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Hafiflikleri ile metallere göre son derece avantajlı olan kompo

zit malzemeler, günümüzde çok yaygın bir şekilde kullanılmaktadır. 

Sivil ve askeri uçakların gövde ve motorlarında kompozit malzemelerin 

kullanımı,son zamanlarda havacılık ve tasarım mühendisliğinde en belir

gin gelişmeler olmuştur. Bu çalışmada kompozit malzemelerin yapıları, 

özellikleri ve üretim yöntemleri tanıtılmış ve uçak yapılarında uygula

ma örnekleri verilmiştir. Mekanik incelemelerle de, kompozit malzemele

rin havacılık endüstrisi için uygun bir malzeme grubu olduğu gösteril

miştir. 
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SUMMARY 

Composite materials compared with the other metals being remark

ahly advantageous due to their lightness, are used in aircraft· 

industry on a vast scale. The application of com po si te materials to 

differeiıt types of aircraft structures and power plants represent one 

of the most significant improvoments avaible to aeronautical desing 

and engineering in recent years. In this thesis, the structures, 

proporties and applications for aircraft structures have been discus

sed. Accarding to the results of experiments one may say that composite 

materials are suitable to the aircraft industry. 
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1. GİRİŞ VE AMAÇ 

İki ya da daha fazla malzemenin, uygun olarak özelliklerini 

tek malzernede toplamak yada yeni özellikler ortaya çıkarmak amacıyla 

birleştirilmesi sonucu oluşturulan malzemelere kompozit malzemeler 

denir (Hull, 1981). 

Kompozit malzemeler aşağıdaki özelliklerin geliştirilmesi için 

üretilirler. Bu özellikler hepsi aynı anda geliştirilemez (Fındık, 

1988). 

a. Dayanım 

b. Kırılma Tokluğu 

c. Korozyon Dayanımı 

d. Ağırlık 

e. Enerji iletkenliği 

f. Rijitlik 

~- Yorulma Dayanımı 

h. Aşınma Dayanımı 

i. Yüksek Sıcaklık Özellikleri 

j. I sıl İletkenlik 

k. Akustik Yalı tkanlık 

ın. Estetik Görünüm 

m. Fiyat 

Bir çok mühendislik malzemesi; optimum özellikler elde etmek 

için iki ya da daha çok malzemenin kombinasyonu sonucu elde edilir. 

Mühendislik plastikleri ve metalik alaşımların mukavemet ve sertlik 

özellikleri; yüksek mukavemetli fazın tok ve sünek faz ile kombinasyonu 

sonucu elde edilirler. Buna örnek olarak yapısında O. 8 C bulunduran 

karbon çeliği verilebilir. Bu alaşım 800°C'den yavaş olarak soğutuldu

ğunda yapı, sementitin sert,ve kırılgan bileşenleri ile yumuşak yapıda

ki saf demirin tabakalarını içerir. Doğal malzemeler ve mühendislik 

malzemeleri, özelliklerinin fazların çok ince yapıda dağılırnından 

elde edildiği mikrokompozitlerdir (Hull, 1981). 

Kompozit kavramı, aynı zamanda makroseviyede de gerçeklenir. 
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İki ya da daha fazla bileşenin partiküler seviyede kombinasyonu; malze

melerin tek başına verdiği özelliklerden çok daha iyisini kullanım 

koşullarında sağlayabilir. Örneğin, üzeri çinko kaplanmış bir çelik, 

çinkonun korozyon direnci ve çeliğin mukavemet özelliklerine sahiptir 

(Hull, 1981). Benzer şekilde; yüksek basma gerilmesine: sahip beton 

kirişler 1 çekme dayanımlarının artırılması için çelik çubuklarla takviye 

edilirler. 

Son 40 yıllık dönem gözden geçirildiğinde sentetik fiber teknolo

jisinde naylon ile başlayan, aramid ve karbon fiberlerine değin uzanan 

sürekli bir gelişme görülebilir. Bu dönem içinde, fiber sertlikleri 

100 kat, dayanımları ise 3 kat artırılmıştır. Süren laharatuar çalış

maları ise bu değerlerin çok daha üzerine çıkılabileceğini ortaya 

koymaktadır (Fomey, 1986). 

