n n
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Sekil 2.18 Siipersonik ticari ugaklarda kullanilarak metal matrisli kompozitlerin
potansiyel uygulamalar1 (Schwartz, 1989)
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Sekil 2.19 Gelecekte servise girmesi beklenen siipersonik ucaklarin
temsili resmi (Future Flight, 1989)
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Sekil 2.20 Halihazirda kullanilan uzak mekiginde bolgelerin ¢aligma sicakligina
gore malzeme se¢imi ve i¢ bolgesinin genel goriiniimii (Space Encyc., 1999)
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Halihazirda uzay caligmalar1 i¢in tasarlanmis ve serviste olan uzay mekiginde kompozit
malzemelerin yaygin bir sekilde kullanildig1 (6zellikle titanyum ve seramik takviyeli)
bilinmektedir. Uzay mekiginde kullanilan kompozit malzemelerin se¢iminde de yiiksek siirat
uygulanmasindan ve atmosfere giristeki asir1 siirtiinmenin meydana getirdigi ani 1s1 artigindan
dolayi sicakliga gore malzeme se¢imi en 6nemli kistas olup, simdiye kadar meydana gelen her
iki uzay mekigi kazasinda ana neden mekanik bozulmaya ugramis boliimlerin calisma

sicakligina cevap verememesinden kaynaklanmaktadir. Uzay mekigi goriintiisii Sekil 2.20 ve

2.21°de verilmistir.
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Sekil 2.21 Uzay mekiginin kisimlarii gésteren sekil (Space Vehicles, 2001)
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Bu mekik halihazirda kullanilmakta olup, Uluslararast Uzay Istasyonu’na diinyadan gerekli
kargoyu tasimaktadir. En kisa zamanda arastirma gelistirme asamasinda olan (Sekil 2.22)
X-33, X-38 projelerinde tasarlanan yeni uzay mekigi ile degistirilecek, servis Omiirlerini

dolduracaklardir.

Yeni uzay ulastirma sistemlerinde sabit bolgelerde konuslandirilmis, rampadan firlatilan
kismen tekrar kullanim 6zellikleri olan klasik uzay mekikleri yerine tamamu tekrar kullanilan,
diinyanin herhangi bir yerinden dikine ugak gibi kalkis, inis yapabilen, ¢ok kisa zaman i¢inde
tekrar ucusa hazir hale gelebilecek uzay mekikleri planlanmaktadir. Yeniden planlanan uzay
ulastirma sisteminde gii¢ kaynagi olarak scramjet motorlar1 diisiiniilmekte olup, bu motorlarin
giiciiyle 25 mach siirate ¢ikmak miimkiin olabilecektir. Motor giiciinii arttirma ve bazi
aerodinamik sorunlar1t ¢ézme c¢abalarmin yani sira yeni mekikte inis, kalkis esnasinda
gbvdede bazi boliimlerin ¢alisma sicakliklarinin 2500°C’ye ulagmasi ongoriilmekte olup, bu
da malzeme se¢iminin énemini bir kere daha 6n plana ¢ikarmaktadir. NASA’nin son yaptigi
caligmalarda bu sicaklik derecelerine cevap verecek seramik, intermetalik, titanyum matrisli

kompozit malzemelerin {iretim ve test ¢alismalart yogun olarak devam etmektedir.
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Sekil 2.22 2015 yilindan itibaren servise girecegi tahmin edilen halihazirda
kullanilan uzay mekigi yerine kullanilacak “X-33 Venture Star”in
temsili resmi (Space Vehicles, 2001)
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2.1.3 Helikopterler

Helikopterlerde kompozit malzemelerin kullanimi 1950°1i yillara dayanmaktadir. Bu yillardan
baslamak iizere helikopterlerde kompozit malzemelerin kullanimi aerodinamik yiik tagimayan
bolgelerde, panel ve kapilarda yogun olarak gelistirilmistir. Son 25 yillik siirede
helikopterlerin ana parcalarinda da kompozit malzemelerin gittikge artan oranlarda
kullanildig1 goézlenmistir. Kompozitlerin genel olarak bir helikopterde kullanimi Sekil 2.23’te

semazite edilmistir.

Sekil 2.23 Hafif helikopter dizayninda yukaridaki pargalarin imalinde Kevlar/epoksi ve
grafit epoksi malzemeler kullanilmaktadir (Schwartz, 1989)

V-22 osprey dikine havalanma 6zelligine sahip tilt rotor askeri helikopterinde kompozit
uygulamalardan maksimum diizeyde faydalanilmistir. Bircok bilim adaminin ortak goriisii
kompozit malzemelerin bu kadar yogun olarak kullanilmadig1 bir tilt rotor uygulamasinin

basarili olamayacagi yoniindedir (Colucci, 1991).

(Gr/Ep) %44, (GI/Ep) %7 oranlarinda olmak iizere V-22 Osprey projesinde %51 oraninda
kompozit malzeme kullanilmistir. (Sekil 2.24 ve 2.25) Bu kullanilan yiizdenin diginda bir¢ok
balpetegi sandvi¢ yap1 uygulamasi da yapi i¢inde yerini almistir. En son teknolojiyle iiretilen
RAh 66 (Sekil 2.26 ve 2.27) Commanche askeri helikopterinin %70’ten fazla bolimii (Cf/Ep)
ve BMI, pallerde (C/GIf/Ep) kompozitlerinden ve c¢esitli versiyonlarda balpete§i sandvig

yapilardan olugmaktadir.
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Sekil 2.24 V22 dikine havalanip dikine inme 6zelligine sahip helikopterinde
balpetegi sandvi¢ yapinin kullanim bolgeleri (Schwartz, 1989)

Sekil 2.25 V-22 Osprey helikopterinin kalkis sirasindaki goriintiisii (Flight Group, 2005)
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Sekil 2.26 RAH 66 Commangi helikopterlerinin dis yapisinda kullanilan
kompozit sandvig yapilar1 (Schwartz, 1989)

Sekil 2.27 RAH 66 Commangi helikopterinin inis esnasindaki
goriintiisti (Flight Group, 2005)
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2.1.4 Ucak Motorlar:

Askeri ve ticari ucaklarin motorlarinda kompozit malzeme kullaniminin yildan yila
degismesinin disinda, kullanim miktarinin da glinden giline artmasi s6z konusudur. Karbon,
grafit, aramid takviyeli plastik kompozit malzemeler (CFRP, GFRI, AFRP) aliiminyum
alagimlarinin kullanildigi boéliimlerde siiratle yerlerini almislardir. Ayrica ugaklarda kullanilan
motorlarin performanslarinin artmasi ihtiyaci, motorlarin ¢alisma sicakliklarinin da artmasina
sebep olacak ve yaygin olarak seramik ve metal matrisli kompozit malzeme kullanimi (CMC,
MMC) 2010 yilina kadar motor agirliginin %0 seviyeden %24 agirlik oranina kadar bu tiir
malzemelerden yapilma ihtiyacin1 doguracaktir (Highton, 1989).

Sekil 2.28’de ucak motorlarinin gelisme asamalar1 ve ¢alisma sicakligina bagli, performans
artist diyagramla verilmistir. Sekil 2.29 ve 2.30’de ise, turbofan motorunun sematik resmi

gosterilmistir.

L.Diinya Savasi
sirasinda su sogutmah (]
motorlar

1930°larin hava
sofutmah motorlar

Fanjet

Turbojet m S
Scramjet @ﬂ@ b 3

0 535°C 1090°C 1650°C 2200°C

B 1090°C

1926°C

Sekil 2.28 Yillara gore ugak motorlarinda istenilen
caligma sicakliklari, artiglar1 (Schwartz 1989)

Yiiksek ve algak basing tiirbin
g kaplama Hava oluklan Yanma odas diskleri ve hava oluklan

ve dig kaplama

Tekrar 1sitma ve
degisik agih gikay
pargalari

Algak basing Yilksek basing
kuniprestrd dy kompresir kaplamasi
kaplamas 2
Algak basing Algak ve yiksek Seramik matrisli kompozitler
komprestr diski kompresdr panelleri Metal matrisli kompozitler

ve stator vanalan

Sekil 2.29 Turbofan motorunun sekli (Schwartz, 1989)
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Bircok motor iireten sirket, jet motorlarinin birgok pargasinda caligma sicakligini arttirmak
icin seramik matrisli ve metal matrisli kompozitleri kullanmak ic¢in yogun ¢aba

sarfetmektedir.

Turbofan motorlarinin dis ylizey kaplamalarinda prepreg ylizey altinda cesitli balpetegi

sandvi¢ yap1 uygulamalar1 yapilmaktadir.

800

Polimer
matrisli
_kompositler

800
Spesifik
mukavemet
KN.m
kg 400 1 Titanyum | Titanyum

alasimlar Aluminid

Kar‘bon- karbon
takviyeli komposit

200 —

Siiper
alagimlar

o J ~ L
0 500 1000 1500

Sicakhk °C

Sekil 2.31 Degisik motor iiretim malzemelerinin mukavemet ve
sicaklik bolgeleri (Schwartz, 1989)
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Halihazirda iiretilen Gelecekte iiretilecek
motorlar motorlarin tahmini Kobalt
0o R EHINE 1011 { % H— Polimer/PMC
> 7 > i = = Aliiminyum
80 // magnezyum/MMC
bws Titanyum/MMC

X

60

A
f. Titanyum aliiminid/IMC

"_Celik

40"-'

L.——-—_
| o——

“er—- Ni, Fe, Nb aliiminid/IMC

"~ CMC
™ Refrakter alasimlar

™~ Nikel

20 &

§70 1980 1990 2000 2010 2020
Yaklasik iiretim yih

\

%Agirhk olarak malzeme kullanim

PMC : Plastik matrisli kompozitler
MMC: Metal matrisli kompozitler
IMC : Intermetalik kompozitler

Sekil 2.32 Halihazirda ve gelecekte iiretilecek ugak motorlarinda
kullanilacak malzeme dagilimi (Schwartz, 1989)

Sekil 2.31 ve 2.32°de de goriildiigli gibi ana hedef motorlarin verimini yiikseltmek amaciyla
calisma sicakliklarini en yiiksek diizeye c¢ikartmaktir. Boylece sonu¢ olarak gelisim yonii

asagidaki gibi agiklanacaktir.

Tiirkiye’de kompozit malzeme iiretimi son derece kisith ve sinirlidir. Sadece TAI ve THY
hammaddeleri yurtdisindan temin edilmek kosuluyla bazi1 prepreg kompozit malzemelerin
iretimini yapmaktadir. Metal ve organik petekler, yiizey tabakalarindan olugsmasini saglayan

orgiiler, yapistiricilar iilkemizde tiretilememektedir.

Tiirkiye’deki ugak sayisinin artisinin fazlaca olacagi, onlimiizdeki yillarda beklenmektedir.
Bilindigi gibi yeni kurulan TEI (Tiirkiye Ugak Motorlar1 Sanayi)’nin de kompozit malzeme
kullanim1 artacaktir. Bu verilerin 15181 altinda TAI kompozit malzeme tretim imkanlar
arttirilmali, yeni kurulacak olan bakim merkezlerinde kompozit malzeme iiretim iinitelerine

onem verilmeli, imkan ve kabiliyetleri arttirilmalidir.
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3. BALPETEGI SANDVIC YAPI TEKNOLOJISI

Balpetegi sandvi¢ yapist kompozit endiistrisinin en degerli yapisal miihendislik buluslarindan
biridir. Havacilik ve diger endiistri dallarinda yogunlukla kullanilmakta olup, diger
malzemelere gore ¢ok diisiik agirlik, dayanim ve iiretim maliyetlerinin azaltilmasi yonlerinde
istiinliik gosterir. Sekil 3.1 ve 3.2°de kevlar ve aliminyumdan {iretilmis ve deneylerde de

kullanilmig balpetegi sandvi¢ kompozitler gosterilmistir.

Sekil 3.2 Tamamen aliiminyum petek ve aliminyum yiizey tabakalardan
iretilmis sandvig¢ yap1 6rnekleri



30

Yapistiricr—

—3

Balpetegi
hiicre

Dis yiizeyler 4

1 kirisi

Sekil 3.3 IKkirisi ile sandvi¢ panelin kiyaslanmasi (CIBA', 1995)

Sekil 3.3’te gosterilen sandvi¢ panel, temelde I kirisi modeli ile benzesim yapilarak
gelistirilmistir. 1 kirisine kuvvet uygulandiginda bir yiizey basma gerilmesi, diger ylizey
cekme gerilmesi altindadir. Ayni sekilde balpetegi hiicreleri de I kirisinin govdesi gibi
davranir. Petek hiicresi yiizeylerin disinda kesme kuvvetlerine karst koyar ve yapinin
saglamligini I kirigine nazaran daha fazla arttirir. Petek hiicreleri sandvi¢ panel yiizeylerine
diizenli ve kuvvetlendirilmis destek verir. Petek-yiizey tabakalar arasi kullanilan yapistirici,
her iki elemani kuvvetli bir sekilde baglayarak bir biitiin olarak hareket etmesini saglar.
Sonucta yiiksek burulma ve egilme dayanci olusur. Bu durum klasik miihendislik

uygulamalarla karsilagtirmali olarak Sekil 3.4’te verilmistir.

Kati malzeme Petek kalinh@: Petek kalinhgy
(tek parc¢a) t

. 2
t E

4t

o
Saglamlik 1.0 7.0 37.0
Kirilma mukavemeti 1.0 3.5 9.2
Agirlik 1.0 1.03 1.06

Sekil 3.4 Sandvig panellerle, tek parga panellerin agirlik ve
dayanim agisindan karsilagtirilmasi
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3.1 Balpetegi Sandvi¢ Yap1 Teknolojisinde Malzeme Secimi

3.1.1 Baltepegi Sandvi¢ Yap1 Malzemeleri

Balpetegi sandvi¢ kompozit yapilar1 limitsiz malzeme ¢esidi ve panel konfigrasyonlarina

sahiptir. Sandvi¢ yap1 ¢ok yonlii hiicre yapist ve ylizey tabaka malzemesi se¢imine olanak

verir. Hiicre yapisi, yiizey ve yapistirici se¢imi igin asagidaki kriterler gozoniine alinir.

3.1.2 Yapusal Kistaslar

Dayang: Sandvi¢ yapmnin mekanik davraniglari yone bagli oldugundan, malzemenin

pozisyonunun belirlenmesi, en iyi avantajlari saglayacak sekilde olmalidir.

Ozgiil dayanc: Petek hiicrelerini olusturan malzemelerin diisiik kesme modiiliine sahip
olmasindan dolayi, sandvi¢ yap1 ¢ok diisiik agirlikta maksimum saglamlig1 saglamalidir.
Bu 0Ozellik onun daha fazla kullanilma ihtiyacini doguran en onemli niteligidir.

Sapmalarin hesabinda kesme sapmalarinin yaninda egilme sapmalar1 da hesaba katilir.

Yapistiricr performansi: Yiklerin bir yiizden diger yiize transfer edilebilmesi icin
secilen yapistiricinin petek yapiyla, tabakalar1 birbirine kuvvetli bir sekilde baglama
Ozelligine sahip olmasi gereklidir. Yiksek modil ve mukavemete sahip uygun
yapistiricilar  s1vi, macun, tabakalar halinde mevcuttur. Zayif ve kirillgan tipli
yapistiricilar ¢ok hafif sandvi¢ yapilarda kullanim, depolama, uygulama sathalarinda asla

kullanilmamalidir.

Ekonomik kistaslar: Genel olarak sandvi¢ yapilar ekonomik ¢oziimler getirse de,
ekonomik analizlerin {iretim ve uygulama maliyetleriyle, iiretilecek yapiya olan katkilar:

gdzoniinde bulundurulmasi gerekmektedir.

3.1.3 Cevresel Kistaslar

Sicaklik: Malzeme se¢iminde sicaklik 6nemli bir rol oynar. Biitiin malzeme se¢imlerinde oda

sicakligi ile segilen malzemeninl70°C’e kadar 6zelliklerini muhafaza etmesi istenir. Malzeme

se¢iminde iiretim bolgesi ve 6zellikle de malzemeyi 1sitma imkanlarinin belirlenmesi 6nemli

kistaslardir.
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3.1.4 Yangina kars1 hassasiyet

Sandvi¢ kompozit yapilar yangina duyarlilik agisindan ti¢ kategoriye ayrilirlar.

l.
2.

Yanmaz malzeme: Malzeme kesinlikle yanmaz 6zelliklere sahiptir.

Kendi kendine sonen malzeme: Malzeme yanabilir, fakat yanan bolge cikartildiginda
soner.

Yanabilen malzemeler: ileri bir tanimlama olarak asagida belirtilen kistaslar altinda

yanma oranlar1 degisebilen malzemelerdir.

Is1 iletimi: Sandvi¢ yapinin 1s1 iletimi konveksiyon, kondiiksiiyon ve radyasyon genel
prensiplerine goredir. Metal ylizeyler ile metal petek hiicreleri 1s1 akisini en yiiksek

diizeye ¢ikarirlar.

Akustik: Sandvi¢ yapilar akustik 6nleme sistemlerinin eleman1 olarak da kullanilirlar.
Bu sebeple bir tabaka yiizeyinin delinmesi suretiyle sandvi¢ yapi1 ses azaltma kutusu

gorevi de goriir.

Nem: Bazi petek ve tabaka yiizeyler neme karsi koymak i¢in miilkemmel 6zellikler

gosterirler.

Yapistiricr ¢oziiciileri ve cikan gazlar: Isitma esnasinda (kiirleme) bazi yapistiricilardan

¢ikan gaz veya ¢Oziiciilerin buhart metal olan veya metal olmayan (kevlar, Dupont vs.)

balpeteklerinde regineleme islemi esnasinda ortamu etkileyebilirler. Bu istenmeyen durumlarin

olugsmamasi i¢in, yapistirma islemi ortami mekanik Ozelliklerin degismemesi i¢in devaml

kontrol edilir.

3.2 Sandvi¢ Yapi1 Tasarimi

3.2.1 Sandvi¢ yap1 zorlama tiirleri

Yiikler: Dirsekli bir kirisin serbest ucuna bir kuvvet uyguladigimiz1 disiiniirsek, uygulanan

kuvvet, bagli ugta en yiiksek olacak sekilde egilme momenti, kiris boyunca da kesme kuvveti

meydana getirir. Sandvi¢ panellerde bu kuvvetler; {ist tabakada ¢ekme gerilmesi, alt tabakada

basma gerilmesi yaratirlar.
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Petek hiicre iki tabaka arasindaki kuvvetleri soniimleyerek ve birbirlerine transfer ederek
sandvi¢ kompozit yapinin homojen bir sekilde caligmasini saglar. Bu model Sekil 3.5’te

gosterilmistir.

Yiizeyde cekme
iikii

Petekle kesme
kuvveti

lizeyde
basma yiikii

Sekil 3.5 Balpetegi kompozitin zorlama modeli

Yer degistirme-deformasyon, sehim: Sandvi¢ kompozit yapilardaki deformasyon egilme ve
kesme boliimlerinden olusur. Egilme sapmasi tabaka yiizeylerinin nispi ¢ekme ve egilme

modiiliine baghdir. (Sekil 3.6)

Egilmede yer
degistirme (sehim)

Sekil 3.6. Egilmedeki yer degistirme

Kesme sapmasi petek hiicrenin kayma modiiliine baghdir. (Sekil 3.7)

kesme
sapmasi

Sekil 3.7 Kayma veya kesmedeki yer degistirme

Toplam deformasyon = Egilme deformasyonu + kayma deformasyonu.
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3.3 Balpetegi Kompozitlerde Hasar Olusum Tiirleri

Sandvi¢ kompozit yapiy1 tasarlayanlarin analizlerinde miimkiin olabilecek hatali durumlari
yani hasar olusum tiirlerini gézoniinde bulundurmalar1 gerekir. Hasar olusum tiirleri agsagidaki

gibi siralanabilir.

3.3.1 Dayang
Tabaka ve petek hiicre malzemelerinin tasarlanan yiikiin bagil ¢ekme, basing ve kesme
kuvvetlerine dayanmalart gerekir. Ayrica tabaka ve hiicre arasinda kullanilan yapistiricinin

kesme kuvvetinin transfer kabiliyetinin olmas1 gerekir. Model Sekil 3.8’de gosterilmistir.

Yiizey gerilme hatasi

Sekil 3.8 Dayang hatas1

3.3.2 Rijitlik
Sandvi¢ kompozit panelin, asir1 egilmeyi dnlemek i¢cin Sekil 3.9’da gosterilen egilmeye ve

kesme kuvvetlerine kars1 saglam bir yapida olmasi gerekir.

Asiri egilme

......
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3.3.3 Panel burkulmasi
Petek hiicre kalinliginin ve kesme modiiliiniin Sekil 3.10°da verilen basing ytiklerinin etkisi

altinda panelin burkulmasini 6nleyecek derecede yeterli dayanima sahip olmasi gerekir.

f

Sekil 3.10 Balpetegi kompozitin burkulmasi

3.3.4 Kesme kivrimi
Petek hiicre kalinliginin ve kesme modiiliiniin Sekil 3.11°de gosterilen ug¢ basing yiiklerinin
etkisi altinda, petek hiicrelerinin erkenden kivrim yapmamasi i¢in yeterli 6zelliklerde olmasi

gerekir.

Sekil 3.11 Balpetegi kompozitte kesme kivrimlarinin olusumu

3.3.5 Yiizey ezilmesi
Sekil 3.12°de gosterilen petek hiicre ile tabaka basing modiillerinin ana yapinin ezilmemesi

icin yeterli dayanimda olmasi gerekir.

Sekil 3.12 Yiizey ezilmesi modeli



3.3.6 Hiicreler arasi kivrilma

Kullanilan tabaka yapiya gore, petek hiicre boyutunun hiicreler arasi kivrilmay: 6nleyecek

boyutta olmas1 gerekir. (Sekil 3.13)
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3.3.7 Bolgesel basing

Petek hiicre basing kuvvetinin panel yiizeyinde olusacak bdlgesel yiiklere karsi koyacak

Sekil 3.13 Hiicreler arasi kivrilma

yeterlilikte olmasi gerekir. (Sekil 3.14)

IIIIIIIIIIIIIIIIlIIII

Sekil 3.14.a) Bolgesel basingla olusabilecek hata modeli

3.3.8 Sandyvi¢ yapilarin dizayninda karsilasilacak yiikleme problemleri ozeti

Durum

Sebepler

Durum

Sebepler

Genel kivrilma

i

Yetersiz panel kalinhg
vetersiz petek kesme
mukavemeti

Yiizey hatasi

it

Kesme ondillasyonu

- |
- -
S -+

Genel kKivrilma sonucu
diisiik petek kesme modiilii
veya yapistirier kesme
mukavemetinden

Yiizey ¢elime hatasi

"
Renniy

Yiizeyde bas: hatasi

Yiizey Kivrilmas:
Yapistirma hatasi
- -+

- -
E -+

Petek basi hatas

» " +-
(I -+
4 +

Petegin relative yanal basi
mukavemeti, bask: ve ters
¢ekme mukavemetinden
dolay: yiizeyler igeri veya
digart kivrilabilir

Hiicreler aras
kivrilma yiizeyler
petek hiierelerin
kiveilmasindan
kivrihir

Ty

=
T LT3
geEiipy

Ince yiizey veya genis
petek hiicrelerinden
olusabilir. Bu sebeple diger
vakin hiicrelerde kivrima
ugrayabilir.

ilk hata basi ve ¢eki
yiiklerinden yiizeylerde,
yetersiz panel kalinh@in-
dan, yiizey mukavemeti
veya tabakalar arasi
ayrilmadan meydana
gelebilir

Gegis kesme

)'Iikiigmtam

Yetersiz petek kesme
mukavemeti veya
panel kahinh

Degisken petek
ezilmesi

R &
- e »

Yetersiz petek yanal
bas1 mukavemeti veya
asir1 panel defleksiyonu
(dedisimi)

Bilgesel petek

erilmesi

¥ ¥

i

Diigiik petek basi
mukavemeti

Sekil 3.14.b) Balpetegi yap1 yiikleme problemleri (Boeing3, 1996)
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Balpetegi sandvi¢ yapr dizayni yapilirken yukaridaki sekilde o6zetlenen kuvvet yiikleme
hatalarindan olusabilecek durumlar mutlaka gozoniine alinmali, sebepler iyice godzden
gecirilerek optimum dizayn kriterleri ortaya konmalidir. Bu durum Sekil 3.14.b ve Sekil

3.15°de Ozetlenerek verilmistir.

e '
S
Py
s . ~
Yiik uzun panel Yiik kisa panel ™~ ~
yoniine paralel yoniine paralel ~
~
™~ X x
Py
‘ ' ’ Kesme yiikleri \Q
Normal yiikler panel Cift yonlii yukler ' diizlem ici kesme
diizlemine diktirler her iki ybndeki P \ yilkleri igsel '
XK ged".elde " Kﬂkl;rm i bozulmalara
aerodisnmy ombinasyonudur
basincin etkisinden PN 4 sebep olurlar. l Pg
kaynakiamiriar y' \ s \
M
X ‘ ’ \
Egilme yiikleri:
Egilme yiikleri M,
hmal;eme'mn i her " Demet kesme yilkleri: Cok LN jhglli-p)
;r ang_ll vey.n Y kath malzemelerde
y ;: - eEIlul:]l;srl € aynimalara i¢ momentlerin Py
s ’ Hy X olusmasint saflayan
(delaminasyonlara) sebep
oluriar.

Sekil 3.15 Servis sartlarinda basi-gekme yiikleri (Boeing3, 1996)

Yukarida ayrintili olarak agiklanmaya calisilan ugak parcalarimin ucus esnasinda maruz
kalacag1 aerodinamik yiikler mutlaka gézden gecirilmeli, tasarlanacak parcalarin hesaplama
metoduyla, sonlu elemanlar (finite element) analiz yontemiyle yiik hesaplar1 iyice
yapilmalidir. Servis sartlarindaki yiik analizlerinin gergege yakin degerlerinin son tesbit etme
yolu, imal edilecek hava aracinin siirat kategorisine gore subsonik veya supersonik hava

tiinellerinde havada karsilasacagi durumlar simiile edilerek sonuglar bulunmalidir.
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3.4 Balpetegi Sandvi¢c Kompozit Yapilarinin Tasarim Kriterleri
Bu kisimda balpetegi sandvi¢ kompozitlerin yapim kriterleri ve hesaplama yontemleri, imalat

ve tamirde uygulanan prosediir sirasiyla verilmistir.

3.4.1 Yiikleme durumlarinin belirlenmesi
Noktasal yiiklemeler, diizgiin yayili yiikleme, u¢ yiiklemeler, biitin miimkiin olabilecek

yiikleme durumlari iyice hesaplanmali ve gézden gegirilmelidir.

3.4.2 Panel tipinin belirlenmesi

Dirsekli kiris, basit mesnetlenmis kiris vs.den hangisinin segilecegi belirlenir.

3.4.3 Fiziksel ortam engelleri
Egilme limiti (sehim), kalinhik limiti, agirlik limiti, emniyet faktorii net bi¢imde

hesaplanmalidir.

3.4.4 On hesaplamalar

e Tabaka malzeme, tabaka malzeme kalinlig1, panel kalinlig1 kesin belirlenmelidir.
e Yiizeye gelen gerilmelerin hesabi

e [Egilmelerin hesab1

e Petek hiicre kesme ytikii

gibi 6n hesaplamalar yapilmalidir.

3.4.5 Tasarim optimizasyonu
Kabul edilen performans kriterlerine gore yiizey kalinligi, ylizey malzemesi ve panel kalinlig

bir kez daha gézden gecirilmelidir.

3.4.6 Nihai hesaplama

e Yiizey gerilim hesab1

e Toplam egilme hesab1

e Panel burkulmasinin kontrolii

e Kesme kivriminin kontrolii

e Govde ezilmesinin kontrolii

e Hiicrelerin egilmesi (kivrilmasi) nin kontrolii

e Bolgesel basing (petek yiikleri i¢in) kontrolii
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Petek hiicre kesme yiiklerinin kontrolii i¢in detayli hesaplama mutlaka yapilmali,
hesaplamanin ¢ok zor oldugu veya imkansiza yakin oldugu durumlarda bilgisayar destekli

hesap ve modelleme tekniklerine bagvurulmalidir. (Finite Element Analysis)

3.5 Dikdortgen Sandvi¢c Yapimnin Analiz Parametreleri

Sekil 3.16 Basit dikdortgen balpetegi sandvi¢ yapisi

h=%‘+%+t 3.1)

C

Yiizey tabakasi gerilimi:
Yiizey kalinlig1 esitligi i¢in

o=y (3.2)
tl

Sehim veya ¢okme:

_ kP

L
) egilme) + — kesme 33
(egilme) 1 Go ( ) (3.3)
2
kabul D =it Fata B (3.4)
E t,A, +E,t,A,
2
veya Et t,h” (3.5)
(t, +t,)A
2
veya her iki tabaka da ayn1 malzemeden.
2
Panel burkulmasi: P, :@ (3.6)
, wD
L" +
G.h

Kesme kivrimi (Ondiile, plise yapma): P, =t, G. b 3.7



Yiizey katlanmasi (ezilmesi): 6., =0.5 (G, E_ E)'"”

2
t
Hiicrelerarasi kivrilma: 6., = %{—1}
S

Bolgesel basing yiikleri: o, =£

Petek hiicre kesme kuvveti: 1, = hl

C

Terimler :

t; : Yiizey kalinligi

ty : Yiizey kalinlig

t. : Hiicre kalinlig1

h : Yiizeylerin merkezleri arasindaki mesafe
a : Panel uzunlugu

b : Kiris genisligi

L : Kiris uzunlugu

M : Maksimum egilme momenti
F : Maksimum kesme kuvveti

S : Hiicre boyutu

o : Hesaplanmis yiizey gerilimi
d : Hesaplanmis egilme

G - Kritik yiizey gerilimi

o, : Hiicre basing gerilimi

7, : Hiicre kesme gerilimi

E : Yiizey Young modiilii

E.: Hiicre Young Modiilii

u: Yiizey malzemesinin poisson orant
Ail—p?

D : Panel dayanim sabiti
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(3.8)

(3.9)

(3.10)

(3.11)

q : Diizglin dagitilmis ytk

P : Panele uygulanan ytik

Py, : Kritik burkulma yiikii

F.S.: Emniyet faktori

V: Panel parametresi

K, : Panel parametresi

K, : Panel parametresi

Kj: Panel parametresi

0 : Hesaplanmis egilme

ks : Kiris egilme sabiti

ks : Kiris kesme sabiti

Gy : Hiicre kesme modiilii — ribon (serit)
istikametinde

Gy : Hiicre kesme modiilii — transverse
(enine, capraz) istikameti

G, : Hiicre kesme modiilii — uygulanan
kuvvet yoniinde

R : G1/Gw orani

A : Kuvvet uygulanan bolge

Burada kullanilan sabitler 6zetlenmis bigimiyle Cizelge 3.1°de listelenmistir.
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3.5.1 Kiris sabitlerinin 6zetlenmesi

Cizelge 3.1 Kiris sabitlerinin 6zetlenmesi

g

Ucgen yiikleme

Maksimum Maksimum Egilme Kesme Miktari
Kiris Cesidi Kesme Kuvveti Egilme Miktar1 Sabiti Sabiti
F Momenti M ki, Kk,
P=qL  Basit Mesnet
/" h\
=4 Y PL 5 1
V. y 0.5P — — —
& 8 384 8
Esit dagitilmig yiik
P = gL Sabitlenmis mesnet
- /
PL 1 1
0.5P — — -
12 384 8
Diizgiin yay1l yiik
Basit mesnet
iy PL 1 1
Iy
i, . 0.5P — — —
\ 4 48 4
- H3 noktali
Z ucu sabit kiris
P
\ PL 1 1
X 0.5P = — -
8 192 4
Ortadan yiikleme
P=qL Birucu mesnetli
PL 1 1
P il - -
2 8 2
Diizgiin yayili yiikleme
Bir ucu mesnetli kiris
7z 1
Ucundan yiikleme
P= % Bir ucu mesnetli
e PL 1
P - — il
> 3 15 3
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3.6 Balpetegi Uretim Yontemleri

Balpetegi sandvic yap1 panelleri sicak presleme vakum torbasinda ve uygun kalipta iiretilirler.
Sicak pres yonteminde genelde levha ve onceden sekillendirilmis paneller tiretilir. Sekil 3.17

ve 3.18’de bu sekilde imal edilmis ve deneylerde kullanilan paneller gosterilmistir.

Sekil 3.17 Isitilmis basing altinda iiretilmis metal tabaka, metal petek
hiicre (aliminyum) den olusan balpetegi kompozit malzeme

Sekil 3.18 Isitilmis basing altinda iiretilmis metal olmayan tabaka (prepreg) ve metal olmayan
petek hiicre (Kevlar) den olusan balpetegi kompozit malzeme

Vakum torbasinda iiretim, genelde kivrimli ve karisik sekilli pargalar i¢in kullanilan bir
metoddur. Genel olarak oriilmiis pargalarin birlestirilmesiyle olusan panellerin tiretimi kalipta

gerceklestirilir.
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3.6.1 Sicak presleme yontemi

Genelde tretilmis parca tek seferde netice alinacak sekilde hazirlanir. Bu metot metal ve

prepreg yiizeylerde yaygin olarak kullanilir. Bu metotla yapilan iiretimde diger bir segenek de,

prepreg (onceden regine emdirilmis malzeme) ylizey tabakalari basing altinda 6nceden

isitilarak  yapistiricr  ile  birlestirilmesidir.  Yontemin uygulama esasi

gosterilmistir.

Balpetegi Yiizey tabaka
malzemesi ) malzemesi
Film
yapistirici
ISITILMIS BASINC
YUKARI MERDANE

Balpetegi \

hiiereleri™ T ot

Yapistirier—_
Yiize)/

ASAGI MERDANE

Sekil 3.18 Isitilmis basing altinda iiretim teknigi (Hexcell’, 2003)

Sekil

3.18°de
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3.6.2 Vakum torbasinda iiretim

Uretilecek parcalar 1sitma islemi igin bir seferde netice alinacak sekilde montajlanmalidir.
Gerekli birlestirme vakum torbasi kullanarak yapilir. Once parca firinda 1sitilir, otoklav
kullaniliyorsa, ayrica biitiin iiretim boyunca negatif basing uygulanir. Vakum torbasinda
iretim yontemi, prepreg, Onceden sekil verilmis el yatirmasi (wet layup) kompozit

malzemeler veya metal tabakali sandvi¢ yapilara uygulanir.
Bu iiretim metoduyla sekil verilmis balpetegi ve yapistirici film tabakalari kullanmak suretiyle

karmagik sekilli kompozit pargalarin liretimi miimkiindiir. Anlatilan hususlar Sekil 3.19°da

sematik olarak verilmistir.

Vakum torbasi

Sekil verme cihazi

malzemesi

Balpefegi malzemesi Film seklinde
yapistirici

Sekil 3.19 Basit vakum bag usulii ve iiretilen malzeme (Hexcell’, 2003)
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3.6.3 Uygun kalipta iiretim

Bu tiir iiretim metodunun temel amaci; imal edilecek pargayi yiiksek toleransta (hassas
boyutta) iiretmek ve yiizey iyilestirilmesi yapilarak tek seferde sonu¢ alinmasidir. Bu tiir
tiretim icin ¢esitli islem basamaklar1 uygulanarak sicaklik ve basing ayarlamalart yapmak
miimkiindiir. Isitilmis donanimlarla mekanik basing altinda, isitilmamis aletlerle basing
altinda ve firin i¢inde kiirlemeyle yapilan iiretimler bunlarin bazilaridir. Bunun disinda 1sitict
kullanim imkani yoksa veya sandvi¢ yapr ¢ok biiylikse oda sicakliginda soguk yapistirma

islemi de uygulanabilir. Yontem, Sekil 3.20°de gosterilmistir.

BASINC

A A /// "
&
//;mmmumumuy

: _ N
—_// . /'// /,//// /\
TZ/ A

A

X

Kaliba gore
ayarlanmis alet

Yiizey tabaka
malzemesi

Film seklinde
yapistirici

Sekil 3.20 Uygun kalipta iiretim usulii ve iiretilen malzeme (Hexcell’, 2003)
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3.7 Sandvi¢ Yap1 Uclarim Kapatma Sekilleri

Sandvi¢ yapilarin dizayninda uglar1 kapatma metotlar: 6nemli bir konudur. Ac¢ikta kalan uglar
bolgesel ve gevresel hasarlara karst potansiyel zayiflik gosterirler. Uglarin kapatiimasi
mekanik dayanimin artmasimna olanak vermekle beraber, ayrica birlestirme noktalar
olustururlar ve yapiya estetik goriinim kazandirirlar. Sekil 3.21°de uglarin, dolgu, Z, U ve

dolu profille kapatilmas1 gdsterilmistir.

=

l

==

a) Panel ucunun dolguyla kapatilmasi b) Z seklinde kaplama

¢) Cekme malzemeyle doldurma d) U seklinde kapama

Sekil 3.21 a, b, ¢, d Sandvig yap1 uglarin1 kapatma sekilleri (Hexcell’, 2003)

3.7.1 Ugak yapisinda kenar kapatma ornegi

_________________________ i H:M‘%\\\\\

Kapatici

Sekil 3.22 Ugak pargalarinda balpetegi yapilarinin uglarini
kapatma usullerine bir rnek (Boeing’, 1996)
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Alt ve st plakalar1 aliiminyum ve prepreg petek hiicre kevlar veya metal olan sandvi¢ yapi,
gerektiginde metal, metal olmayan kompozit malzemelerle Sekil 3.22°de gosterildigi gibi
titanyum perginlerle (veya diger baglama elemanlariyla) baglanarak hibrid yapilar

olustururlar.

3.7.2 Kompozit sandvi¢c yapinmin u¢ak parcasinda birlestirilme 6rnegi

Mentese

baglantilan
Hareketli mekanizma
baglantilan f
Dengelem
. kolu
Baglant Ana kiris
Petek
malzeme
/ Yiizey
Oi
S ™
A

Sekil 3.23 Kompozitlerin birlestirilmesi (Boeing®, 1996)

Balpetegi sandvi¢ kompozit yapidan olusan bdliimler metal veya prepreg kompozit parcalarla
(mentese, dengeleme kollari, ¢esitli hareketli mekanizmalar) birlestirilerek islev kazanirlar.

Sonuglar Sekil 3.23’de sematik bicimde verilmistir.

3.8 Balpetegi Kompozitlerin Yapistirma Yontemiyle Birlestirilmesi

Yapistirmak suretiyle baglama, metal, plastik, tahta olmak {izere bircok malzemede kullanilan
bir yontemdir. Gilinlimiizdeki uygulamalara baktigimizda (per¢inleme, vidalama, kaynak,
lehim) yapistirma teknigi bunlara gére maliyeti diigiik bir yontemdir. Yapistirma yonteminin

yukarida sayilan klasik metotlara gore avantajlar1 asagidaki gibidir.

Yapistirma teknigi, metalleri dogru yapilmadig: taktirde dikisi zayiflatan kaynak teknigine
gore iistiin olmakla kalmayip, malzeme {izerinde delik agma mecburiyetini de ortadan kaldirir.

Per¢inleme ve vidalama islemlerinin aksine kiir ile yapistirma islemi gerilmelerin parga
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iizerine esit dagilimini saglayarak par¢anin yorulma dayancini arttirir. Bu karsilastirma

sematik olarak 3.24’te gOsterilmistir.

Sekil 3.24 Yapistirma tekniginin diger tekniklerle karsilastiriimasi (CIBA®, 1995
P g g

Percinleme, per¢in civarinda yiiksek derecede kalici gerilmelerin olusumuna sebep olur ve bu
bolgelerde mekanik hatalarin (kilcal, catlak vb.) olugma ihtimali artar. Kaynak yapilan,
civatalanan bolgelerde de ayni durum s6z konusudur. Yapistirmayla yapilan baglantilarda
gerilme dagilimi {iniformdur. Kaynak dikisinde gerilim her ne kadar diizgiin bir sekilde
dagilsa da, metalin 1sindig1 bolgelerde dayang kaginilmaz olarak degisecektir. Yontemin

ustiinliiklert;

e Normal kompozit malzemelerde ve sandvi¢ kompozit yapilarda yapistirma kesin agirlik

tasarrufu saglar.

e Biiyiik alanlarin baglantilarinda yapistirma ile yapilan baglantilar, mekanik baglantilara

nazaran daha kolay islenir, montajlanir ve tasarlanabilirler. (Sekil 3.25)

Sekil 3.25 Balpetegi kompozit yap: tamirlerinde karbon tabakalar arasinda kullanilan kuru
tabaka yapistiricilar kiirleme islemi uygulandiktan sonra iglev kazanirlar
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e Yapistirmayla baglanti yonteminde, birbirine benzemeyen parcalarda galvanik korozyon
acisindan sorun yoksa da, degisik yapistiricilarin kullanildig1 pargalarda olusabilecek 1s1sal

gerilimler mutlaka dikkate alinmalidir.

e Yapistirilmis baglantilar iletken metalleri elektro kimyasal korozyondan korudugu gibi,

elektriksel yalitkanlik da saglar.

e Yapistirlmig baglantilar diizgiin dig yiizeylerin tasarimini kolaylastirdigi gibi baglantiy1

tamamen kapsayarak minimum ¢atlak olugma ortami saglarlar.

e Percinleme ve nokta kaynagina kiyasla, yapistirilmis baglantilar daha donanimli bir yap1

olustururlar.

takviye edilmemis bolge

Sekil 3.26 Takviye edilmemis bolge (CIBA®, 1995)

Percinlenmis ya da nokta kaynagiyla yapilan baglantilara nazaran yapistirilmis baglantilarin
dayanimi az olan bdlgeleri (zayiflayan kesitler) daha kiigiiktiir. Yapistirilmig baglantilar
bunun sonucu olarak, klasik yerlestirilmis pargalara gore %30 - %100 daha fazla yiik tagima

kapasitesine sahiptir. (Sekil 3.26)

Yapistiricilar, genel olarak ticari olarak kullanmaya hazir halde piyasaya siiriiliirler. Kisa bir
siire igerisinde 1s1 ve basing destegiyle kuvvetli baglantilar olustururlar. Tabaka seklindeki
film yapistiricilar genis bolgelerin baglanmasinin yan sira, 6zellikle sandvi¢ yapilarin petek

malzemeyle birlestirilmesinde ¢ok 6nemli gorev listlenirler.
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3.8.1 Yapistirma baglant1 dizaym

Genelde tabaka seklindeki film yapigtiricilar en az 80°C’de 1sitma islemine ihtiyag¢ duyarlar.

Birlestirilecek pargalarin 1s1l islem ve kiir islemine uygun oldugu mutlaka belirlenmelidir.

Birlestirilecek parcalarin ¢gekme, basma, kesme, soyma (yirtilma) gerilmelerine veya bunlarin
kombinasyonlarina maruz kalacagi hesaplanmalidir. Zorlama tiirleri Sekil 3.27°de sematik

bigimde verilmistir.

® \

R, e
¢ekme basma kesme

yarllma soyma

Sekil 3.27 Yiikleme kuvvet 6zellikleri (CIBA®, 1995)

Yapistiricilar yukarida anlatilan gerilmelere karsi cok dayanghdirlar. Ancak, yarilma ve
soyma gerilmelerine karsi goreceli olarak dayanci daha diisiiktiir. Baglanacak pargalarin
yukleme sirasinda olusan gerilmelerine karsi en dayan¢li hatlardan gececek sekilde
yapistiricinin en yliksek dayanci gosterecegi yonler dikkatle secilmelidir. Bu se¢im Sekil 3.28,
3.29 ve 3.30°da gosterilmistir. Bu, ayn1 zamanda tasarim miihendislerinin bilgi birikimi ve

yetenegini ortaya cikarir.
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L L

Vi li A
Kelepge baglama

Vom0

LA IS LS ééééééééé
BN RN

Basit bindirmeli baglama

2

Konik bindirmeli baglama

CIIIIII AN NNNNNNNNNNN
770

Cift kelepge baglama
T T

////H\\ SRR
L LA

Konik ¢ift kelepge baglama

Ll 772D AN NNNNNN,

Gegme baglama

AT % N oK

Ug baglamasi

Z < |
NN AR e
-TNTIE SIS I T

Cift bindirmeli baglama

P o - NN

Kademeli bindirme baglama

Sekil 3.28 Basit baglama (yapistirma) sekilleri (CIBA3, 1995)

Sekil 3.29 Cok kath fiber takviyeli plastik tabakalarin ¢ok katli bindirmeli
yapistirmayla baglanmasi (CIBA?, 1995)
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Sekil 3.30 Sandvi¢ kompozit panelin yapistirmayla baglanmasi ve bu suretle
gerilmelerin transferinin miimkiin olmasi (CIBA®, 1995)

3.8.2 Yapistirici secimi
Yapistirma yontemiyle baglamadaki en 6nemli kriter dogru yapistirici se¢imidir. Genelde ii¢

cesit yapistirici tipi vardir. (Sekil 3.31)

eide 1 2 i
Sekil 3.31 Havacilik endiistrisinde kullanilan

bazi yapistirict 6rnekleri
Vinil fenolik tip yapistiricilarin agik hava kosullarina karsi iyi olup, 70°Cye kadar
kullanilirlar. Epoksi tip yapistiricilar ise yiiksek dayanim ve tokluga sahip olup, 200°C’ye
kadar kullanilirlar. Bismalemid tipi yapistiricilar 220°C ve daha yukari sicakliklarda
kullanilabilinirler. Serit seklinde olan yapistiricilar 120°C ve 180°C’lerde kiir edilmek tizere
iki tipe ayrilirlar. Sicaklik cihazin uygun olmasi, enerji ekonomisine, ¢aligma sicakligi
gereklerine gore ayarlanir. Balpetegi sandvig kompozit yapilarda alansal yapistirici

gereksinimi 245-200 g/m” arasindadur.



53

3.8.3 Yiizey hazirlama, uygulama ve kiirleme

Uygulanacak metoda gére optimum sonucu saglamak i¢in yiizey yagdan, tozdan arindirilmali,
gerektiginde zimparalama islemi uygulanmaldir. Ozel durumlarda kimyasal yiizey
temizleyiciler de kullanilabilinir. Yapistirict uygun yontemlerle siirtiliir ve gerekirse kiir edilir
(Bu tiir uygulamalar kullanma kilavuzlarinda agik¢a belirtilir). Pargalar1 birbiriyle baglamak
icin hidrolik pres, vakum torbasi, otoklav kullanilir. Cok genis parcalarin birlestirilmesinde

yapistirma imkaninin bulunmadigi boliimlerde per¢inleme ve kaynak islemleri uygulanabilir.

Secilen yapiskan tiiriine bagli olarak, yapiskan filminin kiirii 6zellikleri, zaman ve sicakliga

baglhdir. Tipik bir kiir islemini ¢evrimi Sekil 3.32’de gosterilmistir.

200 -5
7 Sicakhik
°o 180
& /
= ; ™
g 120 7 pcg
= — : llllllll WABREBPEREERSR L3 -
% 80+ g
2 N Isitma R
« -
>~ 40 5°C/dak.
°7 T i °
20 dak 60 dak. 20 dak.

Sekil 3.32 Tipik bir kiir islemi ¢evrimi (Boeing®, 1995)

Sonug olarak; balpetegi sandvi¢ yap: teknikleri ve mukavemet 6zellikleri iyi tesbit edilmeli,
malzeme se¢iminde gbzoniine alinmasi gereken biitlin kistaslar titizlikle degerlendirilmelidir.
Tasarim kriterleri ve 6n hesaplamalar, liretimden once kesinlikle ortaya konmalidir. Yapigkan

seciminde, ylizey hazirlama ve kiirleme islemleri esnasinda hassas davranilmalidir.
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4. BALPETEGI SANDVIC KOMPOZIT YAPILARIN PREPREG
YONTEMI iLE URETIMI

Prepreg yontemi Ingilizce preimpregated (6nceden emdirilmis) anlaminda olup, Tiirkce
malzeme literatiiriine ve biitiin dillere “prepreg” olarak girmistir. Prepreg iiretim metodunda
recine (matris) ile fiber takviyesi beraber kullanilir. Bu sekilde g¢esitli yontemler kullanilarak

(kiir edilerek) sonug yapi elde edilir.