Fiber ve reçine özelliklerindeki gelişmelerin bir sonucu olarak 

kompozit malzemeler; iki ana metalin (çelik ve alüminyum) elastise 

modüllerine eş ya da daha yüksek değerdeki elastisit~ modü lii ile gün

cellik kazanmışlardır (Fomey, 1986). Yeni kompozit malzemelerin ortaya 

çıkması ile birlikte fiber ve matris malzemelerinin özellik ve perfor

manslarının optimizasyonu hakkında daha geniş bilgiye gereksinim duyul

maktadır. 

Kompozit malzemelerin özendirici yönlerine karşın, klasik izotro

pik malzemelerin kullanımı konusunda sahip olunan büyük bilgi ve dene

yim birikimi nedeniyle kampazi t malzemelere geçiş yavaş olmaktadır. 

Endüstriyel alandaki gelişimi yönlendiren yenilikler; genel anlamda 

çeliklerdeki dayanım artışı ve alüminyum alaşımlarındaki ağırlık azal

malarıdır. 

Günümüzde kompozit malzemelerin birçok kullanım alanı mevcuttur. 

Plastik esaslı fiber takviyeli kompozit malzemelerin uygulama alanları 

Tablo l.l'de verilmiştir. 

Gelişmiş kompozit yapılar aracılığıyla tasarımcılığa getirilen 

yenileşme, en geniş uygulamasını havacılık alanında bulmuştur. Örne

ğin, ters ok açılı kanatlar kullanılmaya başlanmıştır. İleriye doğru 
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yönelmiş bu kanatların avantajlı yönü, sürükleme kuvvetini azaltması, 

kontrol kolaylığı sağlaması, dünüşlerde kolaylık sağlaması, küçük 

motor kullanma olanağı tanıyar ak yakıt tüketimini düşürmesi, ağırlık 

ve maliyet azalması sağlamasıdır. Bugün kanat yapısının maruz kaldığı 

yüksek gerilme değerlerini karşılayabilecek sağlamlığa sahip kompozit 

malzemeler üretilebilmektedir (Fomey, 1986). 

Tablo 1.1 Plastik esaslı, fiber takviyeli kompozitlerin uygulama 
alanları (Hull, 1981) 

Endüstri 

Havacılık 

Otomobil 

Kimya 

Mobilyacılık 

Spor 

Örnekler 

Kanatlar, uçak gövdeleri, helikopter 
pervaneleri 

Kaporta parçaları, ön paneller, tampon
lar, direksiyon milleri 

Borular, tanklar, basınç tankları 

Masa, sandalye, ev eşyası 

Golf sopası, balık ol tası, kayak 
k ana 

Yeni uçak tasarımlarında; yatay stabilize yüzeylerin, arka taraf 

yerine, ön tarafa alınmış olması yüzey üzerinde oluşan sürükleme kuvve

tinin azalması, taşıma kuvvetinin ise artması sonucunu doğurur. Bu 

yeniliğin uygulandığı AVTEK 400 yolcu uçağında yapı, iki ayrı hafif 

ve yüks~k dayanımlı aramid balpeteğinden ibaret olup; kirişlerde, 

sağlamlık ve basma dayanımına en çok gereksinim duyulan yerlerde, 

karbon fiberi destekli kompozit malzemeler kullanılmıştır (Fomey, 

1986). 

Kompozit yapıların kullanılması, bağlama elemanlarının minimuma 
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indirilmesini sağlar. Çünkü; karmaşık şekilli konstrüksiyonlar gerçek

leştirilebilir. AVTEK 400 uçağı,klasik tasarımdaki bir uçakla karşılaş

tırıldığında yarı yarıya ağırlığa sahip olduğu görülür (Fomey, 1986). 

2000 yılında bir ticari nitelikli uçağın motor harici ağırlığının 

% 50-60'ının kompozit malzemelerden oluşacağı tahmin edilmektedir 

(Fomey, 1986). 

Kara ulaşım araçlarında kompozit malzeme kullanımı havacılık 

alanındaki kadar yaygın olmasada önümüzdeki yıllarda otomotiv endüstri

sinin önemli bir kompozit malzeme kullanıcısı durumuna geleceği tahmin 

edilmektedir. Gelişmiş kompozit malzemeler günümüzde, taşıt araçların

da tahrik milleri ve yaylar gibi sınırlı kullanımdadır. Ancak otomo

billerde, iskelet, süspansiyon sistemi, direksiyon dikmesi ve bazı 

motor parçaları gibi yapısal bileşenlerde kullanılabileceği gibi bir 

çok parçanın gördüğü işi tek başına gerçekleştirilebilecek karmaşık 

elemanların tasarımında da kullanılabilecektir. 