Prepreg malzemelerin iiretiminde takviye elemami olarak kullanilan fiberlerin ¢ok iyi
dayanimlari, iyi 1s1, elektrik, yalitkanlik, kimyasal 6zelliklerinin yaninda metallere nazaran
kaydadeger bir sekilde agirlik tasarrufu saglamasi Onemli Ozelliklerindendir. Fiber
secimindeki kistaslar yogunluk, maliyet, ¢ekme dayanglart ve elastik modiiliidiir (6zgiil

modiil).
4.1 Degisik Orgii Tipleri

Prepreg kompozit malzeme imalatinda yiizey tabakalarin olusturulmasinda kullanilan 6rgii en
az birbiriyle dokunan uzunlamasina ve enine iki iplik ¢cesidinden meydana gelir. Kivrim sayisi
ve Ortme Ozelligine gore oOrgiit cesitleri degisir. Diisiik kivrim, diiz fiberlerin daha fazla yiik
tagimalarina imkan vermesinden dolayi, daha i1yi mekanik performans gosterdiginden dolay1
tercih edilirler. Ortme 6zelligi iyi olan dokumanin, karmasik sekilli parcalarin iiretiminde
yayilma kolaylig1 oldugundan dolay1 kullanilirlar. Degisik orgii cesitleri vardir. Sekil 4.1°de

bunlar gosterilmistir.

Diiz orgii Cift cift dokuma 8 saft satin dokuma

COCOoOOOO O QG

Gecme kath dokuma Tek yonlii dokuma

Sekil 4.1 Genel olarak uygulanan 6rme yontemleri (Berthelot, 1999)
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4.2 Takviye Elemanlar
Takviye elemanlarinin se¢iminde etki eden ana faktorler. Kuvvetlendirme degisik sekillerde

olabilir ve degisik avantajlar saglar. Cizelge 4.1°de takviye elemani tiirleri verilmistir.

Cizelge 4.1 Kuvvetlendiriciler (takviye elemanlari) avantaj ve uygulamalari (CIBA?, 1995)

Kuvvetlendirici Avantajlan Uygulamalar
B e Bir yonde yiiksek dayanim Spor malzemeleri
ant o - o 2
e Diisiik fiber agirligi 100 g/m Ana ugak yapilarinda
¢ Filament sargiya uygun Basingh tanklarda
Tek cekilmis | *® Cok hqsgas ﬁbqr Tiiplerde
yerlestirilmelerinde ¢ok dar
gen1$hk Saftlarda
'qé e Bir yonde yiiksek dayanim Kayak malzemeleri
= . NI 2
= e Yiiksek f"lb.er agirhigi 1000g/m™ |y, Sirmen pervaneleri
’§ Seritler ¢ Ekonomik imalat
- Yat tabanlarinda
g Yaprak yaylarda
Dokumalar |e Bir yonde yiiksek dayanimin
%,80’den gerektigi parcalar
e lyi kullanma &zellikleri Spor malzemeleri
fazlast Fiber agirlig1 160-1000 g/m’
*  Tiberagitigl gm Havacilik endiistrisinde
uzunlamasina
iplikten
Dengelenmis |®  Iki yonde dayamim
dokumalar * COk iy1 kullanma ozellikleri Spor malzemeleri
e lyiOrtme
(2 yonlii e Orme sekli segme imkan1 Havacilik ve uzay endiistrisinde
dokuma) e Fiberleri karistirma imkani
® e Fiber agirligi 20 -1000 g/m’
E e (Cesitli yonlerde dayanim
S e Fiber diizenlerinde kontrol (0°,
= 30°den 70°, 90°)
:g Cesitli o ('jlrgﬁl}(dg avgirlhgm optimum |
olarak dagitiimasi Havacilik ve uzay endiistrisinde
yonlerde e (esitli fiberlerin karistirilmasi
e  Kivrimsiz
o Karisik yaymada en az kayip
e Uretim maliyetinin azaltiimasi
e Agirliktan kazang
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4.3 Fiber Oryantasyonunun Onemi

Panel bolgesel itme-vurma (punchj yiiklerine maruz

TN

Sekil 4.2 Panelin maruz kaldig: yiikler

Coziim: Ana tabakadaki 0° katlarim arttir,
ayrica +45° katlariyla yiik dagitilir.

. Dagitilmus hareket
Ilave katlar

Ana kat

Vurma yiikii

Sekil 4.3 Panele uygulanacak ¢6ziim (Boeing?, 1996)

Sandvi¢ panel bolgesel itme-vurma (punch) yiiklerine maruz kaldiginda ana tabakadaki 0°
katlar1 arttirilarak ve ayrica +45° Kkatlar1 eklemekle yik dagitilarak, yapi biitiinliigi

saglanabilir.



Balpetegi vapisi ¢ok az agirhik artisimin
vamnda, sekil ve kalinhk kazandirir

0° ve 90° tabakalar
cpilme ve toklugu
arttirmak igin
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Gerekirse ilave tabakalar
kullantlarak par¢amn toplam
mukavemeti artarlir

+45°C tabakalar biikiilme ve
kesme yiiklerini karsilamak igin

Sekil 4.4 Fiber oryantasyon gerekleri (Boeing’, 1996)

kiir igleminden sonra tabakalar

acarak parcay! deforme edebilir.

TAVSIYELER

PROBLEM | Tabakalarin diizensiz yerlestirilmeleri

arasinda degisik 1s1sal genlesmelere yol

Simetrik tabaka
yerlestirilmesi
islemi uygula -

=43

proBLEM | Kilr islemi sirasinda diizensiz montaj

deformasyonlara sebep olabilir

thse  0°

145°

‘\/ﬁkﬁ . _

Simetrik olmayan béliimleri nétral yénde diizenle. 0°

katlarina takviye katmanlar eklenir.
Qe 0°

45° kati

x
45° pLIES~

PRUBLEM | Aymi oryantasyona sahip birgok

tabakalarin yerlestirilmesi
delaminasyona sebep olabilir

Tabaka oryantasyonunu degistir,
Tabaka sayisini azalt.

Sekil 4.5 Bazi oryantasyon problemleri (Boeing’, 1996)

Prepreg hibrid kompozit parcalarin olusturulmasinda fiber oryantasyon yonleri ana parganin

mukavemetini degistiren ana unsurdur.

Bu sebeple fiber oryantasyonu parga olusturulmadan iyice belirlenmeli ve hesaplanmalidir.

Ayrica par¢a olusturma islemi sirasinda montaj agamasi itina ile yapilmali, hatali durumlar

gozlendiginde bilinen degisiklikler zaman kaybetmeden yapilmalidir.
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4.4 Prepreg Uygulamalarda Matrisin Rolii

Kompozit malzemelerde matris (re¢ine) fiberlere destek olurlar ve birbirleriyle baglanmay1
saglarlar. Uygulanan yiikleri fiberleri yerinde ve segilen yapida tutarak transfer ederler.
Matrisler ayrica kompozit malzemeye g¢evresel mukavemet vererek prepreg uygulamalarda,
calisabilecek en yiiksek servis sicakligimin belirlenmesinde ¢ok biiylik gorev iistlenirler.
Epoksi, fenol, bismalemid ve polimid en ¢ok uygulanan matris tiirleridir. Cizelge 4.2°de

kullanilan matris malzemeleri ve 6zellikleri gosterilmistir.

Cizelge 4.2 Degisik matrislerin 6zellikleri (CIBA?, 1995)

Avantajlar: Uygulamalar
120°C’de kiir 180°C’de kiir
COkiw.l rnekamlk pell;forrnans — Havacilik — Havacilik ve
Epoksi y }ilk(;e\l/(r(eise mukavemet ve - Spor askeri techizat
P yukse . ayanim —  Deniz malzemeleri
e Kolay iiretim _ Otomotiv
—  Demiryollan
—  Tasimacilik

Yangina karsi ¢cok iyi mukavemet

e lyi sicaklik dayanim o
— Havacilik endiistrisi (i¢ yapilarda)

Fenol e Diisiik duman ve toxic madde _ Denigeilik
gikarimi —  Demiryollar1
e  Hizli kir Y
e FEkonomik tiretim
Yiiksek sicakliklarda cok iyi
S mukavemet —  Ugak motorlarinda
Bismalemid | J Calisma sicaklig1 260°C —  Yiiksek sicaklikta
ve Polimid |e lyi mekanik ozellikler —  Galsan parcalarda

e Kimyasal maddelere, atese ve
radyasyona iyi mukavemet

4.4.1 Prepreg malzemelerde kullanilan degisik matrislerin sicaklik ve mekanik
performanslarinin karsilastirilmasi

Caligsma sicakliklarina gore matrisler asagidaki gibi siniflandirilirlar.

e Epoksi 100°C: Yiiksek derecede kuvvetlendirilmis epoksi yapisi, balpetegi yapisinda iyi
bir baglayici 6zellige sahiptir.

e Epoksi 130-155°C: Kuvvetlendirilmis epoksi yapisi bu sicakliklarda olmasi gereken

ozellikleri miitkemmel bir sekilde saglarlar.
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e Bismalemid (BMI) ve Polimid 260°C: Uzun siireli kiir uygulamalarinda amag, en iyi
mekanik 6zelliklerin saglanmasidir. Sicakliga karsi direng gosterme 6zelligini kazanma ve

mukavemet en dnemli amagtir.

e Fenol 80-100°C: Cok iyi yangm, duman ve toksik gaz Ozellikleri. Cizelge 4.2°de bu

durum Ozetlenmistir.

_ 1yl

_orta

! L Yangin
L 80|-1\00\0 — = mukavemeti
AN ‘

T j | P
: — i
Calisma sicakhig o ) .
= 3 120 180 250 300

Sekil 4.6 Degisik matrislerin performanslar ve calisma sicaklik dereceleri (CIBA?, 1995)

Prepreg kompozit malzeme iiretiminde fiber hacmi ve kiirlenmis kat kalinligin1 elde etmek
icin agagidaki diagramlar gereken recine miktar1 ve fiber agirliginin belirlenmesinde yardimei

olur.

4.5 Prepreg Malzemelerin Temel Kullamilma Amaci
Prepreg kompozit malzemelerin kullanilmasi i¢in en Onemli iki ana kriter Sekil 4.7°de
gosterildigi gibi performans ve maliyettir. Prepreg’in kullanimma bir 6rnek Sekil 4.8’te

Airbus 310 ugagindaki uygulamasi ile verilmistir.
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Performans
Prepreg
Malzemeler
URETIM TASARIM
\ 4
Kolayca Agirlik azalimi
Uretim Performans
Optimizasyonu

Diisiik tiretim maliyeti
Diisiik enerji harcamast

e Agirlik/performans oranini
optimize etme

Parga sayisinin azaltilmasi

Takviye elemanlarinin
(fiberlerin) kontrolii

Maliyet

IMAL EDILMIS
PARCA

Iyi mekanik
ozellikler:

Yorulma, ¢ekme,
dayanim

Korozyon

Uzun siirede yaslanma
Tamir kolayligt

Sekil 4.7 Prepreg malzemelerin kullanilma kriterlerinden performans ve
maliyetin etkileri (Hexcell, 2004)

Sekil 4.8 Airbus 310 ucaginin yatay stabilizator (dengeleyici) tamamen prepreg
malzemeden {iretilmis olup, tamiri kolay bir yapidadir
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4.6 Prepreg Yiizeyli Sandvi¢c Kompozit Yapi

Prepreg sandvic yapi yiiksek mukavemetli prepreg yiizey tabakalar1 ve arasinda metal, aramid
balpetegi yapidan ve kullanma alanina gore aralarindaki yapistiricidan (Sekil 4.5) meydana
gelir. Diisiik agirlik, dayanim, dizayn ¢esitliligi, diisiik tiretim maliyeti baslica avantajlaridir.

Sekil 4.9 ve 4.10°da ¢esitli uygulamalar1 gdsterilmistir.

Yapiskan tabaka

Prepreg yiizey tabaka

2005 12 12

Sekil 4.10 Prepreg sandvic yapida kullanilan ¢esitli kevlar (aromid)
petekler ve prepreg sandvi¢ kompozit malzeme
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| 2005 12 12

Sekil 4.11 18 katli karbon takviyeli tabakanin prepreg usuliiyle birlestirilmesiyle ortaya
cikan yiiksek performansh yiizey tabakalari1 ve kevlar petek yap1

4.7 Havacilik Endiistrisinde Yogun Olarak Kullanilan Prepreg Sandvi¢c Kompozit

Malzemelerin Uretimi
Balpetegi kompozit malzeme tiretimleri:
1. Vakum torbasinda 1slak serme
2. Otoklavda prepreg usulii
3. Pres altinda kiirlemeyle prepreg usulleriyle yapilir.

Prepreg kompozit malzeme {retilirken uygulayicilarin emniyet tedbirlerini {iretimden once
mutlaka gozden gecirmeleri ve {iiretim asamasinda, liretim metodunun biitiin gereklerini
titizlikle uygulamalar1 gerekir. Uygulamada hatalar {retilen ana parcaya tiimiiyle

yanstyacaktir. (Sekil 4.12)
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4.7.1 Vakum torbasiyla i1slak serme usuliiyle iiretim asamalari

' ise baslarken islenecek tabakamin temiz ve

diizgiin olmas1 gerekir. Ayrica islem yapilan
diizenegin ayni sekilde temiz ve diizgiin olmasi
sarttir.

> Tabakanmn yapilacagi alanin etrafi kauguk

kapaticiyla kapatilir. Bu iglem endistriyel tipte
vakum engelleyici veya uygun bir madde olabilir.
Bu islemle vakum torbasi yontemi i¢in tabaka
hazir hale getirilir.

2 Petek, dokuma, havalandirici malzemeleri
keserken masa iizerinde sablon hazir olmalidir.

Kalip ayirict spreyi sikarak kiir igleminden
sonra kaliptan ¢ikarma iglemi kolaylastirilir.

° Dokuma temiz yiizeye serilir. Petek malzeme
kesme islemi igin 6rnek almir. Dokuma iyi bir
ortme i¢in biraz biiyiik kesilir. Kesme islemi i¢in
seramik makaslar 6zellikle kevlar dokumalar i¢in
uygundur.

% Havalandirici tabakada petek malzeme sablon
kullanilarak kesilir.
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s

7 Kesilmis dokuma ornek alinarak, reginenin ® Regine havalandirlmis bir yerde iyice

uygulanacagi bolge isaretlenir. karistirilmalidir.  Kuvvetlendirici  ve regine
uygulamasinda uygun miktar ireticinin tavsiye
ettigi degerlere gore saptanarak, isaretlenmis
bolgeye uygulanir. Bu islemde firca ya da kiigiik
bir silidir kullanilir.

s
i

 Cok ince bir recine bile tabakaya ' Kiigiik bir silindir veya pres kullanilarak biitiin
uygulandiginda, dokumanin ilk kati serilecek hale  fiberlerin regineyle 1slandigindan emin olunur.
gelir.

12

" Reginenin dokumaya uygulanmasinda her yerin
emdirilmis olmasi lazimdir. Gerekirse regine edilerek son olarak regine uygulamasi
eklenebilir. Yeterinden fazla recine  yapilmalidir.

kullanilmasindan kag¢inilmali, bunun panelin

yalnizca agirhigini  arttiracagi, performansini

artirmayacagi bilinmelidir.

Gerektiginde emdirilmemis yerler tesbit
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" Bir sonraki dokuma tabakalari, ilk dokunanin '* Recine en iist dokuma tabakasmin iizerine
tizerine serilir. petek yapiyla daha iyi bir yapistirma olmasi i¢in
tatbik edilir. Gerektiginde regine direk olarak

petek iizerine de siiriilebilinir.

!> Petek malzeme regine ile 1slanmig dokumanmn  '®  Resimdeki gibi  bir yiize yapilan
tizerine yerlestirilir. uygulamalarda havalandirici  tabaka petek
malzemenin iizerine yerlestirilir.

i

" Vakum adaptér bashigi panelin ortasma '® Kapayict teyp iizerindeki, koruyucu kagit

yerlestirilir. tabaka c¢ikarilir. Yaklagik 0.05 ile 0,11 mm
kalinligindaki vakum torbasi levhasi serilimin
iizerine yerlestirilir.
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19 Kapayici teyp iizerinden, torba sikica bastirilr.  *° Hortumun girmesi igin vakum torbasinin
iizerindeki birlestiriciye delik agilir.

*l Vakum hortumu takilarak basing pompast > Sayet ¢ift yiizlii tabakalandirma yapilacaksa,

calistirilir. ikinci bir vakum torbasi kesilerek, ilk
serilmedeki yere yayilarak anahatlar igaretlenir.

23

ikinci vakum torbasmin plastik tabakasi ** Dokumanin torbasmin oldugu bdlgeye regine
cikarilir. Ters yiliz yapilarak ikinci yliz ig¢in  tatbiki yapilmamalidir. Bu durum vakumda delik
isaretlenmis bdlgede recine tatbiki yapilir. olusmasina neden olabilir.
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% Sonraki dokuma tabakalar serilerek 9-14 maddeler  *° Resimdeki goriildigi ¢ift yiizlii serilimlerde vakum
arasi islemler tatbik edilir. adaptorii basghgr tabakanin yanina yerlestirilmis bir
petek pargasi tarafindan desteklenir.

*7Vakum torbasi1 malzemesi dikkatlice ters yiiz edilir. * Vakum adaptorii tizerindeki vakum malzemenin
izerinde delik acildiktan sonra, vakum muslugu
takilir ve 21. resimdeki islemler uygulanir.

* Epoksi reginenin uygulandigi bu uygulamaya gore toplam 3% Kyllanilan geregler” ve iiretilen parganin goriiniimii
kiir zaman1 oda sicakliginda yaklasik olarak 12 saattir. Ilk

alt1 saatin sonunda vakum devreden ¢ikartilir. Geri kalan
zaman zarfinda parga torbalanmis olarak birakilir. Kiirleme
islemi kullanilan reginenin Ozelligine goére degisiklik
gosterir.
Sekil 4.122? Vakum torbasiyla 1slak serme usuliiniin asamalar1 (Loken Hal,1989)

* Kullanilacak arag- gerecler : Birakma s1visi, temizleme solventi, kumas yapi, vakum torbas1 malzemesi,
havalandirici tabakalar, kapatici band, uzunluk dlgme aleti, regine, karistirma kabi, firga vakum adaptor deligi,
diizenek, makas, isaretleme kalemi, bigak, eldiven, kii¢iik silindir, bal petegi malzemesi.
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4.7.2 Otoklavda prepreg asamalari

=

! Calisilan diizenegin temiz ve diizgiin olmast * 1 No’lu yapistiric1 band: ile diizenegin etrafi
gerekir. Calisilan diizenekteki her tiirli kusur, kaplanir. Bu alanin temiz olmasmi ve kalip
uygunsuzluk kiir edilecek tabakada kendini aymrict  spreyin  etkisinden  uzaklagmasini
gosterir. Gerektiginde dilizenegi zimparalamak  saglayarak kapatict bandin  uygulanmasina
veya solventle temizlemek gerekebilir. olanak verir.

Yiizeye ayirict sivi belirtilen sekilde tatbik * Prepreg tabakasmin koruyucu plastik tabakalar:
edilir. ¢ikarilir.

> Birinci tabaka diizenegin ortasmna yerlestirili. ® Uygun fiber oryantasyonunun saglanmasi ve

Yerlestirilme  isleminden  sonra  herhangi  gerektigi yerde yapistirict tabakasinin uyumu

uyumsuzluk ve kirigiklik olmadigina dikkat edilir.  i¢in sonraki tabakalarin da tam olarak iist {iste
gelmesine dikkat edilir.



7 Kiigiik bir silindir, tabakalardan hava
kabarciklar1 ve kirigikliklarin bertaraf edilmesi
icin kullanilir.

¥ Petek malzeme prepreg katlarma tam olarak
uyum saglayacak sekilde aym  sekilde
yerlestirilir.

? Diger prepreg tabakalari da petek malzemenin
iizerine 5 ile 7.nci maddelerde belirtildigi gibi
serilir. Kiiglik bir silindirle serilen prepreg katlari
diizeltilmelidir.

' Prepreg katlarinin iizerine her ugtan 8-10 cm.
gececek sekilde cikarict band yerlestirilir. Bu
cikarict band tabakasi reginenin ¢ikardigi gaz ve
buharin ¢ikmasina imkan verir.

' Tabakanm etrafi petek malzemenin vakum ve
basing uygulandiginda hasara ugramamasi igin

takviye edilir. Bu takviyeler tabakalara
yapismamas1l i¢in c¢ikarict bandin  {izerine
yerlestirilmelidir. Bu uygulamada 1.2 cm’lik
metal ¢ubuklar kullanilir.

2 Desteklemek igin tabakalarm iizerine konan
destek levhasinin temiz ve yiizeyi diiz olmalidir.
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1 4 ile 6’nc1 kat arasmna havalandirict kat konarak ' Diizenegin  uglarindan  yapistirict  teyp

kiir esnasinda olusabilecek hava kabarcigi ve  ¢ikartilir.
gazlarin hareketine yardimci olur.

!> Kapatici teyp koruyuculari gikartildiktan sonra  '° Kapatici  teybin iizerine 1s1 hissedicileri

yerlestirilir. (thermocouples) yerlestirilir.  Kapatic1  teyp
iizerinde bir delik olusmamasi igin temas
noktalarinda izolasyonlar1 c¢ikarilmalidir. Ist
hissedicilerinin iizeri kapatict teyple ortiilerek,
emniyete alinarak kapatma islemi
tamamlanmalidir.

"7 Parganin tizerine vakum torbasi yerlestirilir.  '® Kapatici teybin iyi gérev yapmasi i¢in vakum
Vakum torbasinin ebatlar1 pargayi rahatca icine  torbasi iyice bastirilmalidir.
alacak sekilde olmalidir.
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sl
R

¥ Vakum pompast c¢alistirilarak, vakum hatlar 2 Uretim pargast otoklava yerlestirilir. Vakum

baglanir. Yaklasik 5 Hg ing (17 KPa) kadar vakum  hatlarindan yukar1 asilir. Otoklav caligtirilir.
cekilerek 20-30 dakika arasi beklenir. 5 ing’lik limit  Otoklav kiir zamanlar1 belirtilmistir.

tabaka yiizeylerinin (prepreg) petekleri lizerine iyice

yapisip c¢ukurlagsmamalari i¢in gegilmemelidir. 20-30

dakikalik vakum altindaki beklemede kagak kontrolii

yapilmalidir.

*l Kirleme isleminden sonra islenen parca ** Vakum torbasi, havalandirma katlari, birakma

otoklavdan ¢ikarilir bandi ¢ikartilir.

* Uretilen malzemenin goriiniimii * Bu usuliin uygulanmasi igin gereken arag
geregler”
Sekil 4.13"Y Otoklavda prepreg iiretimi asamalari (Loken Hal, 1989)

* Kullanilan ara¢ gerecler: Diizenek, yapistirici bandi, birakma sivisi (release agent), prepreg yapi, petek
malzeme, havalandirici tabakalar, 1s1 hissediciler, naylon film, vakum malzemeleri ve diizenekleri, cubuklar,
makas, eldiven.
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Cizelge 4.3 Epoksi yiizey ve 3 pcf Nomex petek i¢in 126°C’de yapilan kiirlemedeki
otoklav kiir cevrim zamanlar1 (Loken Hal, 1989)

Cevrim Sicakhk* °C Basing psi (MPa) Zaman (dk.)
1 38 45 0,31 3
2 127 45 0,31 32
3 127 45 0,31 90
4 60 45 0,31 24
5 38 0 0 5

*Her gevrimde basing ve sicaklik 6nceki ¢evrimdeki farklar gozoniine alinarak

diizgiin olarak ayarlanmalidir.

4.7.3 Pres altinda kiirlemeyle prepreg iiretim asamalar:

E S S

' Temiz ve diizgiin bir diizenek yiizeyiyle ise

baslanmalidir. Yiizeydeki  herhangi bir
bozuklugun {retilen parcaya  yansiyacagi
bilinmelidir.

3

[lk tabaka diizenegin ortasina yerlestirilir.
Prepreg tabakasindan naylon koruyucu tabakanin
cikartildigindan emin olunur.

= - i

* Diizenek yiizeyine birakma film tabakasi
konur. Bu tabakanin kullanilacak tabakalardan
her ucu kapsayacak sekilde genis olmasi gerekir.
Birakma film tabakasi gaz ve buharin
tabakalardan regine ihtiva ettiklerinde ¢ikmasina
yarar.

* Diger katlar tam iistiiste gelecek sekilde
yerlestirilir. Bu fiber oryantasyonu i¢in
onemlidir.
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> Prepreg tabakalarin iizerine petek yap: dikkatli  ® 3. ve 4’iincii adimlarda belirtildigi gibi, diger
bir sekilde konur. prepreg tabakalari, petek yapiminin iizerine
dikkatlice yerlestirilir.

i

7 Prepreg tabakalarin iginde kalan kabarciklar — ® Birakma filmi tabakanin iizerine yerlestirilir.
veya kinsikliklar kiigiik bir silindir kullanarak
giderilir.

i

’ Kapama levhasi Ozenle tabakalarin iizerine '° Bu sekilde bitirilmis parca presin igine

yerlestirilir. ~ Kapama levhasinin  boyutlar1  yerlestirilerek kiir iglemine baglanilir. Epoksi

tabakalarla ayn1 olmalidir. prepreg’den {iretilen yiizeyler normalde 127°C
otoklavda, Nomex petek 140°C’de 20 psi basing
altinda 45 dakika preslenir.
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! Tamamlanan panelin gériiniimii. "2 Bu usul igin kullanilan geregler”.

Sekil 4.14"'? Pres altinda kiirlemeyle prepreg iiretim asamalari (Loken Hal, 1989)

4.8 Uretim Ozetleri ve Degerlendirme
Havacilik endiistrisindeki bir¢ok kompozit hibrid yapi prepreg yontemiyle iiretilmektedir.
Nihai yapiy1 elde etmek i¢in orgii tipinin belirlenmesi, fiber tipi, matris se¢imi son derece

onemlidir. Ayrica uygulanacak fiber miktari, katlarin sayis1 bir o kadar 6nemli hususlardir.

Bilindigi gibi prepreg malzemelerin ana kullanilma amaci performans ve maliyettir. Bu iki

ana kriteri en 1yi sartlarda optimize ederek ana parcaya ulasmak asil hedeftir.

Vakum torbasiyla, otoklavda, pres altinda yapilan prepreg kompozit sandvi¢ yap1
tiretimlerinde temizlik ve iretim basamaklarina harfiyen riayet etmek esastir. Yapilan her
tiirlii hata veya usullere tam uymama son iiriinde kendini belli edecektir. Ayrica kiir zamanlari

ve sicaklik limitleri hayati 6nem tasirlar.

* Kullanilan arag-geregler: Kapama levhalari, birakma sivisi, birakma filmi, makas, eldiven.
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5. BALPETEGI SANDVIC KOMPOZIT YAPILARINDA TAHRIBATSIZ
MUAYENE YONTEMLERI

Kompozit balpetegi sandvi¢ yapilarin tahribatsiz muayenelerinde gorerek muayene, tap
testleri, X-1sinlar1 (radyografi), ultrason, eddy akimlari, termografi usulleri uygulanir. Bazi
durumlarda tahribatsiz muayene usullerinin birden fazlasi da hasarin iyice belirlenebilmesi

i¢cin uygulanabilir.

5.1 Gorerek Muayene

Gorerek muayene servisteki kullanimlar i¢in 6nemli ilk asamadir. Giin 1518inda veya
aydinlatict kullanarak yapilir. Carpmadan dolayr hasarlarda goérerek muayene metoduyla
centikler, catlaklar, boya catlaklart ve bozulmalari, delikler, ezilmis bdlgeler, uglardaki
cikintilar tesbit edilebilir. Isisal etkiyle veya yildirim diismesi sonucu olusan rengi degismis,
kaybolmus, bozulmus boya hatalari, baglama elemanlarindan kayiplar, boya catlaklari,

uclardan sarkmis, ¢ikint1 yapmus fiberler, biikiilmiis aliiminyum yiizeyler belirlenebilir.

Yakin gozle muayene ile, tabaka oryantasyonu, kaginci tabakada hasar oldugu gozlenebilir.

Sekil 5.1 Gorerek muayenede kullanilan gerecler: Fener, degisik 6zelliklerde mercekler,
aynalar, sabit ve hareketli baroskoplar (Boeing®, 1996)
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Sekil 5.3 Yanmus, bozulmus boyalar (Boeing®, 1996)
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XYY Digmenin kuvvetinden etkilenecek billge

1 Geri kalan bilgeler

Sekil 5.4 Yildirim diisme bélgeleri (Boeing®, 1995)

Ugus esnasinda yildirinm diismesi sonucu hasarlanan bolgede olusan fiber yirtilmasi, boya

bozulmasi gibi hasarlar1 gézle muayene etmek miimkiindiir.

Sekil 5.5 Yildirim diigsmesi sonucu rengi degismis, kaybolmus, bozulmus boya
hatalarinin gézle muayenesi miimkiindiir (Boeing®, 1996)
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Tl

Sekil 5.6 Carpma hasar1 sonucu yirtilmis ylizey tabaka ve petek hiicrelerin
ortaya ¢ikmus hali gozle tespit edilebilir (Boeing®, 1996)

5.2 Tap Testi

Tap testi metal bir disk, test ¢ekici veya tap cihazi kullanarak yapilir. Muayenesi yapilacak
bolgeye test icin gerekli olan cihazlardan biri vurulur. Yapistirma hatasi veya delaminasyon
olan bolgelerde soniik bir ses ¢ikarir. Bu metot, hatali bolgenin genel olarak isaretlenmesi igin
iyl bir yontemdir. Bu usul kalin tabakali yapilarda iyi sonu¢ vermez. 4 kattan fazla olan
tabakalarda tap testi yapilmasi tavsiye edilmez. Ayrica uygulayicinin duyma kapasitesi,

tecriibesi, bolgenin sessizligi testin hassas olmasina etki eden unsurlardir.

Cihazla tap testinde bataryayla calisan bir makine kullanilir. Cihazin hatali olan yeri
belirleyen bir gostergesi vardir. El ile yapilan tap testine nazaran cihazla yapilan muayene
kullanicinin duyma kapasitesine, tecriibesine ve c¢evre sessizligine bagli olmadigi i¢in daha

hassastir.

Metal parayla tap testi Cihazla tap testi ~ Cekicle tap testi

Sekil 5.7 Tap testi ¢esitleri (Boeing4, 1996)
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Sekil 5.8 Otomatik tap testi cihazi

Otomatik tap testi cihazi hasarli bolgeyi gostergesi yardimiyla diger tap testlerine nazaran
daha hassas bir sekilde test eder. Havacilik endiistrisinde en yaygin olarak kullanilan bir

yontemdir.

5.3 Ultrasonik Muayene

Ultrason ile muayenede yap1 i¢indeki hatalar1 gérmek icin yliksek frekansli sinyaller (1 ile 10
megaherz arasinda) gonderilir. Bu sinyaller gii¢ vericiler tarafindan yapiya gonderilir.
Ultrasonik muayenede ultrasonla gonderme, darbe-yanki metotlar1 kullanilir. Ultrasonik
muayene iyi yetismis elemanlar tarafindan yapilmalidir. Ultrasonla gonderme sisteminde el
veya cihazla yapilan ¢esitler mevcuttur. Bu metotla 1 cm’lik hatalar1 giivenilir bir sekilde

tesbit etmek mimkiindiir.

Elle tutarak Cihazla muayene

Su jetiyle

ekial 5. trasonik muayene yontemler1 (Boeing ',
Sekil 5.9 Ul ik ontemleri (Boeing®, 1996
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Sekil 5.10 Tipik bir ultrason pulse-echo (darbe-yank1) cihazi

Kompozit malzemelerin muayenesinde darbe-yanki sisteminin kullanilmasinda bir giic
ceviriciye ihtiya¢ vardir. Gii¢ ¢evirici ultrasonik sinyal gonderir ve carpan sinyali geri alir.
Sinyal giiclinlin kaybi, zaman farki iki boyutlu gdstergede goriinlir. Zaman farki hatanin
derinligine veya kalinligina doniistiiriiliir. Darbe-yanki yontemiyle hatali tabaka olusumlari,

catlaklar, bosluklar, su, yapigsma hatalar1 1 cm’ye kadar tespit edilebilir.
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DERINLIK Darbe-yanki metoduyla

hatali tabaka tesbiti

Sekil 5.11 Ultrasonik muayene metodu ve muayene 6rnekleri (Boeing®, 1996)
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Ultrasonik tabaka tespit edici (ultrasonik bond tester) ile muayenede bir adet muayene probu
ve iki gli¢ ¢evirici kullanilir. Bu metotla hatali tabakalar, bosluklar, yiizey ile petek arasindaki
yapistirma hatalar1 tespit edilebilinir. Yaklasik 2,5 cm’ye kadar olan hatalar bu usulle tespit
edilebilir.

Sekil 5.12 Diisiik frekansli ultrasonik tabaka test cihazi (Boeing4, 1996)

5.4 X-Ismnlariyla (Radyografi) Muayene

X 1smlartyla muayene yontemi kompozit malzemelerde Oncelikli olarak petek yapisinda
suyun tesbiti i¢in kullanilir. Radyografta su olan yerler koyu olarak goriiliir. Kiir islemi
sirasinda az miktarda recine balpetegi yapinin i¢inde kalabilir. Bu durumda petegin igindeki
goriintli, su birikimi gorilintlisiiyle aynidir. Bu tiir durumlarda X 1smlar1 demeti hiicre
duvarlarina paralel olarak gonderilirse, farklilig1 anlamak miimkiin olabilir. Ayrica radyografi
yontemiyle kompozit balpetegi yapisindaki ylizey tabaka c¢atlaklari da tespit etmek

mumkundiir.
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Sekil 5.13 X-isinlart ile balpetegi sandvig¢ yapida ylizey
catlaklarinin tesbiti (Boeing®, 1996)

X-1smlar1 kaynagi

ekil 5. -1isinlariyla balpetegi malzemede su tesbiti (Boeing”,
Sekil 5.14 X-iginlariyla balpetegi mal d biti (Boeing®, 1996
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Sekil 5.15 X-1g1nlari ile y1ldirim diismesi sonucu hasara ugramis
balpetegi yapinin tespiti (Boeing4, 1996)

5.5 Eddy Akimlariyla Muayene

Eddy akimlariyla kompozit sandvi¢ malzemelerin hatalarmin bulunmasindan ziyade ucagin
burun kisminda bulunan radom’un tamirden sonra kalinliginin 6l¢iilmesi i¢in kullanilir. Bu
yontem radom’un diger kisminda bulunan aliiminyum tabakada olusan akimlarla radom

kalinliginm karsilastirir.

Sekil 5.16 Eddy akimlari muayenesi temsili sekli (Boeing4, 1996)
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Sekil 5.17 Eddy akimlari test cihaz1

1 3

Sekil 5.18 Tamir edilmis Boeing 737-400 u¢aginin radom boliimiiniin dist aliiminyum
tabaka, i¢i ise balpeteginden (prepreg) meydana gelmektedir. Eddy akimlari
muayene ydntemiyle bu bolgenin kalinligini 6lgmek miimkiindiir.

5.6 Termografik Muayene Metodu

Termografik muayene metodu nispeten yeni bir tahribatsiz muayene yontemi olup,
balpeteginde olusan buz ve su parcaciklarinin tespitinde, aliiminyumdan iretilen sandvig
yapilarda petek ile tabaka yiizeyler arasi ayrilmalar1 (disbonding) tespit etmekte kullanilir.
Termografik kamera ile yapilan tahribatsiz muayenelerde pozisyonlanma ¢ok 6nemli olup,
test edilecek kisimla dik durum devamli olarak muhafaza edilmelidir. Termografik

muayenede en 6nemli esas 1s1 farkini tespit ederek, hatali bolgeleri bulmaktir.
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Kanat paneli

Flap firar kenan

Balpetegi bolge

Termografik kamera
gozlenecek bilgeye
vaklagik olarak dik
pozisyonda olmahdir

Termografi kamerasi
i

flk termografik
kamera pozisyonu

Sonraki kamera pozisyonlarinda bitiin
parcayl test edecek gekilde goriintiller
birbirini tamamlamahdir

Sekil 5.19 Termografik kameranin test uygulanirken pozisyonlanma 6rnegi (Boeing'®, 2002)
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IMFRAMETRIC

= »Beyaz bolgeler st
Koyu bélgelerde tabakayi gosteriyor

bulunan su

Beyaz bolgeler
sudan olusmakta

Koyu bolgelerde
gozlenensu

Sekil 5.22 Suyla dolmus hiicrelerdeki golge etkisi drnegi (Boeing'’, 2002)
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6. BALPETEGI SANDVIC YAPILARIN TAMIR METOTLARININ
TESPITi VE ARASTIRILMASI

6.1 Tamire Uygunlugun Tesbit Edilmesi

Bir bolgeyi tamir ederken, tamirde kullanilan malzeme ya da malzemelerle ana parga
uyusmalidir. Tamir edilen bolgenin mukavemeti ve dayanimi ile ana parganin mukavemet ve
tokluk degerleri benzer ya da benzere ¢ok yakin olmalidir. Aksi halde ana parcayr olusturan
boliim, kuvvetli ve mukavemetli olursa yiik ana pargaya, tamir edilen bolge kuvvetli olursa bu
kez yiikiin biiyiik bir boliimii tamir edilen bolgeye binecektir. S6z konusu her iki durum da

istenmeyen durumlardir.

Tamir isleminin kuvvetliligini degistiren iic ana 6ge vardir. Bunlar resin matris (regine),

fiberlerin cinsi, fiberlerin niteligi ve oryantasyon yonleridir.

6.2 Resin Matris Secimi ve Uygulamasi

Fiberlerin elastisite modiillerini inceleyerek olursak Ornegin karbon fiberlerin yerine
glasfiberler yerlestirdigimizde en az ii¢ misli glasfiber yerlestirmek zorunda kaliriz ki, karbon
fiber toklugu saglanabilsin. Genel olarak tamirlerde aramid fiberlerin (kevlar) yerine

fiberglaslarin kullanilmasi disinda, ayni tip fiber kullanmak en iyi yontemdir.

6.3 Fiber Yonleri (Oryantasyonu) ve Niteligi

Toklugu saglamadaki en 6nemli elemanlardan biri de fiber yonlerinin uygun olmasidir. Bunun

disinda balanssiz ve simetrik olmayan ortmeler (yaymalar) tamirde etkili olan hususlardir.

Devamli tamirlerde, tamirin Omrii parcayla ayni olacak sekilde yapilmalidir. Ayrica
tamirlerde 1s1 tutucu, yildirima karsi1 koruma, anten gegirgenligi gibi 6zel durumlarda goz

Oniinde bulundurulmalidir.

Yiiksek sicaklikta kiir edilerek veya iiretildikten sonra parga performansini arttirmak igin
tekrar kiir (postkiir) edilen parcalarin tamirlerinde, yararlanilan malzemeler de aym 6zelliklere

sahip kiir iglemleri uygulanmalidir.

Tamir isleminde temizlik ve sicaklik dikkatlice kontrol edilmelidir. Prepreg metodu,
yapistirma metotlart sicakliga asirt duyarli uygulamalardir. Isitma kontrol mekanizmalarinda

1s1 battaniyeleri, firin, otoklav, 1s1 lambalari, sicak hava iifleyicileri kullanilir. Bu cihazlar
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kullanildiginda 6zellikle 1s1 battaniyeleri, firin ve otoklavda sicaklik devamli olarak kontrol

edilmeli, tavsiye edilen 1s1 limitleri kesinlikle asilmamalidir.

Inceltme oranlar1 zimparalama islemi esnasinda belirtilen boyutlarda uygulanmalidir. Zimpara

¢esidi ve boyutlart gereken islem igin 6zenle belirtildigi gibi secilmelidir.

Bunun disinda kullanilan regine oranlari iyi tesbit edilmeli, tipki iiretimde oldugu gibi, tamir

islemi uygulanirken de re¢ine uygulama islemi devamli kontrol edilmelidir.

6.4 Fiberglas Tamiri

Kat kat yerlestirmede gerekli kat kadar yerlestirmenin belirlenmesi ve uygulanmasi fiberglas

tamirinin 6ziini teskil eder.

Islak yayma metoduyla yapilan fiberglas tamirlerinde epoksiyle yapistirma esnasinda bazi
katki maddelerine ihtiya¢ duyulur. Genel olarak 250°F (123°C) kiirli prepreg metoduyla

yapilan tamirlerde, 150°F (65°C) kiirii ise 1slak yayma metoduyla yapilan tamirlerde kullanilir.

Genelde tamir boyutu 250°F (123°C) kiiri ile yapilan prepreg tamir uygulamalarinda onemli
degildir. Otoklavda yapilan kiir, biiylik vakum torbalarin1 kullanmada giicliik olacagi i¢in
tercih edilmelidir. Bunun yaninda otoklavda yapilan kiirlemeler, vakum torbasina nazaran

daha iyi mekanik 6zellikler saglar.

350°F (177°C)’da kiirleme yapilan tamirlerde pargalar kritik yapida ve yiiksek sicaklik
gereksinimi duyulan ozelliklerdedir. Yiiksek sicaklikta yapilan kiirler i¢in parga tamirden
once iyice kurutulmali, tercihen firin, otoklav kullanilmali, bu imkanlar yoksa ve parca 1s1
battaniyesiyle kiirlenmek mecburiyetinde ise sicaklik 1s1 hissedicileri (thermocouples)

vasitasiyla devamli olarak kontrol edilmelidir.

6.5 Kevlar Parcalarin Tamiri

Kevlar pargalarin tamirinde fiberglas katlar kullanilir. Fiberglas katlar bu tiir tamir i¢in sec¢ilen

en iyl malzemedir.

Kevlari islemek zor olmasina karsin fiberglas tabakalarin kullanimi kolaydir. Ayrica fiberglas

tabakalarin kullanimi1 maliyet agisindan da ilave bir avantaj saglar.
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iberglas ekstra kat
\ Fiberglas tamir
\ katlari
Yapistirir seridi veya
Yeni petek hiicre islak serme tabakalari
B \\\ :
Kopiik yapistiricl L
veya macun karlsmh_w
. \\l\
Orijinal kevlar parcasi

Sekil 6.1 Tipik kevlar tamiri / 1slak serme tamiri (Boeing’, 1996)

6.6 Karbon Tamiri
Son zamanlarda ugak parcalarimin iiretiminde karbon-fiber takviyeli plastik malzemelerin
(CFRP, GFRP) diger kompozit cesitlerine kiyasla daha fazla, pargada yogun olarak

kullanildigin1 goriiyoruz.

Karbon-fiber takviyeli plastik malzemelerin tamirleri degisik kiir sicaklik derecelerinde

prepreg ve 1slak yayma teknikleriyle yapilir.

Karbon tamirlerinde en onemli akilda tutulmasi gereken kistas “Hangi malzeme ve kiir

sicakliginda iirettiysen, ayn1 sekilde tamir et” olacaktir.
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Fiberglass zimparalama kati
Karbon kumas +/-45 yonlerinde

rbon Lomss +-45 yHalerinde
Karbon gerid 0 yinfnde

arbon kemag 6.9% yoeltrinde
Farbon humay +H-45 yonlerinde
Serit yapuyboc:

pik yapigkan

Friek hiere malzeme
Serit yapyhrim

& Balpeteli hiered yerbeptirildikten sonra
== mmidece bir kat gerit yapyiire: {abaka de

petck aramna tabbik edilmakdir.

& Zerit yapryhrect. nmparalannug kadtan
0.6 cam (174" ) dalin gemdy Petulmalsdir,

& 180°C de 12¢ daldka kir sderkes
menbordl o sicahhik eram dakdkads 3'C
olarak avarlanmseivr.

Sekil 6.2 Karbon tamirleri/Genel prepreg tamiri (Boeing’, 1996)

Islak yayma teknigiyle yapilan tamirlerde kuru dokuma maddesi ve tabakalanmis resin
(recine) kullanilir. Karbon-fiber tamirinde, resin oranit 1.3:1 olmalidir (Boeing, Hexcell,
2003). Bu oran simdiye kadar yapilan test sonuglarina gore verilmektedir. Tamirde dokuma
maddesinin havasi vakumla alinarak resin uygulanir ve ilave dokuma tabakalar1 tamir

edilecek bolgeye yerlestirilir.

Fiberglas simparalama tabakas

Karbon kumas +/-45

/Karhon kumasg +/-45

/J\’zﬂmn kumas 0,90
—_'__,_,.Knrhou kumas +/-45

_.__‘_,..-J(arbun kumas +/-45
|

Dolgu malzemesi karisinu
| e VOIE §

1
*etek malzeme
i Z ¥ i | —F
“ ~ Fiberglas birlestirici tabaka

Dolgu malzemesi karisimi

I”Nii}-& \\ s

Tr N

Sekil 6.3 Karbon tamiri 1slak serme (Boeing’, 1996)
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6.7 Kompozit Sandvi¢ Malzeme Tamirinde Yapiskanlarin Rolii

Kompozit sandvi¢ malzemelerin tamirinde yapistiricilarin kimyasal 6zelliklerini gézoniine
alarak uygun yerlere gore se¢imi ¢ok Onemlidir. Yapistiricilarin tipi (akiskan, kuru, bant,
film), kiirlenme Ozellikleri ve dereceleri, uygulanmadan Once yiizeyin temizligi tamirin

kalitesine direkt olarak tesir ederler.

Yapistiriellarin
yerleri

l Ekstra tamir kati
‘ 7'“‘““‘ Kkatlar

2D

Fiberglas zimparalama tabakas

Yeni petek hiicreleri

/Petek kipiik yamstimalart

/u bilgeyi zitmparalamak gerekli

Tamir katlar

yerleri K
)

Prepreg v
serpmeler
N

0.50

>\(/ (TYP)

atla)‘m

Katlayiea Doldurucular

Sekil 6.4 Kompozit sandvi¢ malzeme tamirinde yapiskanlarin rolii (Boeing’, 1996)

6.8 Kiir Islemleri
Prepreg tamirlerde orijinal pargaya yakin mekanik ozellikler kazanilir. Bunun yaninda bu
metotta yiiksek kiir sicakligina ihtiya¢ duyulur. Islak yayma metodu, prepreg metoduna iyi bir

alternatif olsa da, kiir zamaninin ¢ok uzun olmasinin da hesabi yapilmasi gerekir.
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/ Zimparalama kat fiberglas
Karbon dokuma kumas +/-45

Karbon kumas +/- 45

Karbon serit tabaka 0
Karbon dokuma 0,90
Karbon dokuma +/-45

Yapistirma seridi
Petek malzeme

Kiipiik yapigtirici
Yapistirma seridi

Karbon dokuma ve serit tabaka
kullamlarak vapilan bu tamirde
fiberglas kumas kullamir. (Ust
aimparalama Kat igin).

Balpetegi hiicreleri verlestirildikien
sonra, 1 kat yapistirie: serit petekle
tabakalar: birlestirmek icin
kullanthr.

Yapistirien seridi yaklasik 0.6 cm
zimparalama tabakasindan biiviik
alimir.

260°F (126"C) 90 dakika kir edilir.
Maksimum sicakhik artigt dakikada
3°C olmalwdir,

Sekil 6.5 Karbon tamiri -250°F (123°C) kiir yapis1 (Boeing®, 1996)

Yiiksek sicakliklarda yapilan 250°F (177°C) prepreg karbon tamirinde, tamir edilen bolgeyle,
ana parcanin mekanik 6zellikleri yakin 6zellikler gosterir. Buradaki en 6nemli husus, tamirin
yiiksek sicaklik gerektirmesi, sicakligin suyun buharlagsma sicakligindan yiiksek olmasindan
dolay1, parca i¢indeki tespit edilemeyen suyun parcaya ve tamire hasar verme konusudur. Bu
sebeple tamir edilen parca miimkiin oldugu kadar iyi bir sekilde kurutulmali, tercihen kiir igin

firin ya da otoklav kullanilmalidir.

6.9 Petek Hiicrelerin Secimi ve Yerlestirilmesi

Diigiim arahiklan

Yeni petek Petek yapistirma hatt)

Yiizeyi tamir etmek
~igin gerekli yaklasik
katlar

s ve i
viizeyler
s rtedi

W : Normal ile serit istikametine dlgll Balpetefi

L : Ribon (gerit) istikameti

T : Kahnhk

Sekil 6.6 Tamir malzemelerinden balpetegi hiicresi (Boeing’, 1996
peteg g
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Bozulan petek hiicrelerin tamirinde hiicrenin ayni malzemeden {iretilmis olmasi esastir.
Bunun yaninda tamir i¢in seg¢ilen hiicre boyutlarinin, orijinal parca hiicre boyutlarindan kii¢tik
olmasi, daha yiiksek yogunluga sahip olmasi diger 6nemli iki kistastir. Hiicrelerin tamirinde
zorunlu olarak farkli malzemeden iiretilen hiicreleri kullanmak zorunda kalindiginda uyusum
tablolarina bakilmali, korozyon tehlikesine karsi aliiminyum ile karbon esash hiicreler asla

yanyana kullanilmamalidir.