Kompozit malzemeler haberleşme uydularının tasarımı açısından 

da özellikle çekicilik arzederler. Yüksek sağlamlıkları ve uygun sinyal 

yansıtımına elverişli düşük ısıl genleşme katsayılarının yanısıra 

hafif oluşları nedeniylede uyi u üretimi alanında idealdirler. Hafif 

kompozit malzemelerden yararlanılması enerji tüketimini azaltmak açı

sından da önem taşır (Fomey, 1986). 

Yapılan çalışmanın amacı; kompozit malzemelerin çok yönlü şekilde 

tanıtılarak, konvansiyonel 

çalışmalarla kanıtlanması, 

malzemelere olan üstünlüklerinin deneysel 

uçak endüstrisi için uygun bir malzeme 

grubu olduğunun gösterilmesi ve uygulama örnekleri ile uçak endüstri

sinde sağladığı avantajların verilmesidir. 
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2. KOMPOZİT MALZEMELER VE MATRİS MALZEMELERİ 

Kampazi t malzemelerdeki fazların boyut, biçim ve dağılımlarını 

esas alan bir sınıflandırma Tablo 2.l'de verilmiştir. Metalik alaşımla

rın çoğu, çok fazlı yapılarda difüzyon ve atomların yeniden düzenlenıne

lerini sağlayan katı hal faz dönüşümleri ile elde edilir. 

Tablo 2.1 Mikrokompozit malzemelerin sınıflandırılması 
(H u ll, l 981) 

l. Matris içinde sürekli fiberler düzenli, rasgele 

2. Matris içinde kısa fiberler düzenli, rasgele 

3. Matris içinde partiküller 

4. Tabakalı yapılar 

Ayrıca; kompozitleri matris malzemelerine göre reçine matrisli 

ve metal matrisli kompozitler olarak da sınıflamak mümkündür. İlerki 

bölümlerde uçak endüstrisinde en çok kullanılması nedeniyle reçine 

matrisli kompozitler ayrıntılı olarak verilecektir. 

2.1. Kompozit Malzemelerin Konvansiyonel Malzemelerle Karşılaştırılması 

Fiber takviyeli malzemelerin son yıllarda mühendislik uygulamala

rında kullanımının hızla artması bu gelişimin süreceğini göstermekte

dir. Tablo 2.2'de yüksek mukavemetli mühendislik malzemeleri ile kampa-

zit malzemelerin özelliklerinin karşılaştırılması yapılmaktadır. 

Mukavemet ve modül karşılaştırmalarında; kompozitlerin, kopma uzaması 

değerinde bariz bir üstünlük sağladığı, ayrıca çekme dayanımının yoğun
luğa areını olan özgül mukavEmet ve elastisite rrodiiliinün yoğunlu~a oram olan özgül 
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modül değerleri açısından büyük avantajlar sağladığı görülebilir. 

Bu değerlerin büyük olması bileşenlerin düşük ağırlıklara sahip olmala-

rı nedeniyledir. Bu özellikler, transp::ı rt parçalarında çok önemli 

birer faktör olup düşük ağırlık, büyük verim ve enerji kazancı sağlar

lar (Hull, 1981). 

1 

Tablo 2.2 Yüksek mukavemetli konvansiyonel malzemelerle, kompozit 
malzemelerin özelliklerinin karşılaştırılması (Hull, 1981) 
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Tablo 2.2'de kompozit malzemelerin özellikleri elyaf doğrultusuna 

paralel ve dik doğrultularda ayrı ayrı verilmiştir. Özelliklerin 

doğrultulara göre değişmesi bazı uygulamalarda sınırlayıcı rol oynar. 

2.2. Polimerik Esaslı Matris Malzemeleri 

Uçak endüstrisinde kullanılan kompozitlerde matris görevi yapan 

polimerik esaslı reçineler 

a. Epoksi Reçineleri 

b. Polyester Reçineleri 

c. Polyamidler (Naylonlar) 

olarak sınıflandırılabilir. 