Cok kiigiik tamirlerde kevlar hiicreler, aliiminyum hiicrelerin yerine kullanilabilir. Bu tiir
durumlarda ayn1 yogunluktaki daha kii¢iik hiicre yapis1 tercih edilmelidir. Ayni seklide kiigiik
tamirlerde petek hiicre yerine dolgu macunuyla boslugu kapatmak kabul edilebilirse de,
biiyiik bolgelerde dolgu macununun toklugu ¢ok fazla olacagindan bu tiir uygulamalardan
kacinilmalidir. Hiicreler genel olarak kopiikk yapistiricilarla veya dolgu maddesiyle
birlestirilirler, kdpiik yapistiricilar prepreg tabakalarin, dolgu maddesi 1slak yayma metoduyla

yapilan tamirlerde kullanilirlar.

Vakum gostergesi akum hatti

Vakum
¢cantasi
apatilmugs parca

Havalandiric
kumas

Is1 iletici

Is1 battaniyesi
Kat ﬁln}

Yiizey havalandinc

Havalandirica

kumas uglar Delinmis film

Mylar seridi
Petek tamir yuvasi

Is1 iletici

Is1iletici
s1 battaniyesi
Isi iletici

I Emdirilmis dokuma

Sekil 6.7 Tamirde petek yerlestirme usulii (vakum torbasi metodu) (Boeing’, 1996)
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Hiicre orijinal sandvig yiizeylerine veya tamir edilen yiizeylere yapistirici filmiyle baglanmasi
prepreg uygulamalarda kullanilan bir yontemdir. Islak yayma tamir metodunda regine
emdirilmis fiberglas hiicreyi, orijinal yapiyla birlestirecegi i¢in ilave olarak yapistiriciya
ihtiya¢c yoktur. Hiicreler yapistirlmadan optimum birlesme Ozelliklerine kavusmast igin

mutlaka iyice temizlenmelidir.

Tamir islemi
Balpetegi sandvi¢ yapilarin ucak parcalarinda yapilan tamir uygulamalarinda tamir akis
semast dahilinde hareket edilir. Tamir edilecek parca igin iiretici firmanin hazirladig

ceklistler ve tamir elkitabi harfiyen takip edilir [(SRM) Structural Repair Manual)].

Hatali parca

v

Parcanin boyutlarini
belirleme

Hatal1 bolgedeki konfigrasyonu
ve malzemeleri belirle

Kat1 tabaka yap1 | Balpetegi yapisi
Boya veya tedlar
¢ikarma
Zimparalama I< A Ug band tamiri Boyayt ve tedlari
¢ikar / zzmparala
A
Nem ¢ikarma 11—
Hatasiz petek [« »  Hatali petek
Katlar <+
yerlestirme Petegi yerlestirme
Zimparalama veya tamir

Yiizeyi boyama
parlatma

Sekil 6.8 Balpetegi sandvic yapilarda uygulanacak tamir akis semasi (Boeing®, 1996)
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7. DENEYSEL CALISMALAR

Deneysel ¢aligmalar aliiminyum ve kevlar balpetegi kompozit yapilarda, olay (case study)

(olugsmus hasar analizi) ve yapilan deneyler olarak gerceklestirilmistir.

7.1 Hasar Olusum Tiirlerinin Analizi

Airbus, Boeing ugaklarinda aliiminyum bazli balpetegi kompozit yapilarda gozlenen 62 adet
hasar analizleri incelenmistir. Madde 3.3.1°de tanimlanan dayang hatasi, olay (case) ¢alismasi
seklinde servisteki ucaklarin aliiminyum bazli kompozit yapilarinda saptanmis olup, bu

hatanin oran1 %2 olarak bulunmustur. Gergek bir olayin sonucu Sekil 7.1°de verilmistir.

Sekil 7.1 Dayang hatas1 sonucu meydana gelmis kopma goriintiisii

Madde 3.3.2°de tanimlanan rijitlik hatasi servisteki bazi ugak pargalarinda saptanmis olup, bu

hatanin oran1 %4 olarak bulunmustur. Gergek bir olayin sonucu Sekil 7.2°de verilmistir.
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Sekil 7.2 Rijitlik hatast sonucu meydana gelmis yap1 goriintiisii

Madde 3.3.3’de agiklanan panel burkulmasi aliiminyum bazli kompozit yapilarda saptanmis
olup, bu hatanin oran1 %2 olarak saptanmistir. Ger¢ek bir olayin sonucu Sekil 7.3’de

verilmigtir.

Sekil 7.3 Panel burkulmasi sonucu meydana gelen kompozit yap1

Madde 3.3.4’te aciklanan kesme kivrimi hatast ugaklarda kullanilan aliiminyum bazli

kompozitlerde %3 oraninda gergeklesmistir. Gergek bir olaym sonucu Sekil 7.4°te verilmistir.
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Sekil 7.4 Kesme kivrimi hatasi sonucu olusan hatali yapi

Madde 3.3.5’te tanimlanan yiizey ezilmesi serviste bir¢ok olayda saptanmis olup, bu hatali
durumun meydana gelme orant %34 olarak gerceklesmistir. Sekil 7.5’te bu hatali durum

gosterilmistir.

Sekil 7.5 Yiizey ezilmesi sonucunda meydana gelen hasar goriintiisii
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Madde 3.3.6’da izah edilen hiicreler arasi kivrilma durumu servisteki bazi ugaklarda az da
olsa meydana gelmis olup, orant %3 olarak tespit edilmistir. Sekil 7.6’da hiicreler arasi

kivrilma hali gdsterilmistir.

Sekil 7.6 Hiicreler arasi kivrilmadan dolayr meydana gelmis hatali durum goriintiisti

Madde 3.3.7°de agiklanan bolgesel basing ugaklarin servis sartlarinda en ¢ok rastlanilan hatali
durum olup, bu hatali durumun meydana gelmesine sebep olan en biiyiikk neden carpma
olaylandir (kus ¢carpmasi, ara¢ ve gere¢ carpmasi, yildirim vs.). Bu hatali durumun oran1 %52

olarak tespit edilmistir. Sekil 7.7 ve Sekil 7.8’de bu olusan durumlar verilmistir.

Sekil 7.7 Bolgesel basing sonucu olusan hasar
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Sekil 7.8 Bolgesel basing (impact damage) sonucu olusan
hasarli bolgenin tlistten gériiniimii

Bes yil boyunca aliiminyum bazli balpetegi kompozit yapilarda olugan hasar olusum tiirlerinin
analizi 62 olayin gézlenmesi ve irdelenmesi sonucu ortaya konmus olup, en fazla karsilasilan
durumlar %52 oraniyla bolgesel basingtan kaynaklanan hatalar ve %34 oraniyla ylizey
ezilmesi hasarlaridir. Bu tiir hasarlarin olugsmasindaki en biiyiik faktdr %50 oraniyla insan

hatalarindan kaynaklanmaktadir. Cizelge 7.1°de hasar olusum tiirleri ve yiizdeleri verilmistir.

Cizelge 7.1 Gozlenen 62 olayda aliiminyum bazli balpetegi kompozit yapilarda
hasar olusum tiirleri ve oranlar1

Hasar Tiiri Goriillme Orani Hata Yiizdesi %
Dayang¢ Hatas1 1/62 2
Rijitlik 3/62 4
Panel Burkulmasi 1/62 2
Kesme Kivrimi 2/62 3
Yiizey Ezilmesi 21/62 34
Hiicreler Aras1 Kivrilma 2/62 3
Bolgesel Basing 32/62 52
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7.2 Balpetegi Kompozit Yapilarin Dizayn Kriterlerine Uygunlugunun Tespiti

I¢in Yapilan Testler
Ugaklarin ¢esitli kisimlarinda kullanilan aliiminyum ve kevlar yapilardan olusan hiicre ve
tabakalara dizayn kriterlerine uygun olarak iiretildigini belirlemek amaciyla standart testlerin
uygulanmasi zorunludur. Bu testlerden en yaygin olarak uygulananlari soyma testleri, cekme

testleri (flatwise tensile test) biikerek kirilma testleridir (sandvig flexure test).

Yukarida bahsedilen biitiin testlerin yapimi icin referans numuneler ASTM standartlarinda
Tiirk Hava Yollar1 Teknik A.S. Kompozit Unitesi'nde iiretilmis, deneyler TAI (Tiirk
Havacilik ve Uzay Sanayii) Kompozit Malzeme Test Merkezi’nde ASTM standartlarina

tamamen uygun olarak yapilmustir.

7.2.1 Peel testleri (soyma deneyleri)

Deneylerde yolcu ugaklariin taban ve kargo kompartimanlarinin yan yiizeylerinde kullanilan
aliminyum bazli ylizey ve petek hiicrelerden olusan sandvi¢ kompozit yapinin tasarim
kriterlerine uygunlugu saptanmigtir. Tasarlanan parganin standartlar1 BMS (Boeing

Manifacturing Specification)’ye gore asagida verilmistir.

Malzeme Ozellikleri:

Petek yap1 :BMS-4-4 Type 3-10 UPA

Yapistirict :BMS 5-101 Grade: 10

Yiizey tabakalari: 2024 T3 0,016 ing (0,004 mm) DAA olarak belirtilmistir.

Yukarida malzeme 6zellikleri ve boyutlar1 verilen yapinin yiizey tabakalari ile petek hiicreler
arasindaki yapistirict kuvvetinin en az 35 Newton mm torka (moment, soyulma momenti)
kars1 gelecek yapistirici dayancina sahip olmasi tasarim kriteri olarak sart olup, ayrica
kullanic1 firma tasarim kriterlerine %5 oraninda emniyet faktoriiniin eklenmesini de sart

kosmaktadir.

Bu sebeple yukarida biitiin 6zellikleri verilen aliiminyum sandvi¢ kompozit yapi biitiin
yapistirma ve kiirleme 6zellikleri dikkate alinarak test amaciyla imal edilmis, ebatlar1 asagida
verildigi sekilde 5 adet olmak {izere teste imkan verecek sekilde hazirlanmistir. Sekil 7.9°da
soyma testleri dlizenekleri ve yapilan islemin anahatlar1 (boyutlandirilmasi) ve Sekil 7.10’da

verilmistir. Sekil 7.11°de soyma testindeki tipik agamalar verilmistir.
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—E— 0.5

Petek

Yiikselen
diizenek’
-
TfSt { Balpetegi
agirhklar: test parcasi
le— Yiikleme
300 kayislar
Test icin
yerlestirilmis
200 balpetegi
test parcasi J L
vt 7T mg;]
ekiﬁni ,
=3 B
M
25 > =12
Y W 1
76+ 05 Biitiin boyutlar mm olarak
E belirlenmistir
Sekil 7.9 Hazirlanan test 6rneklerinin Sekil 7.10 Soyma testi diizeneginin
milimetrik boyutlamasi ana sekillendirilmesi

Soyma dayanci= F-F, (Newtons)

1
l Soyma asamalari

Yiik
N

N——\_M Yapistirilmamis

yiizeylerde yiikler

& L)
« ™

25mm 150mm
Sandvi¢ soyma érnekleri

v

Sekil 7.11 Soyma testindeki tipik asamalar

Onarim amagh olarak hazirlanan aliiminyum balpetegi kompozit plaka Sekil 7.12°de deney

oncesi hazirlanmis kosulunda resimle verilmistir.
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Sekil 7.12 Peel test (soyma testi) i¢in hazirlanan numune resmi

Soyma testi i¢in; tiim deneylerde “Zwick/Z100 Drum Peel Test” cihazi kullanilmistir (Sekil
7.13). Test ornekleri, test cihazinin i¢ ¢apt 49,47 mm, dig ¢ap1 62.49 mm olan aparatinin

lizerine tespit edilmistir.

Sekil 7.13 Zwick/Z100 soyma testi cihazi



Sekil 7.14 Test numunelerinin yukarida ebatlar1 verilen aparata yerlestirilmesi

Testler ASTM 1781-98 (2004) standartlarina gére TAI Tiirkiye Hava ve Uzay Endiistrisi
tesislerinde gerceklestirilmistir. Test numuneleri aparata yerlestirildikten sonra test cihazi
calistirilarak kuvvet uygulanmaya baslanmis, ilk kuvvet olarak kalibre edilmis aparatin karsi
yluklerine tekabiil eden 143.2 N yiik uygulanmis, bilahare yiik arttirilarak yiizeylerin petekten
ayrilmasi gozlenmistir. Test cihazi bilgisayar destekli olmasindan otiirli, degerler aym
zamanda c¢ikt1 olarak da alimmustir. Sonuclarin hassas olmasi arzu edildiginden ayni test
islemleri 5 ayri numune iizerinde uygulanmistir. Deneyin uygulanmasi Sekil 7.14’te deney

baslangici ve Sekil 7.15’te ise soyma asamasi olarak resimlenmistir.

Sekil 7.15 Soyma testinde numuneye kuvvet uygulanmasi
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Sekil 7.15°de ise, makinada balpetegi sandvigten ylizey tabakasinin ayrilmasi gosterilmistir.
Deneyin sonuglanmasi ve soyulmus tabaka ile balpetegi konstriiksiyonun ayrilmis hali de

Sekil 7.16’da verilmistir.

Sekil 7.16 Test sonucu yiizey tabakalarin petek hiicrelerden ayrilmasi

Deney sirasinda elde edilen gerilme-gerinim egrisi (aslinda soyulma yiikii) ¢iktilar1 bir 6rnek
olarak Olay 1 (Test 1) i¢in Sekil 7.18’de gosterilmistir. Deneyde maksimumun net

goriilmeyisi, peteklerin yapismaya gosterdigi direngten kaynaklanmaktadir.

Sekil 7.17 Test cihazindan ¢ikan numunelerden birinin genel goriinimii
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Parameter Table:

TEST : DRUM PEEL TEST
TT NO ‘na
LOAD NO 10
LOT NO : 500
MATERIAL :na
PART NO 10
SOIR NO ‘na
Results:
Faverage Lm | Mean peeling | FO | rl r0
Nr daN N N mm mm
1 38,88 42,67 143 162,49 49,47
2 14,32 0,0005335 143 162,49 |49,47
Series graphics:
600 -
"
AR L]
'.;l ‘1} 1 |||. 1 I,'.
00+ || ‘-.1[1:', |l f
z | L Ill'l}l k]
3 J[ |
2
w
200 [
0 _i_._g___r } i po—t i | i t t 1
0 50 100 150
Strain in mm
Faverage Lm | Mean peeling rl 10
n=2 DaN N
X 26,60 21,34 49,47 62,49
S 17,37 30,17 0,000 0,000
min. | 14,32 0,0005335 49,47 62,49
Fmax. | 38,88 42,67 49,47 62,49

Sekil 7.18 Test cihazindan elde edilen ilk numunenin (Olay 1, Test 1)
grafiksel ve sayisal bilgisayar ¢iktilar

Birinci numunenin (Olay 1, Test 1) testi sirasinda yukarida belirtilen 6rnekte goriildiigii gibi,
ylizey tabakalarla petek hiicre arasinda 388,8 Newton’luk bir kuvvette soyulma goriilmiistiir.
Birinci numune testinin akabinde, testlere diger numunelerle devam edilmis, asagida aym

numunede bes test i¢in verilen degerlerde soyulma goriilmiistiir.
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Fp =388,8N
Fpu=376,5N
Fps =3982N
Fps =3824N
Fps =394,7 N

Birinci uygulamada kullanilan ve ayrintilar1 agiklanan test parcasindan ayri olarak, aym
malzeme Ozelliklerine sahip 5 test pargasi daha iiretilmis, her {iretilen test pargcasindan beser
adet belirlenmis standarda uygun boyutlarda parcalar kesilerek teste tabi tutulmustur. Her
soyma testi neticesinde bulunan degerler ASTM 1781-98 (2004)’te verilen formiillere
uygulanarak her ornek i¢in 5 ayri soyulma torku degeri hesaplanmis ve sonuglar

degerlendirilmistir.

ASTM 1781-98 (2004)’e gore; birinci test parcast i¢in bulunan degerler ve hesaplama

adimlar1 6rnek olarak asagida verilmistir.

T l(fo —-1)(E, —Fo)J

W (7.1)

T = Ortalama soyulma tork kuvveti (Nmm)

1o = Sarim aparatinin dis ¢ap1 (mm)

r; = Sarim aparatinin i¢ ¢ap1 (mm)

F, = Yapiskanin soymaya ve direng torkuna kars1 gelen kuvveti (N)

Fo = Soyma cihazinin direng torku kuvveti (bos haldeki kalibrasyon kuvveti) (N)

W = Test parcasinin genisligi (mm)

ro = 62,49 mm
r1 = 49,47 mm
Fo=143.2 mm

W =75 mm
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T (62,49 —49,47).(388,8 —143,2)]
=
75

T, =42,67 Nmm

T (62,49 — 49,47).(376,5-143,2)]
)=

75

T, =40,50 Nmm

_ (62,49 — 49,47).(398,2 —143,2)]
} 75

Ts =44,27 Nmm

. (62,49 — 49,47).(382,4 —143,2)]
, =

75
T4=41,53 Nmm

. (62,49 — 49,47).(394,7 —143,2)]
=
75

Ts=43,66 Nmm

degerleri olarak 1. parca icin 5 ayr1 tork degeri bulunmustur.

T +T, +T3 + T4 + T

Tion= 7.2
Tort 5 (7.2)
T, = 42,67 + 40,50+ 44,27 + 41,53 + 43,66
lort 5
Tiont=42,53 N

olarak hesaplanmustir.

Yukarida birinci test pargasi i¢in hesaplanan degerlerin tespitinden sonra yapilan diger sirali 5
ayri test grubu sonucunda elde edilen F, degerlerine, hesaplama islemleri aynen uygulanmis

ve Cizelge 7.2°de belirtilen sonuglara ulasilmistir.
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Cizelge 7.2 Test sonuglar1 ve degerlendirmeler

DENEY F, (N) T (Nmm) Tore (Nmm) Sonu¢-Yorum
1 388.8 42,67
Olay I 2 376,5 40,50 42,53 N>36,75 N .
Deney 1 3 398,2 44,27 42,53 Parge} stagdarda uygun bir
4 382.4 41,53 sekilde imal edilmistir.
5 3947 43,66
1 371,0 39,54
2 371,9 39,70 38,77 N> 36,75 N
Deney 11 3 368,7 39,15 38,77 Parca standarda uygun bir
4 372,4 39,79 sekilde imal edilmistir.
5 359,8 37,60
1 401,3 44,80
2 396,5 43,97 42,97 N> 36,75 N
Deney 111 3 388,5 42,58 42,97 Parca standarda uygun bir
4 385,7 42,10 sekilde imal edilmistir.
5 381,6 41,39
1 369,8 39,34
2 376,5 40,50 40,73 N> 36,75 N
Deney IV 3 380,3 41,16 40,73 Parca standarda uygun bir
4 386,9 42,31 sekilde imal edilmistir.
5 375,7 40,36
1 386,2 42,18
2 398.,5 44,32 44,03 N> 36,75 N
Deney V 3 402,6 45,03 44,03 Parca uygun bir sekilde
4 400,6 44,68 imal edilmistir.
5 396,3 43,94

Sonuglar: Yapilan testler neticesinde soyma testi ¢aligmasinin baginda tasarim kriteri olarak
verilen 35 N’luk soyulma tork degeri emniyet faktorii gézoniinde bulundurularak 36,75
Newton olarak kabul edilmis, ayni malzeme Ozelliklerinde imal edilen 5 ayri1 uygulama
parcasinda yapilan testler sonucunda ¢ikan ortalama soyulma tork degerlerinin tasarim
kriterlerine uygun olarak iiretildigi saptanmistir. Ayrica kiirleme sicakliklarindaki kiigiik
degisiklikler, vakum torbasinin parca iiretimindeki uygulanisi esnasindaki kiigiik kayiplar
veya vakumlamanin kalitesi, yapigskan tiirliniin ayn1 oldugu diisiintildiigiinde iiretilen 6rnek
parcalarin dayanim kalitesine (F, degerlerin birbirine yakin ¢ikmasi) direk tesir ettigi
gbzlenmistir. Bunun disinda test i¢in iiretilen bir parcada Fp degerinin test sonucu diisiik
cikmasi sebebiyle yapilan géz kontroliinde bazi parga yiizeyleriyle, petek yapilar arasinda
gozle goriiliir bir sekilde ayrilma (disbonding) tespit edilmis, par¢ganin vakumlama ve/veya
kiirleme esnasinda hatali olarak iiretildigi diisliniilerek bu test sonuglar1 ¢aligmalara dahil

edilmemistir. Ornek ¢alisma ve testlerden anlasilacag iizere nihai olarak iiretilen parcalarin
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soyma testleri yapilmadan veya yapildiktan sonra tahribatsiz muayenelerinin mutlaka

yapilmalari (gbzle muayene, tap testi, ultrason, X-ray vs.) gerekmektedir.

7.2.2 Sandvi¢ yapilarda petek hiicrelere uygulanan ¢ekme testi (Flatwise Tensile Test)

Yolcu ve askeri ugaklarin birgok parcasinda kullanilan sandvi¢ kompozit yapida petek hiicre
yiizeylerinin, 0,02 in¢/dk’lik bir kuvvet uygulandiginda 500 PSI’lik bir ¢ekme kuvvetine
dayanimi istenmektedir. Emniyet faktorii %5 olarak {iretici firma tarafindan belirtilmistir.
Sandvi¢ panellerin iist ve alt ylizeylerine yapistirlmis plakalarin balpeteginden ayrilma
dayancini saptamak icin bu test kullanilmaktadir. Sekil 7.19°da kullanilacak ¢ekme testi

diizenegi verilmistir.

Sekil 7.19 ASTM C297 standartlarinda ¢gekme testi i¢in kullanilacak diizenek

Testlerin uygulamasi esnasinda kullanilacak petek hiicre numuneleri agir metal bloklarin
arasina epoksi yapistirict uygulanarak tespit edilmistir. Sekil 7.20°de sandvig¢ yapinin

yapistirici bloklara tespiti verilmistir.
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Sekil 7.20 Sandvi¢ yapinin epoksi yapistiriciyla bloklara tespiti (ASTM C297)

ASTM C297 standartlarina gdére 2x2 in¢ boyutlarinda 3/16 ing’lik “nomex” petek yapidan
olusan 5 ayr1 numune hazirlanmis; Sekil 7.21°de goriildiigl gibi ilk numuneye ¢ekme testi

uygulanmistir.

: 2 - 2008

Sekil 7.21 ASTM C297 standartlarina gore petek yapiya ¢gekme testinin
ilk numuneye uygulanma gortintiisii

Testin uygulamasi esnasinda numuneler sabit olarak 0,02 ing¢/dk’lik (0,508 mm/dk) kuvvetle
cekilerek birinci uygulamada ¢ekme kuvveti 658 PSI'ya (4,5367 mpa) geldiginde petek

hiicrelerde kopmalar gézlenmistir. Bu durum Sekil 7.22 ve 7.23te gdsterilmistir.
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Sekil 7.22 ASTM C297 standartlarina gore yapilan ¢gekme testi sonucunda petek ve
tabaka (epoksi yapistiric1) yapida olusan ¢gekme kuvvetinin
meydana getirdigi hasar goriintiileri

Sekil 7.23 Uygulamada petek ve yiizeylerde (epoksi yapiskan yiizeyler) ¢ekme kuvvetinden
olusan hasarlarin (kopmalarin) iistten goriiniimii

Yukarida 1. uygulamada agiklanan islemler, ayn1 6zelliklere sahip diger numunelere de tatbik

edilerek Cizelge 7.3’te belirtilen neticeler alinmustir.
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Cizelge 7.3 Cekme test degerleri ve sonuglari

Test Cekme Degeri Sonug¢
658 PSI > 525 PSI
658 PSI
1 (4.5367 mpa) 4.5367 mp? > 3.5197 mpa
giivenli
675 PSI > 525 PSI
675 PSI
2 (4.6537 mpa) 4.6537 mpa > 3-5197 mpa
giivenli
691 PSI > 525 PSI
691 PSI
: (4.7642 mpa) 4.7642 mpa > 3.6197 mpa
giivenli
647 PSI > 525 PSI
647 PSI
4 4.4609 mpa 4.4609 mpa > 3.5197 mpa
giivenli
675 PSI > 525 PSI
704 PSI
: 4.8539 mpa 4.6539 mpa > 3.6197 mpa
giivenli
675 PSI > 525 PSI
675 PSI
Ortalama 4.6539 mpa 4.6539 mpa > 3.6197 mpa
giivenli

Sonug olarak; Cizelge 7.3’te de belirtildigi gibi ASTM C297 standartlarina uygun olarak
yapilan, onceden belirlenmis 6zelliklerdeki sandvi¢ kompozit petek yapilarin ¢gekme testleri

sonucunda, 5 numunenin de tasarim kriterlerine uygun oldugu tespit edilmistir.

7.2.3 Biikerek kirilma testi (sandwich flexure test)

Yolcu ve kargo ugaklarinin taban ve kargo yan ylizeylerinde, bunun disinda ¢esitli kuvvet
tasiyan parcalarinda yaygin olarak kullanilan karbon prepreg yiizey tabakalar ve 3/16 ing
hiicre boyutlarinda, 1/2 in¢ kalinliginda “nomex” petek hiicrelerden olusan sandvig kompozit
malzemenin 0,14 mm/sn hizla uygulanan bir (egme) basma kuvvetinde en az 100 poundluk
dayanima sahip olmasi gerekmektedir. Emniyet faktorii %35 olarak iiretici firma tarafindan

belirtilmistir. Bu durum Sekil 7.24°te gdsterilmistir.
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Sekil 7.24 Biikerek kirilma testinin (sandwich flexure test) uygulanisi

ASTM C 393 standartlarina gore test parcalar1 dikdortgen 3 x 24 inches ebatlarinda yukarida

boyutlar1 verildigi sekilde 5 ayr1 parca test amacli olarak tiretilmistir.

Testin uygulamisi: Birinci parga ve diger testleri yapilan parcalar dort noktadan tespit edilmis
ve 0,14 mm/sn hizla yiizeye egme kuvveti uygulanmis birinci 6rnek parganin bu hizla
uygulanan egme kuvveti 195 pounda geldiginde yiizey ve petek hiicrelerinde kirilma meydana

geldigi gozlenmistir. Bu durum Sekil 7.25°te gdsterilmistir.

Sekil 7.25 Uygulanan kuvvet sonucu sandvig yapi yiizey tabakalarinda
meydana gelen hasar goriintiisii
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Sekil 7.26 Birinci pargaya uygulanan basma kuvveti sonucunda genel olarak
sandvi¢ yapida olusan kirilma goriintiisi

ASTM (393 standartlarina gore yapilan birinci uygulamanin devaminda testlere devam
edilmis; toplam olarak yapilan 5 testin sonucunda asagidaki tabloda verilen degerlerde

sandvi¢ yapida olusan kirilmalar tespit edilmistir. Bu durum Sekil 7.26’da gdsterilmistir.

Cizelge 7.4 Uygulanan kirilma testleri sonucunda olusan degerler ve sonuglar

Test Kirillma Degeri Sonuc¢
195> 105
1 195 pound
88.435 kg. 88.435 kg >47.6175 kg
giivenli
190 > 105
2 190 pound
86.165 kg. 86.165 kg >47.6175 kg
giivenli
210> 105
3 210 pound
95.235 kg. 95.235 kg >47.6175 kg
giivenli
214> 105
4 214 pound
97.049 kg. 97.049 kg >47.6175 kg
giivenli
5 187 pound 187 > 105
84.804 kg. 84.804 kg" > 47.6175 kg
giivenli
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Sonug: ASTM C 393 standartlarina uygun olarak 5 ayr1 numunede gergeklestirilen testlerin
sonucunda biitiin numunelerin tasarim kriterlerine uygun olarak iiretildigi tespit edilmistir. Bu

durum Cizelge 7.4’te gosterilmistir.

7.3 Tasarim Calismasi (Case Study)

Bir yolcu ucaginin dikey kumandasinin iiretiminde seg¢ilecek malzeme ve tasarim kriterlerinin
irdelenmesi burada ele almmustir. Uretilecek parca 401 cm. uzunlugunda ortalama olarak 91
cm. genisligindedir. Par¢ada 3 mentese baglanti noktasi ve 2 adet hareket transferini
saglayacak mekanizmalar mevcuttur. Parga belirli dayang kriterlerini karsilamali 6rnek olarak
en asag1 u¢ 7,6 cm.den asagl daha az sapmaya sahip olmalidir. Bu sebeple kirislerle
desteklenmis, kismi balpetegi sandvi¢ yapi, tam sandvi¢ yapi, ylizey tabakalari aliiminyum
kevlar/epoksi, grafik/epoksi olacak sekilde parca 5 ayri sekilde tasarlanmistir. Buradaki temel

amag; tasarlanan pargalardan tasarim kriterlerini en iyi saglayanin servise alinmasidir.

Her dizayn 6rnegi i¢in uzun siiren sonlu elemanlar yontemiyle dayang degerleri tesbit edildigi
dizayn kriterlerine uymayan boliimlerin takviye edildigi ya da tamamen degistirilerek,

kriterlere uymasinin saglandig kabul edilmistir (Hal Loken, 1989).

Ucgak dikey kumandasina etkiyen tasarim yiikleri Sekil 7.27°de, imalat asamasi ve kesit
gorilintisleri Sekil 7.28 ve 7.29’da, tasarim ornekleri Sekil 7.30, 7.31, 7.32, 7.33 ve 7.34’te

verilmigtir.
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Rudder yiikleri (dikey kumanda yiikleri)

Panel yiikleri

Sy — x yoniinde ¢ekme gerilmeleri

Sy —y yoniinde ¢cekme gerilmeleri

Sxy — Xy yonlerinde kayma gerilmeleri

Sy, — yz yonlerinde kayma gerilmeleri

Ry

R, } Servo motorlardan olusan kuvvetler
R;

R4 } Mentese kuvvetleri
Rs

Sekil 7.27 Ugak dikey kumandasina (Rudder) etkileyen yiikler



117

Dikey kumanda

(rudder)\

Sekil 7.28 Bir yolcu ugaginin imalat asamasinda dikey
kumandasinin goriiniimii (Airbus, 2003)

18.0 IN. H Rudder (dikey kumanda)
49.0 1N, Karbon/Balpetegi yap

Yapidan kesit alinan
destekleyen bilge

430.0 IN.

98.0 IN.

A=A A-A kesitinin
acthm

Sekil 7.29 Bir ucagin dikey kumandasinin (rudder) genel olarak
parca dizayn érnekleri (Boeing’, 1996)
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/ \ Mentese hatti
= o)

Kevlar/epoksi
0,09 ing kalinliginda kaplama
kevlar/epoksi
2 katl1 0,02 ing
kalhinlifinda
Kevlar/epoksi
+45° yiinlii (285 style) i
T ——3/16 ing
kili 158" kalinhiginda
hareket kolu 2 kath 0.014 ing Nomex 1/8 ing
kalinhginda hiicre boyutlu
Keviar/epoksi balpetegi hiicresi
+45° yiinlii (120 style)
% A
0,06 ing kalinhginda
Kevlar/epoksi
B
el

—

5

Kevlar/epoksi firar
kenart kaplamasi

Uglii mentese
baglantist

N

A-A Bolimi
(%0° saat istikameti
aksine dondiirilmiis)
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Sekil 7.30 Balpetegi sandvig yapi, kevlar 49/epoksi
ylizeylerin tasarim 6rnegi
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Sekil 7.31 Kirislerle desteklenmis grafit/epoksi yiizeylerin tasarim 6rnegi
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Sekil 7.32 Kiriglerle desteklenmis kevlar 49/epoksi
ylizeylerin tasarim drnegi

Kevlar/epoksi
kaplama
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Kevlar/epoksi
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Sekil 7.33 Tamamiyla metal balpetegi ile kevlar 49/epoksi
ylizeylerin tasarim drnegi
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Mentege hatti
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Sekil 7.34 Kirislerle desteklenmis aliiminyum
ylizeylerin tasarim 6rnegi
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7.3.1 Tasarim Kkriterlerinin degerlendirilmesi

Imal edilen 5 ayr1 &rnegin agirliklar: Cizelge 7.5°te verildigi bicimde saptanmustir.

Cizelge 7.5 Pargalarin tasarim 6zellikleri ve agirliklari

Tasarim Ozellikleri Agirlik (kg)
1) Balpetegi sandvi¢ kevlar/epoksi ylizeyler 18,7
2) Kirislerle desteklenmis grafit/epoksi ylizeyler 23.0
3) Kiriglerle desteklenmis kevlar/epoksi yiizeyler 19.9
4) Tamamuyla balpetegi kevlar/epoksi yiizeyler 22.9
5) Kiriglerle desteklenmis aliiminyum yiizeyler 37.6

Tablodan da goriilecegi lizere, agirlik azaltilmasinin gerektigi ana parca i¢in en avantajli yap1
“Balpetegi sandvi¢ kevlar/epoksi” yiizeylerden tasarlanan yapi seklidir. Bilindigi iizere ticari
ucaklarda dayang degerleri dizayn kriterlerine uyan pargalar1 birbiriyle kiyaslarken en 6nemli
kistas agirligin azaltilmasidir. Bunun disinda, iiretim maliyetleri agisindan parca ornekleri
gozden gecirildiginde malzeme, iiretim Ozellikleri ve is¢ilik maliyeti gibi kistaslar

degerlendirilmistir.

Grafit yap1 kevlar yapidan ¢ok daha pahalidir. Aliiminyum malzeme ¢ok ucuz gibi goriinse de
agirhik ve iscilik maliyetleri ¢ok yliksektir. Diger Orneklere bakildiginda yiizey ve Kkiris
tiretimleri zaman alict ve zor iglemlerdir. Aliiminyum ytlizeylerin percinlemeye gereksinimi
vardir. Parcalarin kolay islenebilirligi ve yekpare parcalardan tiretilen kompozit yapilar metal
kullanilan yapilara iscilik ve maliyet acisindan da iistiinliik saglamaktadir. Bu kistaslarin ve
kabullerin 15181 altinda iiretilecek dikey kumandanin “Balpetegi sandvi¢ kevlar/epoksi”

ylizeylerden tasarlanmasina karar verilmistir.

7.4 Balpetegi Sandvic Kompozit Malzemelerin Tahribatsiz Muayeneleri Uygulamalar:

7.4.1 Olay 1
Petek yapisi aramid (kevlar) bazli, yilizey tabakasi kevlardan olusan prepreg yapidaki
kompozit malzeme ¢ekigle iizerine darbe vurulmak suretiyle hasarlandirilmistir. Bu durum

Sekil 7.35’te gosterilmistir.



Sekil 7.35 Hasarlanmamig kompozit sandvi¢ yap1 dérnegi

Hasarlanmis bolge dnce gozle tespit edilmis, bilahare hasarin petek kismindaki hasar1 da tam

anlamiyla tespit etmek i¢in uygulama yapilmistir. Sekil 7.36’da bu durum gosterilmistir.

Sekil 7.36 Hasarlanmis kompozit sandvi¢ yapinin gozle muayenesi

Gozle yaklasik olarak tespit edilen bolgeye tap cihazi uygulanmig, alinan sinyallerle petek
hiicre bolgesindeki hatalar da tamamen tesbit edilmistir. Bu durum Sekil 7.37°de

gosterilmistir.
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2006 1 2
Sekil 7.37 Tap cihazinin hasarli bolgeye uygulanmasi

Tespit edilen hatali bolge sablonla isaretlenerek, prepreg malzemenin vakum torbasinda tamiri
icin yapisal tamirin uygulanacagi boliime gonderilmesine karar verilmistir. Hatali bu durum

Sekil 7.38’de gosterilmistir.

Sekil 7.38 Hatali bolgenin isaretlenmesi
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7.4.2 Olay 11

Airbus 300 ugaklarinda kullanilan General Electric CF6-50 motorlarinin inisten sonra
kullanilan, bir ¢esit motor freni yapmasi i¢in “thrust reverser” sistemi mevcuttur. Bu sistemde
giiriiltiiyli  engellemek icin aliiminyum balpetegi kompozitleri kullanilmaktadir. Bu
malzemenin hasarlanmasindan dolayr bdlgeyi goérmek icin baroskop kullanmak

gerekmektedir.

_ 2005 12 30 -
Sekil 7.39 Airbus 300 u¢aginin CF6-50 General Electric turbofan motoru

Bolgeyi goriintiilemek i¢in sabit baslikli baroskop kullanilmaya karar verilmis ve muayene

uzman kisiler tarafindan uygulanmistir.

Sekil 7.40 Baroskopla muayenenin uygulanmasi
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Sekil 7.41 Sabit baslikli baroskop ve goriintii ekrani

Sonucta hatali bdlge baroskop ekranindan bakilmak suretiyle gozle goriilmiis, tam olarak

bolge tesbit edilerek, gerekli tamirin yapilmasi amaciyla ilgili {inite haberdar edilmistir.

Sekil 7.42 Hatal1 bolgenin baroskop cihazi ekraninda gozle takip edilmesi
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7.4.3 Olay 111
Boeing 737-400 u¢aginin i¢ kisim arka bolgedeki flabinda gbzle ve elle yapilan tap testinde
ses farkliligindan hatali tabaka durumu test edilmistir. Flap goriintiisii Sekil 7.43°te

gosterilmistir.

Sekil 7.43 Boeing 737-400 arka bolge i¢ flab1

Malzemenin tam olarak hasarina sebep olan neden ve bdlgenin tespiti i¢in hasarli boliimiin

radyografik incelemeye alinmasina karar verilmistir. Hatali bolge Sekil 7.44’te gosterilmistir.

Sekil 7.44 Kaba hatlartyla hata tespit edilen bdlgenin isaretlenmesi
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Sekil 7.45 Radyografi test cihazinin genel goriiniimii

Hasarli bolgenin X-1s1nlariyla muayenesi sonucunda bdlgenin biiyilik bir kisminda su tespit
edilmistir. Bolgedeki su, sandvi¢ yapida ayrilmaya (disbonding) sebep olmustur. Hatali bolge
Sekil 7.46°da gosterilmistir.

Sekil 7.46 Radyografi cihaziyla su almig bolgenin tespit edilmesi
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Ayrilmaya (disbonding) ugramis bolge tamamen ¢ikarilarak, bolgenin tamiri i¢in yapisal

tamir iinitesine yollanmasina karar verilmistir. Bu durum Sekil 7.47°de gosterilmistir.

Sekil 7.47 Ayrilmaya (disbonding) ugramis prepreg aliiminyum petekli
sandvi¢ yapinin ¢ikartilmasi

Servisteki kompozit balpetegi malzeme muayene kistaslar1 Cizelge 7.6’da verilmistir.

Cizelge 7.6 Servisteki kompozit malzemelerin tahribatsiz muayene
uygulama kistaslari (Boeing®, 1996)

De- Hasar Yanma Yildirim
Hasar . Catlak .. Su asir1 .. .
laminasyonu deligi diismesi
1SInma
Gorerek X X (ug) X X X X
Penetrant X X (ug) X X
X-1g1nlari X X X X X X
Ultrason X X X X X X
Eddy X
akimlari
Tap testi X
Termografi X (ince X
yiizeyler)




131

7.4.4 Olay IV

Bir A300-600 ucagimin yatay stabilizesi yapisi karbon takviyeli tabakalardan ve petek
hiicreler kevlar yapidan olugmaktadir. Gozle ve tap testiyle ugakta yatay stabilizenin belirli bir
boliimiinde hatali durum tespit edilmistir. Airbus 300-600 ucaginin yatay stabilizesi ve genel

kuyruk bolimii Sekil 7.48°de gosterilmistir.

Yatay
stabilize

Sekil 7.48 Airbus 300-600 ugaginin genel kuyruk goriiniimii ve
yatay stabilizenin isaretlenmis goriintiisii

Hatanin tam olarak yerini ve cinsini tespit etmek igin kabaca anahatlar tespit edilen boliime
ultrason testi uygulanmasina karar verilmistir. Sekil 7.49°da hatali bolgenin anahatlari

gosterilmistir.
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Uygulanmasina karar verilen ultrason testi USM 35-5 cihaziyla 5 Mhz’lik dikey probe
kullanilarak gergeklestirilmistir. USM 35-5 cihaziyla yapilan muayene neticesinde kabaca
anahatlar1 daha oOnce belirlenen bolgede tabaka yapiyla, petek hiicreler arasinda olugmus
ayrilma (disbonding) tespit edilmistir. Sekil 7.50°de ayrilma tespit edilen bolgenin ultrason

gorilintiisii verilmistir.
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Sekil 7.50 Ayrilma (disbonding) tespit edilen bolgenin ultrason goriintiisii

Ultrason muayenesi sonucunda tespit edilen hatali bolge tam olarak isaretlenerek tamirinin

yapilmasi i¢in yapisal tamir {initesine gonderilmesine karar verilmistir.

7.4.5 Olay V
Airbus 330 ucgaklarinda kullanilan dikey kumanda satihlarindan biri olan rudder boliimiinde
gbzle ve otomatik tap cihaziyla yapilan tahribatsiz muayeneler sonucunda hatali durum tespit

edilmistir. Sekil 7.51°de Airbus 330 ugaginin “rudder” boliimii gosterilmistir.
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Rudder

Sekil 7.51 Airbus 330 ug¢aginin rudder bdliimiiniin isaretlenmis resmi

Bu boliime c¢esitli nedenlerden dolay1 su girmesinden siliphelenilmistir. Bu béliimiin kompozit
yapist karbon takviyeli yiizeyler ve kevlar bazli petek hiicrelerden olusmaktadir. Bu tiir
sandvi¢ balpetegi yapilara su girdiginde yapilacak en iyi tahribatsiz muayene yontemlerinden
termografi son zamanlarda 6n plana ¢ikmustir. Parca yerinden sokiilerek 6nce 80°C’ye kadar
151 battaniyesiyle 1sitilmis, parga oda sicakliginda bir miktar sogutularak 1s1 farki meydana
getirilmigtir. Daha sonra “Flir thermacam P-10” termal cihazi par¢a muayene edilmistir. Sekil

7.52’de uygulama gdsterilmistir.

Sekil 7.52 Flir Thermacam P-10 cihaziyla muayenenin uygulanisi goriintiisti
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Termal kamerayla yapilan muayene sonucunda, kabaca daha 6nceden tespit edilmis hatali
bolgede su birikimi tespit edilmistir. Par¢anin suyunun alinmasi veya gerektiginde

olusabilecek hasarin tamiri i¢in yapisal tamir linitesine gonderilmesine karar verilmistir.

7.5 Degerlendirme ve Sonuglar

Ucaklarda balpetegi kompozitlerine uygulanan tahribatsiz muayeneler bes yil boyunca 157
(NDT) gozlenmistir. Biitiin tahribatsiz muayenelerde parcalara dnce gozle ve otomatik tap
cihaziyla test yapilmistir. Bu uygulanan ana iki muayene sonucunda malzemenin 6zelligine

gore hangi ileri tahribatsiz muayenenin uygulanacagina karar verilmistir.

Gozlenen 157 tahribatsiz muayene sonucunda biitiin parcalar gozle ve otomatik tap cihaziyla
muayene edilmistir. 96 adet ileri tahribatsiz muayene X-1smlartyla, 53 adet ileri tahribatsiz
muayene ultrason ile, 8 adet ileri tahribatsiz muayene termografi metoduyla test edilmislerdir.

Gozlenen testler Cizelge 7.6’da verilmistir.

Cizelge 7.7 Balpetegi kompozitlere uygulanan tahribatsiz muayene
oranlar1 ve % dagilimlari

Muayene cinsi Uygulama Uygulama yiizdesi
Gozle muayene 157/157 %100
Otomatik tap cihazi 157/157 %100
X-1s1nlart muayenesi 96/157 %061
Ultrason testi 53/157 %33
Termografi 8/157 %5

7.6 Balpetegi Sandvi¢c Malzeme Tamir Uygulamalarinin Sonuglari
Uygulama i¢in kevlar petek hiicre yapili, tabakalar1 organik aramid katlardan olusan sandvig

yap1 kullanilmistir.

Malzeme c¢ekigle vurularak iki bolge hasarlandirilmis, gorerek ve tap testi uygulamalariyla
hasar tespiti yapilmig, hatali bolgeler isaretlenerek bir bolgenin tek yilizey ve petek 1slak
serme, diger bolgenin de tek ylizey ve petek prepreg tamir metotlarinin uygulanmasina karar
verilmistir. Bu tamir uygulamalar i¢in hazirlanan c¢eklistler uygulanarak tamir islemleri

bitirilmistir. Hazirlanan ceklistler iiretici firmanin hazirladigi ¢eklistlerin terctimesidir.
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7.6.1 Islak serme usuliiyle uygulama

Sekil 7.53 Balpetegi kompozit tamiri i¢in bir ylizey ve petek 1slak
serme malzemelerin tamir uygulamasi

Sekil 7.54 Hasarlandirilarak 1slak serme tamirinin uygulanacagi bolge



2006 1 U

Sekil 7.55 Hasarl1 bolge otomatik tap testi cihaziyla tam hatlariyla tespit edilmistir

Sekil 7.56 Tamir edilecek bolge iyice tesbit edilerek bolge sablonla isaretlenmigtir
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Sekil 7.57 Hasarl tabakalar (sayis1 belirli) 6zel kesici yardimiyla tamamen ¢ikarilmistir

Sekil 7.58 Petek hiicrelerinde zarar gordiigii gozlenmistir
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Sekil 7.59 Hasarlanan petek hiicrelerinde tamamen ¢ikarilmasina karar verilmistir

Sekil 7.60 Bolgedeki tiim petek hiicreler ¢ikartilmis, diger yiizeye
zarar vermemek i¢in itina gosterilmistir
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Sekil 7.61 Yiizey tabakasi zzimpara makinasiyla diizeltilmistir. Zimparalama sonucu
ylizey seviyesi diizgiinliigliniin limitler dahilinde oldugu g6zlenmistir.
Bolgedeki boya ve diger kalintilar temizlenmis,
bolge kurutulmus ve temizlenmistir

Sekil 7.62 Tamir edilecek bolgenin boyutlarina uygun hiicre sablon
yardimiyla kesilerek hazir hale getirilmistir



140

Sekil 7.63 Tamir hiicresi ebatlarina uygun sekilde hafifce yiliksek olarak
yerine yerlestirildi. Fiberglas malzeme kesildi ve hiicrenin
iizerine yerlestirilecek hale getirildi

Sekil 7.64 Dolgu yapistirma maddesi karistirilarak tamir bolgesine siiriildii
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Sekil 7.65 Dolgu yapistirma maddesi petek hiicreye de uygulandi

Sekil 7.66 Hiicre yerine yerlestirildi. Hiicre tamamen dolgu yapistirma
maddesiyle kapli hale getirildi. Bozulmayan kata uygulanan
dolgu yapigskan maddesinin yeterli oldugu gorildii.

Hiicre tam yerine sikica yerlestirildi
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Sekil 7.67 Tamir vakum torbasina alinarak 150°F sicaklikta yaklasik 120 dakika
stireyle kiir edildi. Kiir esnasinda vakum torbasinin kagak kontrolii
yapildi.Herhangi bir vakum kagaginin olmadig: goriildii

Sekil 7.68 Tamir edilen bolge vakum torbasindan ¢ikarilarak temizlendi ve
ylizey diizgiinliigii saglandi
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Sekil 7.69 Tabaka araliklar1 ve tamir katlar1 belirlenerek, isaretlendi,
oryantasyonlar kontrol edildi, temizlendi

Sekil 7.70 Tamir katlar1 oryantasyonlara dikkat edilerek yayildu.
Tabaka uyusumlari sagland1
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sk 1 72

Sekil 7.71 Tamir edilen malzeme tekrar vakum torbasina alindi. 150°F sicaklikta
yaklasik 120 dakika kiir edildi. Vakum torbasinin gerekli
kagak kontrolleri yapildi

Sekil 7.72 Tamir vakum torbasindan ¢ikarildi. Tamirin gozle ve metal parayla
yapilan tap testinde miikemmel bir sekilde bitirildigi gozlendi
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7.6.2 Balpetegi kompozit tamiri icin tek yiizey ve petek prepreg malzemelerin

tamir uygulamasi

el 1 U

Sekil 7.73 Hasarli bolge otomatik tap cihaziyla tespit edildi.
Hatali bolge sablonla isaretlendi

Sekil 7.74 Hasarli bolge diger bolgelere zarar vermeden ¢ikarildi.
Hasarsiz alt tabaka yap1 birakildi
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Sekil 7.75 Bolge tamamen zimpara makinastyla temizlenerek,
gerekli olan ylizey diizgiinligli saglandi.
Etraftaki boya ve parlaticilar ¢ikarildi

Sekil 7.76 Tamir edilecek bolge tamamen kurutulup,
toz ve kalintilardan arindirildi
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Sekil 7.77 Tamir hiicresi bir yerde hazir hale getirildi.
Yapistiricr filmi yiizeye tatbik edildi

Sekil 7.78 Kopiik yapistirict kenarlara yerlestirildi.
Yapistiricinin yerlestirilecek hiicreden biiyiik
olmasina dikkat edildi
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Sekil 7.79 Petek tamir hiicresi yerine yerlestirildi. Yapistiricinin durumu
kontrol edildi. Petek hiicrenin tam yerine oturdugu gozlendi

Sekil 7.80 Petek tamir hiicresi yerine yerlestirildikten sonra,
iizerine yalitic1 film tabakasi1 kondu
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Sekil 7.82 Tamir vakum torbasina alindi. 250°F (123°C) derecede
120 dakikalik kiirleme islemine tabi tutuldu
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Sekil 7.83 Tamir malzemesi vakumdan ¢ikarildi, temizlendi, tabaka araliklar1
kontrol edildi. Tabaka araliklar1 belirlendi. Tamir katlar1 yayildi

Sekil 7.84 Tamir tekrar vakum torbasina alindi. 250°F (123°C) tekrar
120 dakikalik kiir islemine tabi tutuldu
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Sekil 7.85 Kiirleme islemi sirasinda kiir ¢evrimlerine azami dikkat edildi

Sekil 7.86 Tamir pargasi vakum torbasindan ¢ikarildi. Yapilan gézle muayenede
miitkemmel bir sekilde tamirin yapildig: tesbit edildi
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7.6.3 Tamir metotlarinin analizi
Balpetegi sandvi¢ kompozit yapilarda bes yil siirece izlenen tamir islemlerinin sonucu olarak

asagidaki verilere ulagilmigtir.

Toplam 252 adet tamir izlenmis ve irdelenmistir (THY Yapisal Tamir Uniteleri, TAI Tiirkiye
Havacilik ve Uzay Sanayi Kompozit Unitesi, MNG Teknik A.S. Kompozit Atelyesi, 1, 2 Hv.
Ikmal Bakim Merkezleri). Yapilan tamirlerin 151 adedi prepreg kevlar bazli yapi tamirleri,
101 adedi aliiminyum bazli kompozit balpetegi tamirleri olarak gergeklesmistir. Sonug olarak
prepreg yapida kevlar tamirleri, toplam islemlerin %60’1n1, aliiminyum bazli kompozit
balpetegi tamirleri %40’1n1 olusturmaktadir. Her ne kadar kevlar balpetegi yapilarin dayang
degerleri aliiminyum bazli kompozitlere yakin ve esit goriinse de, genel olarak daha fazla
hasarlandiklar1 sonucu ortaya ¢ikmaktadir. Bunun da ana sebeplerini yaygin olarak kullanilan
kevlar bazli balpetegi kompozitlerinin metal olmayan organik maddelerden iiretilmis olmasi,
cevresel ve kimyasal etkilere, metallere nazaran daha az dayanmiklik gostermeleri olarak

aciklayabiliriz.

7.6.4 Tamir islemlerinin basarisi

THY yapisal tamir iinitelerinde gézlenen 126 adet kompozit tamiri esnasinda 5 tamir uygun
ozelliklerde bulunmayarak, tekrar tamir edilmek iizere ilgili linitelere geri gonderilmistir. 5
adet basarisiz tamirin 3 tanesinde tabakalar arasinda ayrilma (disbonding) tespit edilmis, diger
2 tanesinde ise yanlis tamir uygulamasi neticesi gozle goriiliir hata meydana gelmistir.
Ayrilma (disbonding) tespit edilen 3 adet basarisiz uygulamada kiirleme esnasinda sicaklik
derecesinin ve zamaninin tam olarak uygulanmadigi, vakumlama isleminde kagaklarin
olustugu, diger 2 basarisiz uygulamada gosterilen dikkat ve 6zenin yetersiz oldugu tespit
edilmistir. Ozetle gozlenen 126 adet ¢esitli balpetegi kompozitlerinin tamir uygulamalarinda

basarisiz tamir uygulamasi orani %3 ile sinirli kalmustir.
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7.7.1 Olay I

Boeing 737-400 yolcu ugaginin motor fren sistemi (thrust reverser) dis yiizeyinde yaklagik 5
cm. capinda, bir ¢arpma hasar1 tesbit edilmistir. Yapilan goézle muayene ve tap testi
sonuclarina gore hasarli bolge tamamen tesbit edilmis, dis ylizeyde ve alttaki balpetegi kevlar

petek hiicrelerinde hasar oldugu anlasilmistir. Genel goriinim Sekil 7.87°de verilmistir.

I¢ yiizey kevlar
petek malzeme

Dis yiizey karbon
takviyeli plastik prepreg
kompozit malzeme

Sekil 7.87 Boeing 737-400 motor frenleyici (thrust reverser)
sematik resmi (Boeing’, 1996)

Hasarli bolge kesilerek alinmig, bolge zimparalanmis ve temizlenmistir. Yaklagik 1,5 cm
kalinlikta petek tamiri bolge i¢in yapilmis par¢a vakumlanarak 350°F (176°C)’de yaklasik 150
dakika kiir edilmistir. Bilahare, petek yap1 temizlenmis, yilizey diizeltme islemi yapildiktan
sonra ylizey kisminin tamirine gecirilmis, gereken karbon tabakalari, {liretici firma elkitabina
gOre, prepreg malzeme ¢eklistine uygun olarak atilmis, tamir kontrol edilerek 350°F
(176°C)’de 150 dakika kiir edilmis, tamir sonrasi gerekli kontroller ve yiizey temizleme
islemleri yapilmis, parga tahribatsiz muayeneleri bitiminden sonra boyanarak servise

verilmigtir.
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Sekil 7.88 Tamir pargasi petek hiicreleri yerlestirildikten sonra ¢ift tarafli
vakuma almarak kiir edilmistir

Sekil 7.89 Vakumdan sonra petek hiicrelerin yerlestigi yer zimparalanarak temizlenmis,
ylizey diizgiinliigii limitler dlciisiinde saglanmistir



155

Sekil 7.90 Yiizey diizgiinliigii saglandiktan sonra iist yiizeyler igin
katlarin uygulanmasi baglamistir

Sekil 7.91 Karbon tabakalar1, yapiskan film tabakalariyla beraber uygulanmistir
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Sekil 7.92 Oryantasyon gereklerine azami dl¢tide riayet edilerek tatbik edilen
son karbon katindan sonra par¢a temizlenmis ve kontrol edilmistir

Sekil 7.93 Tamir pargas1 vakum ve kiir isleminden 6nce 1s1 battaniyesine alinmstir
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Sekil 7.94 Is1 battaniyesi uygulandiktan sonra tamir pargasi tekrar
vakumlanarak 350°F (177°C) sicaklikta kiir edilmistir

Sekil 7.95 Bu islemlerden sonra tamir edilen boliimiin tahribatsiz muayeneleri
yapilarak zzmparalanmig, boyanmis ve parga servise verilmistir
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7.7.2 Olay 11

B 737-400 ugaginin i¢ kanat flabinda yapilan goz, tap testi, X-ray muayeneleri sonucunda
peteklerin i¢ine su girdigi tespit edilmis, giren suyun korozyon ve disbonding’e sebep oldugu
gdzlenmistir. Bu nedenle yaklasik 85 in¢”hk bolimiin tamiri éngorilmistiir. Bu bolimde
kullanilan petek hiicre alliminyumdan olup, ayn1 zamanda yiizey tabakalar da aliiminyum

alasimidir. B 747-400 ucaginin i¢ kanat resmi Sekil 7.96’da verilmistir.

Metal hiicre-metal tabaka

Sekil 7.96 B 737-400 i¢ kanat flabimin sekli (Boeing’, 1996)

Ayrilma (disbonding) ve korozyon tesbit edilen tamir edilecek yiizey ve petek hiicreleri
bolgeden ¢ikartilmig, bolge tiraslanip temizlendikten sonra metal petek hiicreler yerlerine
yerlestirilmis, vakumda kiir edilerek parcaya ylizey diizeltme ve temizleme islemi
uygulanmustir. Ust metal tabaka yapistirmak suretiyle birlestirilmis, tekrar vakum ve kiir

islemleri uygulanmistir. Parga muayene edilmis, boyanmis ve servise verilmistir.
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Sekil 7.97 Hatali boliim gozle, tap testi ve X-1sinlariyla tesbit edilerek
delaminasyon ve korozyon tesbit edilmistir

Sekil 7.98 Hatal1 bolge yapidan (yiizey, petek hiicreler) ¢ikartilmistir
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Sekil 7.99 Hatali bolge tamamen temizlenmis, kurutulmus, petek hiicre
boliime gore kesilerek tamire hazir hale getirilmis,
bolgeye yapistirict uygulamasi yapilmigtir

Sekil 7.100 Par¢a vakum torbasina alinmis, par¢a biiyiik oldugu i¢in
firinda kiir islemine tabi tutulmustur
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Sekil 7.101 Parga kiir isleminden sonra petek hiicrelerin lizeri temizlenmis,
zimparalanmis, yiizey diizglinligii saglanmistir

Sekil 7.102 Par¢anin {izerine aliiminyum tabaka yerlestirilmis, yapistirici tatbik
edilmis vakum altinda kiir edilerek gerekli testleri yapilmis,
boyandiktan sonra servise verilmistir
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7.7.3 Olay III
Airbus 320 ugagina kalkistan hemen sonra biiyiik oldugu tahmin edilen bir kus ¢arpmuistir.
Carpma ucagin en 6n burun kisminda radom diye tabir edilen boliimde olmustur. Ugagin
radom boliimii agir hasara ugramistir. Airbus 320 ucaginin radom bolimii Sekil 7.103’°te

belirtilmistir.

Sekil 7.104 A 320 ugaginin hasara ugramis radomu
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Yapilan incelemede yukart boliimiin 2. ve 3. kisimlarinda agir hasar tesbit edilmistir. Bu
bolgede yapilan ayrintili incelemede dis yiizeyden ¢ok, i¢ yiizeyin ve balpetegi bolgenin agir
hasar aldig1 tesbit edilmistir. Ayrica i¢ yiizey ile balpetegi hiicreler arasinda c¢ok biiylik
ayrilmalar oldugu tesbit edilmistir. Parcanin fabrika seviyesinde (makro diizeyde) tamir
gerektigi anlasilarak, agir hasarlanan parca, hasarli boliimleri tamamen ¢ikarilarak iiretici

firmaya gonderilmistir. Goriilen hasar Sekil 7.105 ve 7.106°da gdsterilmistir.

Sekil 7.105 Airbus 320 radomunun agir hasarlanmis radomunun distan goriiniimii
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Sekil 7.106 Airbus 320 radomunun i¢ bolgedeki hasarinin goriiniimii

Sekil 7.107 Airbus 320 ugaginin kus ¢carpmasi sonucu hasarlanan radomundan
tamir edilmesi gereken parcanin ¢ikartilmis halinin goriiniimi
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Sekil 7.108 Airbus 320 ugaginin hasarlanmig boliimiinde
petek yapinin ve i¢ yilizeyin gériiniimii

7.8 Balpetegi Kompozitlerde Hasara Sebep Veren Faktorlerin irdelenmesi

Kompozit balpetegi yapilarda gozlenen 126 adet yapisal tamir uygulamasina neden olan
durumlar degerlendirildiginde, 62 olayin diger parcalara tamir uygulanirken yapilan
hasarlardan (kompozit olmayan boliimlerde yapilan kirim hatalari, sokme takma islemlerinde
parcalarin yerine uygun yerlestirilmemesi), 3 olaymn dizayn kriterlerindeki hatalardan, 3
olaymn parcalarda gerekenden fazla isinmadan, 4 olayda erozyondan, 4 olayda yildirim
carpmast veya asirt statik elektrik yliklenmesinden, 2 olayda sizintilardan, 6 olayin sivi
bosaltma sistemlerinin diizglin ¢aligmamasit sonucu sivilarin ana parcaya niifuz etmesinden, 6
olayda nemin ana parcay1 etkilemesinden, 3 olayin ucaga dolu isabet etmesinden, 5 olayda
ucaga ara¢ carpmasindan, 10 olayin malzemenin c¢esitli nedenlerden dolayr korozyona
ugramasindan, 4 olayin malzeme yorgunlugundan, 9 olayin kimyasal sizintidan, 2 olayin ugus
esnasinda ucaga kus carpmasindan dolayr meydana geldigi saptanmis, 3 olayin sebebi ise
tespit edilememistir. Yukarida aciklanan olaylarin 6zeti Cizelge 7.8’de oran ve yiizdeleriyle

verilmigtir.
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Cizelge 7.8 Balpetegi kompozit yap1 hasarlarinin oranlari

Hatali durum sebepleri Oran Yiizde (%)
Diger pargalara tamir uygulamasi sirasinda 62/126 %48
Tasarim kriterleri 3/126 %2
Fazla 1sinma 3/126 %2
Erozyon 4/126 %3
Yildirim ¢arpmasi 4/126 %3
S1zint1 2/126 %2
S1vi bosaltma sistemi hatasi 6/126 %35
Nem 6/126 %5
Dolu 3/126 %2
Arag ¢carpmasi 5/126 %3
Korozyon 10/126 %8
Malzeme yorgunlugu 4/126 %3
Kimyasal s1zint1 9/126 %7
Kus carpmasi 2/126 %2
Belirsiz 3/126 %2

7.9 Aerodinamik Yiizeylerin Hasar Sebeplerinin Analizi

Balpetegi kompozit yapilarin halihazirda iiretilen ugaklardaki en yaygin kullanim alanlari
hareketli pargalar; yani aerodinamik yiiklere maruz kalan yiizeylerdir. Bu yiizeyler kisaca
flaplar, spoilerlar (stirat kesiciler), inis takimi kapaklari, rudder (dikey istikamet

diimeni)’lardir.

Aerodinamik yiizeylerle ilgili yapilan hasar tespitlerinde 68 olay gozlenmis, 33 olayda flap
ylizeyini ve i¢ini meydana getiren kompozit balpetegi hasarlandigi, siirat kesici olarak
adlandirilan spoiler’da bu saymin 22 oldugu, ugagin dikey kumanda satihlarindan
rudder’larda 8 oldugu, 7 olayda da inis takimlar1 kapaklarinda hasar meydana geldigi tespit
edilmistir. Dikkati ¢geken bir husus da, inis takimlarindaki balpetegi kompozit hasarlarindaki 7
olayin 5 tanesinin Boeing 757 ugaklarinda meydana gelmesidir. Aerodinamik yiizeylerdeki

hasar sebep oranlar1 Cizelge 7.9’da verilmistir.

Cizelge 7.9 Aerodinamik yiizeylerde meydana gelen hasar bolgeleri orani

Hatali durum bolgesi Oran Yiizde (%)
Flap 33/68 %49
Spoiler 22/68 %31
Rudder 8/68 %10
Inis takinm kapag1 7/68 %10
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Malzemelerin Tamir Yéntemleri (I.Adim) (Boeing®, 1996)

Adim Gorev Kullamlacak Alet/ Standartlar Kontrol
Malzemeler

1 Hasarli bolgeyi tesbit | Gorerek, tap testi makinasiyla | Bolgeyi iyi tesbit
et. Hasarin boyutlarin1 | hatayi tespit etmeye calis. etmek.
belirle. Hatayi1 kalemle isaretle.

2 Tamirin semasini ¢iz. | Cetvel, pergel, sablon Dogru bolgenin

isaretleyici kalem. zimparalanmasi ve
boyali parlayici
kisimlarin
¢ikarilmasi, hasarsiz
bolgenin
cikarilmamasi.

3 Hasarli bolgeyi ¢ikar. | Bir inglik zzmpara diski ile Hasarli tabaka

rulo, tornavida veya pense. hasarsiz bolgeye
zarar vermeden
¢ikarilir. Hasarsiz
bolge cikarilmaz.

4 Cikarilmis yiizeyde Bigak ve pense Hasarli bulunan
katlar1 sayarak belirle. katlarin sayisi, tesbiti.

Sa Tam derinligine petek | Tornavida, ucu kiit x-acto Biitiin hasarli hiicre
yerlestirmek igin: cihazi ve uclar1 kesecek freze cikarilir ve diger
Hasarli petegi ylizeye zarar
tamamen ¢ikar. verilmez.

5b Bolgesel petek Frezeli matkap, ucu kiit x-acto | Biitiin hasarli hiicre
yerlestirmek i¢in: cihazi. ¢ikarilir. Kalan
Hasarli petegi ¢ikar. hiicrenin diizgiinliigi

+ 0,005 ing
seviyesinde
olmalidir.

6 Yiizeyi zimparala. Diizgiin agil1 bileyici ile iki Zimparalama sonucu

in¢lik zimpara diski. diizgiinliik + 0,005
ing seviyesinde
olmalidir.

7 Zimparalanmig bolge | Diizgiin a¢ili bileyici ile iki %90 seviyesinde
etrafinaki boyay1 ve inglik scoth bride slingeri boya veya parlatict
parlaticiyi ¢ikart. fiber hasari

olmaksizin
cikartilmalidir.

8 Tamir edilen yeri Is1 battaniyesi veya firm. Malzeme i¢indeki su
kurut. tamamen ¢ikarilmali

ve parga yapisal
tamir standartlari
kuruluguna sahip
olmalidir.

9 Tamir edilen yeri Vakum, sikistirilmis hava, Yapi, toz ve
temizle. eldiven ve ¢oziicli malzeme kalintilardan

(solvent) tamamen armdirilmig

10 Tamir hiicresini Bigak ve el testeresi. Hiicre parcasi 0,62
gerektigi sekilde yiiksekliginde ve
tuttur. 0,062 radyal

kleransinda olmalidir.
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11 Yapistirici filmini ve Bicak, makas, yapistirict filmi, | Yapistirici tabaka ve
kopiik yapistiricist kes | kopiik yapistirici, fiberglas prepreg malzeme
(yalnizca prepreg prepreg malzeme ve eldiven. hasarl1 bolgeyle ayn1
tamirinde kismi petek boyutta olmall,
yerlestirme i¢in) kopiik yapistirici

0,125 daha hiicreden
yiiksek olmalidir.

12 Petek tamir kapanigin1 | Film tabakasi, eldiven. Hiicre tam olarak
yerlestir. yerine oturtulmali ve

kopiik yapistiricinin
etrafinda delik veya
¢ikinti
olusturmamalidir.

13 Tamiri vakum Delinmis film tabakasi, kuru Prepreg malzeme
torbasina al. sayma tabakasi, kat1 film tamiri 250°F kiir

tabakasi, 1s1 battaniyesi derecesi

kapatma filmi, teknik emirler standartlarina

torba kapatici, hava destegi. mutlaka ulagmalidir.
14 Tamiri kiir et. Sicak birlestirici
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Cizelge 7.11 Balpetegi Kompozit Tamiri i¢in Tek Yiizey ve Petek Prepreg
Malzemelerin Tamir Yéntemleri (II. Adim) (Boeing’, 1996)

Adim Gorev Kullamlacak Alet/ Standartlar Kontrol
Malzemeler

1 Tamir edilen Diizgiin acil bileyici ile iki | Tamir hiicresi herhangi
malzemenin diizgiin in¢lik zimpara diskiyle 280 | bir oynama olmadan
olmayan yerlerini gritlik zzmpara kagidi temizlenmeli ve fazla
zimparala ve temizle. | kullan. yapistirict tamamen

cikarilmahdir.

2 Tabaka araliklarini Cetvel, yuvarlak sablon, Tabaka sablonlari
tespit et, tamir katini hassas isaretleyici, plastik | tabaka katmanlariyla
0l¢ ve tabakayi belirle. | bez. uyusmalidir.

3 Kes ve tamir katlarin1 | Bigak, makas, yapiskan Biitiin tabakalar
isaretle (ekstra tamir filmi, fiberglas ve karbon isaretlenmelidir.
katlari, zzimparalanmig | prepreg malzeme. Oryantasyonlari uygun
kat ve yapistirici filmi) olmali ve 0.01 ing

mertebesinde birbiriyle
uyusmalidir.

4 Tamiri temizle Vakum, sikistirilmig hava | Biitiin toz ve kalintilar
¢oziicii, eldiven ve ipliksiz | don tamir tamamen
siliciler. temizlenmelidir.

5 Tamir katlarini yay her | Plastik temizleyiciler bigcak | Her tamir sonucu
tabakanin uyusunu ve eldiven. yenilenen tabaka eski
sagla. tabakayla ayni boyut ve

oryantasyonda
olmalidir. Ekstra katlar
en list tabakayla aynm
oryantasyonda
olmalidir. Yapiskan
film tabakas1 0,25
mertebesinde en {ist
tabakadan daha genis
olmalidir.

6 Tamiri vakum Delinmis film tabakasi, Biitiin malzemeler tam
torbasina al. kuru soyma tabakasi, kati yerinde olmal1 ve

film tabakasi, zar seklinde | teknik emirlerin
tabaka, 1s1 battaniyesi, hava | gereklerini
destegi, torba kapatici, karsilamalidir.
teknik emirler, kapatma

filmi.

7 Tamiri kiir et. Sicak birlestirici Prepreg malzeme tamiri
250°F kiir derecesi
standartlarina mutlaka
ulagmalidir.

8 Tamiri kontrol et. Bozuk para testi ve

ultrason testi ekipmani.

9 Prepreg tamirinin

tamamlanmasi.
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Cizelge 7.12 Balpetegi Kompozit Tamiri i¢in Bir Yiizey ve Petek Islak Serme
Malzemelerin Tamir Yontemleri (I. Adim) (Boeing5, 1996)

Adim Gorev Kullamlacak Alet/ Standartlar Kontrol
Malzemeler

1 Hasarli bolgeyi tesbit | Tap testi makinasi, hassas | Hasarli bolgeyi iyi tesbit
et. Hasarin boyutlarin1 | isaretleyici etmek.
belirle.

2 Tamir edilecek Cetvel, yuvarlak sablon ve | Dogru bdlgenin
bolgeyi tesbit et. 30/1 | hassas isaretleyici. kapatilmasi ve parlaticili
veya 50/1 bolgenin ¢ikarilmasi
mertebesinde iyice belirlenmelidir.
zimparalama ve
bolgeyi parlat.

3 Hasarl1 bolgeyi ¢ikar. | Bir inglik zimpara diski ile | Hasarli tabaka, hasarsiz

rulo, tornavida veya pense. | bolgeye zarar vermeden
¢ikarilir. Hasarsiz bolge
¢ikarilmaz.

4 Cikarilan bolgedeki Bigak ve pense. Hasarli bulunan katlarin
katlarin sayisini sayisinin tesbiti.
belirle.

Sa Tam derinligine hiicre | Tornavida, ucu kiit x-acto | Biitiin hasarli bolge
degisimi icin hasarl cihaz1 ve uclar1 kesecek cikarilir ve diger yiizeye
hiicreyi ve yapiskan freze. zarar verilmez.
tabakasini diger
ylizeye kadar tamamen
cikar.

5b Kismi hiicre degisimi | Frezeli matkap, ucu kiit x- | Biitiin hasarli hiicre
icin yalnizca hasarli acto cihazi. cikarilir. Kalan hiicrenin
hiicreyi ¢ikar. diizgiinliigii 0,010 ing

seviyesinde olmalidir.

6 Yiizey tabakasini Diizgiin acil bileyici ile iki | Zimparalama sonucu
zimparala. in¢lik zimpara diski diizgiinliik + 0,005 ing

seviyesinde olmalidir.

7 Zimparalanmig Diizgiin a¢il1 bileyici ile iki | %90 seviyesinde boya
bolgedeki boya ve inglik scoth bride slingeri veya parlatici fiber
parlatma kalintilarini hasar1 olmaksizin
temizle. ¢ikarilmalidir.

8 Tamir bolgesini kurut. | Is1 battaniyesi veya firm. Malzeme i¢indeki su
tamamen ¢ikarilmali ve
parca yapisal tamir
standartlar1 kuruluguna
sahip olmalidir.

9 Tamir bolgesini Vakum, sikistirilmis hava, | Yapi, toz ve kalintilardan

temizle. eldiven ve ¢oziicii tamamen
malzeme (solvent) arindiriimalhidir.

10 Tamir hiicresini Bigak ve el testeresi Hiicre parcasi 0,62 daha
gerekti sekilde tuttur. fazla yiikseklikte

olmalidir.

11 Fiberglas malzemeyi H-2 tipi cam yiind, Diizgiin recine

kes, 1slat ve hiicrenin
iizerine yerlestir.

tabakalastirici regine,
Olcek, plastik bez, eldiven.

mubhteviyati hasarla ayn
boyut.
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12 Dolgu malzemesini Dolgu malzemesi, Karigim kat1 olmali, crvit
karistir, tamir mikrobalon ve eldiven. ve top top olmamalidir.
hiicresinin ve varsa
mevcut hiicrenin
iizerine uygula.

13 Hiicreyi yerine Spatula ve eldiven Yerlestirilecek hiicre
yerlestir. pargasi ve mevcut hiicre

dolgu malzemesiyle
kaplanmalidir.
Yapistirilan veya
yerlestirilen katlar ve
hiicre tam yerine sikica
yerlestirilmelidir.

14 Tamiri vakum Delinmig film tabakasi Biitiin malzemeler tam
torbasina al. kuru soyma tabakasi, kati yerinde olmali ve kagak

film tabakasi, hava destegi, | testinde olumlu sonug
torba kapatici, kapatma vermelidir.
filmi.

14 Tamiri kiir et. Vakum kaynagi. Oda sicakliginda en az 6

saat kiir edilmelidir.
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Cizelge 7.13 Balpetegi Kompozit Tamiri i¢in Bir Yiizey ve Petek Islak Serme
Malzemelerin Tamir Yontemleri (II. Adim) (Boeings, 1996)

Adim Gorev Kullamlacak Alet/ Standartlar Kontrol
Malzemeler

1 Tamir edilen Diizgiin acili bileyici ile iki | Tamir hiicresi herhangi
malzemenin diizgiin inglik zimpara diskiyle 280 | bir oynama olmadan
olmayan yerlerini gritlik zimpara kagidi temizlenmeli ve biitiin
zimparala ve temizle. | kullan. fazla dolgu malzemesi

cikarilmahdir.

2 Tabaka araliklarimi Cetvel, yuvarlak sablon, Tabaka sablonlari,
tespit et, tamir katini hassas isaretleyici, plastik tabaka katmanlariyla
0l¢ ve tabakayi belirle. | bez. uyusmalidir.

3 Tamir katlarini belirle | Bigak, makas, plastik bez, Biitiin tabakalar
(ekstra tamir katlar tabakalanmuis regine, isaretlenmelidir.
zimparalanmis katlar) | fiberglas ve karbon kumas Oryantasyonlar1 uygun

olmali ve 0,1 ing
mertebesinde birbiriyle
uyusmalidir.

4 Regine emdirilmig Tabakalanmis regine, Tabakalar yeter
dokumay1 (prepreg makas, Olcek, plastik bez ve | miktarda regineye
malzeme) tamir eldiven. doyurulmaldir.
katlarin1 kes.

5 Tamiri temizle. Vakum, sikistirilmis hava, Biitiin toz ve

¢oziicli (solvent), eldiven ve | kalintilardan tamir
ipliksiz siliciler. malzemesi
arindirilmalidir.

6 Tamir katlarini yay, Plastik temizleyiciler, bigak | Her tamir tabakasi eski
her tabakanin ve eldiven. tabakayla ayni boyut ve
uyusumunu sagla. oryantasyonda

olmalidir. Ekstra katlar
en list tabakayla ayn
oryantasyonda
olmalidir.

7 Tamiri vakum Delinmis film tabakasi, kuru | Biitiin malzemeler tam
torbasina al. soyma tabakasi, kat1 film yerinde olmali, vakum

tabakasi, zar seklide tabaka, | torbasi kagak kontrol

151 battaniyesi, hava destegi, | gereklerini yerine

torba kapatici, teknik getirmelidir.

emirler, kapatma filmi

8 Tamiri kiir et. Sicak birlestirici Islak serme malzeme

tamiri 150°F kiir
derecesi standartlarini
mutlaka karsilamalidir.

9 Tamiri kontrol et. Bozuk para testi ve ultrason

testi ekipmani.
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8. DEGERLENDIRME VE SONUCLAR

Deneysel ¢alismalarda elde edilen verilere ve literatiir caligmalarina gore asagidaki sonuglara

varilmistir.

1. Ulkemizde kompozit sandvi¢ malzeme iiretimi son derece simrli ve kisith imkanlarla
yapilmaktadir. Havacilik sektorii hizla ilerlemektedir. Nasil daha 6nceki ¢aglarda demir,
tung, bakir ve celik insan hayatinda asir1 derecede 6nem kazanip ¢aglara adin1 vermisse,
kompozit maddelerde yasadigimiz yillara ve gelecege damgasini vuracaktir. Kompozit
malzemelerin iiretim ve bakim imkanlar1 arttirilmali, akademik ve teknik elemanlar yeterli

sayida yetistirilmelidir.

2. Baltepegi sandvi¢ yap1 tasarimi yaparken ucak parcgalarinin ugus esnasinda ve statik olarak
tagtyacag yiikler iyi hesap edilmeli, tasarlanacak parcalar ¢esitli yontemlerle analiz edilip,
testleri yapilmalidir. Malzeme seciminde gozoniine alinmasi gereken biitiin etkenler
titizlikle degerlendirilmelidir. Yapiskan se¢imi, yiizey hazirlama ve kiirleme islemleri

bliylik 6nem tagimaktadir.

3. Bilindigi gibi havacilik ve uzay endiistrisinde bir¢ok kompozit hibrid yap1 “prepreg”
yontemiyle iiretilmektedir. Prepreg iiretim teknolojisinde orgii tipinin belirlenmesi, uygun
fiber ve matris se¢imi, miktarlari, uygulanacak katlarin sayis1 ve oryantasyonlari 6nemli
hususlardir. Prepreg malzemelerin {iretilmesi ve kullanilmasinin amaci; performans ve
maliyeti optimize etmektir. Vakum torbasi, otoklav, pres altinda yapilan prepreg
uygulamalarinda temizlik ve {iiretim asamalarma uyulmasi, son iirliniin miikemmel
olmasimi saglar. Kiir zamanlarina ve sicaklik limitlerine iiretimde ozellikle dikkat
edilmelidir. Prepreg hibrid kompozit par¢alarin olusturulmasinda fiber oryantasyonu ana
par¢anin mukavemeti i¢in en onemli faktordiir. Fiber oryantasyonu iyi hesaplanmali ve
yapilmalidir. Hibrid parcalarin olusturulmasi esnasinda hatali durumlar olustugunda

yapilabilecek degisiklikler i¢in zaman kaybedilmemelidir.

4. Tahribatsiz muayene yontemleri dogru uygulanmali, gerekirse bir parcaya, daha iyi sonug

almak i¢in ¢esitli yontemleri denemekten kaginilmamalidir.

5. Balpetegi sandvi¢ yapilarinin tamirinde asla akildan ¢ikarilmayacak usul “Hangi malzeme
ve kiir sicakliginda iirettiysen, ayni sekilde tamir et” olmalidir. Tamirde ana parca ile
tamir edilen boliim, dayang degerleri agisindan birbiriyle mutlaka uyusmalidir. Bu sebeple

tamir islemleri esnasinda recine ve fiber se¢imi, fiber oryantasyon yonleri son derece
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onemlidir. Balpetegi sandvi¢ malzeme tamirlerinde her seyden Once hasar tesbiti i1yi
yapilmali, uygulanacak yontem belirlenmeli, ana iiretici firmalarin hazirladigr tamir
yontemleri adimlar (¢eklistler)’na harfiyen uyulmalidir. Tamir esnasinda daha 6nceden
belirlenmis kiir zamanlar1 ve sicakliklarindan asla taviz verilmemelidir. Uretici firmanin
gelistirdigi tamir yontemlerine yonelik yenilikler, derhal temin edilerek uygulamaya

konulmalidir.

Balpetegi kompozit yapilarin tasarim kriterlerine uygunlugunun tespiti i¢gin ASTM

standartlarina gére uygulanmasi gereken biitiin testler titizlikle yapilmalidir.

Ucak parcalarin tasariminda, 6zellikle yolcu ugaklarinda ana yapryr miimkiin oldugu

kadar hafifletmek, yolcu ve yakit tiikketimini optimize etmek ana gayedir.

Ucgaklarin  birgok parcasinda kullanilan kompozit balpetegi yapilarin tahribatsiz
muayeneleri sonucunda ¢ikan veriler iyi degerlendirilmeli, yeni modern yontemler siiratle

uygulanmaya konulmalidir.

Kompozit balpetegi hasarlarinda insan faktoriinden dogan hasarlar %50’lerin lizerindedir.

Insan hatalarindan dogan hasarlar minimize edilmelidir.

Aerodinamik yiizeylerin hasar sebepleri analiz edilirken, 6zellikle Boeing 757 ugaklarinin
inig takimi balpetegi kompozit hasarlarinda artis gézlenmistir. Konu iyice arastirilarak,

ana sebepler ve tedbirler belirlenmelidir.



175

KAYNAKLAR
Archodoulakis G., C. Herzberg, W. Hufenbach, L. Kroll, A. Longkomp, H. Rodel Teshische
Universitat Dresden, (2000), “3D Textile Reinforcement for High-Performance Rotors”,

Presented to the Euromat 99, Germany.

Ashizawa, M., (1991), “Composite Technology Growth Leading to Application to the MD-11
and to Civil Transport Aircraft of Tomorrow », 2" Proc. Int. SAMPE J ap. Symp.

Berthelot, Jean-Marie, (1999), “Composite Materials Mechanical Behavior and Structural
Analysis”, Springer-Verlag Publishers, Newyork, USA.

Boeing Company', (1996), “Advanced Composite Repair for Engineers-Intruction”, Seattle,
WA, USA.

Boeing Company?, (1996), “Advanced Composite Repair for Engineers-Stress Analysis”,
Seattle, WA, USA.

Boeing Company’, (1996), “Advanced Composite Repair for Engineers-Design”, Seattle,
WA, USA.

Boeing Company®, (1996), “Advanced Composite Repair for Engineers-Inspection”, Seattle,
WA, USA.

Boeing Company’, (1996), “Advanced Composite Repair for Engineers-Repairs”, Seattle,
WA, USA.

Boeing Company®, (1996), “Advanced Composite Repair for Engineers-Introduction and
History”, Seattle, WA, USA.

Boeing Company’, (1996), “Advanced Composite Repair for Engineers-Materials”, Seattle,
WA, USA.

Boeing Company®, (1996), “Advanced Composite Repair for Engineers-Design
Requirements”, Seattle, WA, USA.

Boeing Company’, (1996), “Advanced Composite Repair for Engineers-Heat Transfers”,
Seattle, WA, USA.

Boeing Companylo, (2002), Nondestructive Test Manual, Seattle/USA.

Brinken F., Reif G., Airex Ltd. (1989), “Meeting Future Design Challenges with Advanced
Core Materials”, I. International on Sandwich Constructions Conference Stockholm, Sweden.

Bruce K., Donaldson, “Analysis of Aircraft Structures”, McGraw-Hill Inc., 1993.
Cassidy, V. M., (1990), New Aluminium Composite is Stiffer, Lighter, Mod. Met December.

CIBA' Composites, (1995), “Honeycomb Sandwich Design Technology”, Publication No:
AGU 223, Duxford, U.K.

CIBA?” Composites, (1995), “Prepreg Technology”, Publication No: FGU 265, Duxford, U.K.



176

CIBA® Composites, (1995), “Bonding Technology”, Publication No: RGU 201a, Duxford,
U.K.

Cohen V. Bar, (1996), “Non Destructive Evaluation of Composite Materials General
Specification”, Jet Propulsion Laboratory California Institute of Technology, USA.

Colucct, F., (1989), Graphite Wonder Aerosp. Compos. Mater. Fail:25 7,49.

Dekok, R. E., (1993), Airbus Floor Beam: Towards A Cost-Effective Composite Design and
Manufacturing Research Project Sponsored by Airbus Industries NTIS Alert June 1.9-10.

Federal Aviation Administration, (1999), “Review of Damage Tolerance for Composite
Sandwich Airframe Structures Final Report”, DOT/FAA/AR-99/49, Washington, D.C., USA

Filippone A., (2004), “Wind Tunnels Technology and Aerodynamics”, Page, 6-7.
Future Flight, (1987), The Newt Generation of Aircraft Technology Tab Books, PA/USA.

Gdoutos E.E., K. Pilakoutas, C.A. Rodopoulos, (2000), “Failure Analysis of Industrial
Composite Materials”, McGraw-Hill Publishing, New York, USA.

Giles F. Carter, Donald E. Paul, (1991), “Structures and Properties of Composite Materials”

Hans-Henning Rausch, Roger Legras Hanser, (1993), “Properties of Aramatic Thermoplastic
Continuous Fibre Composites”, 209-225.

Hexcel Composites', (2003), “Hexweb Honeycomb Sandwich Design Technology, Benefits
of Honeycomb Sandwich Construction”
Hexcel Composites”, (2003), “Hexweb Honeycomb Sandwich Design Technology, Material

Selection”

Hexcel Composites®, (2003), “Hexweb Honeycomb Sandwich Design Technology, How a
Sandwich Beam Works”

Hexcel Composites®, (2003), “Hexweb Honeycomb Sandwich Design Technology, Design
Quidelines for a Honeycomb Sandwich Panel”

Hexcel Composites’, (2003), “Hexweb Honeycomb Sandwich Design Technology,
Nomenclature”

Hexcel Composites®, (2003), “Hexweb Honeycomb Sandwich Design Technology, End Load
Conditions”

Hexcel Composites’, (2003), “Hexweb Honeycomb Sandwich Design Technology, Simply
Supported Plate”

Hexcel Composites®, (2003), “Hexweb Honeycomb Sandwich Design Technology, Computer
Modelling of Honeycomb Sandwich Panels”



177

Hexcel Composites’, (2003), “Hexweb Honeycomb Sandwich Design Technology,
Manufacture”

Hexcel Composites'®, (2003), “Hexweb Honeycomb Sandwich Design Technology, Safety”

Hexcel Composites'', (2003), “Hexweb Honeycomb Sandwich Design Technology, Summary
of Beam Coefficients”

Hexcel Composites'?, (2003), “Hexweb Honeycomb Sandwich Design Technology,
Appendix 1, 2, 3”

Highton, D.R. and W. J. Crispin, (1989), Future Advanced Aeroengines — The Materials
Challenge in Application of Advanced Materials for Turbomachinery and Rocket Propulsion
pp4-1 to 4.4 NATO Advisory Group for Aerospace R/D AGARD CP449.

Jochen Pflug, Ignaas Verpoest, Dirk Vandpeite, (2004), “Folded Honeycombs Fast and
Continuous Production of the Core and a Reliable Core-Skin Bond”, Department of
Metallurgy and Materials Engineering Katholieke Universiteit, Leuven, Belgium.

Kissenger H., P. Mitschang, M. Neitzel, Institut fiir Werbundwerk Stoffe GmbH
Kaiserslautern, (2000), “Advanced Materials for RTM — Processing — Characterization and
Application of Non Crimp Fabrics”, Presented to the Euromat 99, Germany.

Kroes, Wild, Bent, McKinley, (1990), “Aircraft Power Plants”, 6.Edition, McGraw-Hill Inc.,
New York, USA.

Laglace A. Paul, (1989), “Composite Materials Fatigue and Fracture, Second Volume”,
ASTM PA, USA.

Langer H., Daimler Chrysler, Ottobrunn, Munich, (2000), “Design and Manufacture of 3D-
Braided Textiles as a Reinforcement for Composites”, Presented to the Euromat 99, Germany.
Lihua Zhang, Yuegen Chen, (2004), “The on-orbit Thermal — Structural Analysis of the
Sparecraft Component Using MSC/NASTRAN Beijing Institute of Spacecraft System
Engineering CAST, China.

Loken Hal, (2004), “Nomex and Kevlar Honeycomb Cores Technical Tradeoffs”, Dupond
Advanced Fiber Systems, Richmond, VA, USA.

Loken Hal, Martin Hollman, (1998), “Designing with Core”, Aircraft Designs Inc., Monterey,
California, USA.

Macy, W.W., M.A. Shea, R. Prez, (1990), “Advanced Materials for Landing Gear”, Aerosp.
Eng. July 17-21.

Marsh, G., (1993), Weathering The Storm Aerospace Materials 5(1) 13-7.

Matsui, J., (1995), Polymer Matrix Composites (PMC) in Aerospace Adv. Comp. Mat. 4(3)
197-208.



178

Mouring E. Sarah Ph. D, Oscar Barton Ph.D, Peter J. Joyce Ph.D, (2002) “Residual Strength
of Impact Damaged Composite Sandwich Structures”, U.S. Naval Academy Annapolis, MD,
USA.

Nakada Ikuo, Eberhard Haug, (1992), “Numerical Simulation of Crash Behavior of
Composite Structures for Automotive Applications”, Conference Presented at the Euro-Japan
Exchange on Materials Tech’Mat 92, Paris, France.

NASA Goddard Space Flight Center, (1996), “Structural Stress Analysis”, Practice No: PD-
Ap-1318 1996.

Newport Adhesives and Composites, Inc. (2003), “Techni Bond 3500 Leading Edge High
Performance Adhesive Information Booklet”, CA, USA.

Peel C. J., Defence Evaluation and Research Agency, Farnborough Hants, U.K., (2000)
“Advances in Aerospace Materials and Structures”, Presented to the Euromat 99, Germany.

Piellish, R., (1993), “Beyond Steel: TMC’s for Lighter Landing Gear”, Aerosp Am.31(7):42-
3.

Polantera Markku, (2002), “Specialized Software Tools Design of Composite Structures”,
International Congress on Finite Element Method 2002 Lake Constance Frienrichshafen,
Germany.

Razi, H., Boeing Commercial Airplanes Shkarayev S.V. and Krashanitsa R., , The University
of Arizona (2003), “Method and Software for Failure Analysis of Sandwich Panels with
Multiple Site Damage”

Reifsnider L. Kenneth, (1976), “Fatigue in Composite Materials”, North Atlantic Treaty
Organization Advisory Group for Aerospace Research and Development, AGARD Report
No: 638.

Richard A. Flinn, Paul K., Trojan (1995), “Engineering Materials and Theirs Application”, 4.
Edition, John Wiley and Sons Inc., New York, USA.

Robinson Justin (2001), “Analytical and Experimental Study of FRP Honeycomb Sandwich
Panels with Sinusoidal Core”, Master Thesis, Morgantown, West Virginia, USA.

Rudolf X. Meyer, (1999), “Elements of Space Technology”, Academic Press San Diego, CA,
USA.

Sakatani Y. & Yamaguchi, Y., (1980), J. Japan Soc. Compos, Mater 6 :43-8.

Schwartz Mel, M., (1997), “Composite Materials Processing, Fabrication and Applications”,
Prentice Hall Inc., A. Simon and Shuster Company, New Jersey, USA.

Sindo, Kou (1996), “Transport Phenomena and Materials Processing”, Jon Wiley and Sons
Inc, New York, USA.

Sivakumar, K., NGR Iyengar (1998), “Free Vibration of Laminated Composite Plates with
Cutout”, Journal of Sound and Vibration (1999) 221(3), 443-470.



179

Sokolinsky Vladimir, Frostig Yeoushua, Nutt R. Stevens (2002), “Special Behavior of Soft-
Core Sandwich Beams”, Research Scholar, Center for Composite Materials, Materials
Science Department, University of Southern California, Los Angeles, CA, USA.

Space Encyclopaedia, (1999), Dorling Kindersley Ltd., p.63.
Space Vehicles, (2001), Advantage Publishers Group CA/USA, p.126.

Stover, D., (1989), The Outlook for Composites Use in Future Commercial Transports Adv.
Compos, May/June 49-58.

Sudmeijer K.J., (2003) “Technology Development for Metallic Hot Structures in
Aerodynamic Control Surfaces of Reusable Launchers Dutch Space and Delft University of
Technology, Nederlands.

Swanson, Stephen, (1997), “Advanced Composite Materials”, Prentice-Hall Inc. Simon and
Shuster, A. Viacom Company, Upper Saddle River, NJ 07458, USA.

TAI, Hexcell Seminer Notlari, (1995), “Komposit Semineri”, istanbul Teknik Universitesi
Denizcilik Fakiiltesi, Istanbul.

Teti R., Caprino G., (1989), Mechanical Behavior of Structural Sandwiches”, 1. Conference
on Sandwich Constructions Stockholm, Sweden.

The Flight Group, (2005), Airbus 380 Changing the Game, June 2005, pp.12-18.
Thomsen O.T., Frostig, Y, Mortensen F., (1998), “Simple Stress Analysis and Point Stress

Criterion for Prediction of Delamination Failure at Ply-Drops in CFRP/Sandwich Panels”,
American Society for Composites, 13. Annual Technical Conference 1998, Maryland, USA.

Timoty G., Gutowski, (1997), “Advanced Composites Manufacturing”, John Wiley & Son
Inc.

Tortolano F. W. (1994), Why Composites are Still Soaring Des. News September 12:70-5.

Warren C. Young, Richard G. Budynas, (2002), “Roark’s Formulas for Stress and Strain”,
7.Edition, McGraw-Hill Publishing, New York, USA.

Zhenju Xue, John W. Hutchinson, (2003), “Preliminary Assessment of Sandwich Plates
Subject to Blast Loads, International Journal of Mechanical Sciences 45 (2003), 687-705.



180

OZGECMIS

Dogum Tarihi : 29.05.1959

Dogum Yeri : Ankara

Lise : 1973 — 1976 Kuleli Askeri Lisesi

Lisans : 1976 — 1980 Hava Harp Okulu Ugak Miihendisligi Boliimii

Yiiksek Lisans: 1989 — 1991 Embry-Riddle Aeronautical University
Hava ve Uzay Operasyonlar1 M.S.

Doktora : 2000 — 2006 Y1ldiz Teknik Universitesi Fen Bilimleri Enstitiisii
Metaliirji Mithendisligi Anabilim Dali, Malzeme Program

Cahistig1 Kurumlar:
1980 — 1988 Tiirk Hava Kuvvetleri
1989 — 1991 NATO Awacs Erken Uyari Ussii Geilenkirchen/Almanya
1991 — 1995 Tiirk Hava Kuvvetleri/Istanbul
1995 — 1996 Holiday Havayollar1 (Ugus Miihendisi)/Istanbul
1996 — 1997 GTI Havayollari, Antalya (2.Pilot)/Antalya
1997 — 2000 Anatolia Havayollari, Istanbul (2.Pilot)/Istanbul
2000 — 2005 MNG Havayollari, istanbul, (Kaptan Pilot, Performans ve
Ar-Ge Miidiirii)/Istanbul
2006 — ACT Havayollar1 (Kaptan Pilot, Ucus Emniyet Miidiirii)/ Istanbul

Gordiigii Yurtdis1 Kurslar:
1989 NATO Staff Officer Orientation Course, Miinich/Almanya
1991 NATO Awacs, U.S. Navy Interoperability Course, Porto Riko
2003 Boeing “Aircraft Performance Engineer Course” Seattle, WA/ABD

2004 Crew Resource Management, Instructor Training, Manchester/Ingiltere

2006 Flight Safety Management Course, Montreal/Kanada



	ÖZET.pdf
	FEN BİLİMLERİ ENSTİTÜSÜ 
	UÇAK SANAYİİNDE KULLANILAN 
	7.7.1       Olay I 153 
	7.7.3       Olay III 162 
	SİMGE LİSTESİ 
	ŞEKİL LİSTESİ 
	ÇİZELGE LİSTESİ 
	ÖNSÖZ 
	ÖZET 
	ABSTRACT 



	HADİ ERCAN TEZ.pdf
	3. BALPETEĞİ SANDVİÇ YAPI TEKNOLOJİSİ 
	 
	3.1 Balpeteği Sandviç Yapı Teknolojisinde Malzeme Seçimi 
	3.1.1 Baltepeği Sandviç Yapı Malzemeleri 
	3.1.2 Yapısal Kıstaslar 
	 Ekonomik kıstaslar: Genel olarak sandviç yapılar ekonomik çözümler getirse de, ekonomik analizlerin üretim ve uygulama maliyetleriyle, üretilecek yapıya olan katkıları gözönünde bulundurulması gerekmektedir. 
	3.1.4 Yangına karşı hassasiyet 
	3.8 Balpeteği Kompozitlerin Yapıştırma Yöntemiyle Birleştirilmesi 
	3.8.1 Yapıştırma bağlantı dizaynı 

	3.8.2 Yapıştırıcı seçimi 
	3.8.3 Yüzey hazırlama, uygulama ve kürleme 

	5. BALPETEĞİ SANDVİÇ KOMPOZİT YAPILARINDA TAHRİBATSIZ  
	    MUAYENE YÖNTEMLERİ 
	5.1 Görerek Muayene 

	Test
	Test
	Sonuç
	7.7.1 Olay I  
	7.7.3 Olay III  
	Oran


	KAYNAKLAR 
	ÖZGEÇMİŞ 