2.2.1. Epoksi reçiueleri 

Epoksi reçineleri isimlerini lineer polimerlerin uçlarındaki 

epoksi gruplarından alırlar. Termoset grubuna ait olan bu reçineler 

mükemmel özelliklere sahiptir. Epoksi reçinelerin uzay ve havacılık 

endüstrisinde kullanılan kompozit malzemelerin üretilmesinde çeşitli 

takviyelere (karbon, cam, bor v.s.) matris malzemesi olarak seçilmesini 

de sağlayan bu mükemmel özellikler şunlardır (Chawla, 1987). 

a. Çeşitli Yüzeylere yapışma yeteneğinin yüksekliği 

b. Polimer yapısındaki eterden dolayı yüksek kimyasal direnç 

c. Aşınınaya karşı yüksek direnç 

d. Yüksek elektriksel özellikler 

e. Düşük ve yüksek sıcaklıklarda seitleşme özelliği ve bu sırada 

hiç bir yan ürünün çıkmayışı 

f. Sertleşme sırasında düşük çekme özelliği 
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2.2.2. Seyrelticiler 

Seyrelticiler; epoksi reçinelere, vistoziteyi düşürmek ve işleme

yi kolaylaştırmak amacıyla eklenirler. Reçineye eklenen seyreltici 

miktarı ne kadar yüksek olursa viskozite,Jmekanik azeilikler ve kimya

sal dayanım o kadar düşük olur. Bu azelliklerin düşme oranları kulla

nılan seyreltici cinsine gare değişir. Reçine azeiliklerinde düşüş 

seyrelticilerin % 10-15 'e kadar ilave edilmesiyle çok düşük değerlere 

indirilebilir(Chawla, 1987). 

2.2.3. Sertleştiriciler 

Sertleştirici olarak primer ve sekonder aminler, polyamidler, 

asit anhidrit, karbaksilik asit, üre formaldeit, melamin formaldeid 

ve fenolik reçineler kullanılabilir.· Sertleşme reaksiyonu; epoksi 

reçinesinin formülüncieki zincirlermdüz zincir haline gelmesi ve karşı

lıklı bağlanması şeklindedir. Böylece çok kompleks yapıda sert, rijit 

bir reçine elde edilir. 

Sertleştiricinin yanı sıra reçineye ilave edilen dolgu maddeleri 

ve pigmentler çekme özelliğini azaltırlar, kimyasal direnci, sertlik 

ve dayanıklılığı artırmalarının yanısıra maliyeti düşürürler, yüzeye 

istenen görünümü verirler (Chawla, 1987). 

2.3. Polyesterler 

Polyester reçineleri genellikle çok fonksiyonlu asit ve alkalle

rin kondensasyonu ile elde edilirler. Polyesterin üretiminde reaksiyona 

giren maddeler polyesterin cinsini belirlerler. Polyesterler bu yüzden 

aşağıdakiliç grupta toplanabilirler (Chawla, 1987). 

a. Alkidler 

b. Doymuş Polyesterler 

c. Doymamış Polyesterler 
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2.3.1. Alkidier 

Alkid reçineleri vernik, boya ve kaplayıcı maddelerin yapımında 

kullanılır. Kullanılan yağın cinsine göre üretilen alkid reçineleri 

kuruyan, yarı kuruyan ve kurumayan olmak üzere sınıflandırılabilir 

(Chawla, 1987). 

2.3.2. Doymuş polyesterler 

Doymuş polyesterlerin en önemli örneği "polietilen tereflalae' 

tır. Bu ürün tekstil, elektrik, fotoğraf film ve otomotiv endüstrisinde 

kullanılmaktadır (Chawla, 1987). 

2.3.3. Doymamış polyesterler 

Doymamış polyesterler reçineleri glikollerin ve dibazik asitlerin 

kimyasal kondensasyonu sonucu elde edilen ürünlerdir. 

Doymamış polyesterler; fabrikasyon metodlarının uygunluğu, isteni

len şekle ve büyüklüğe getirilebilmeleri ve fiziksel özellikleri nedeni 

ile bir çok alanda kullanılırlar. Kullanım yerlerine örnek olarak; koraz

yon dayanıklılığı istenen kimyasal prosesler, yeraltı ve yerüstü borula

rı, kompozit malzemeler şeklinde üretildiklerinde tekne, mobilya, otomo

tiv ve elektirik endüstrisi, uçakların, iç panelleri gösterilebilir 

(Chawla,l987). 

2.4. Polyamidler (Naylonlar) 

Naylon, polyamidlere verilen genel bir isimdir. Polyamidler 

bünyesinde amid grubu bulunduran ve molekül ağırlığı yüksek olan lineer 

polimerlerdir (Chawla, 1987). 

Sert ve dayanıklı olan polyamidlerin bir çok çeşidi vardır. 

Kompozit malzeme üretiminde kullanılan Naylon 6 ve Naylon 66 bu polya

midlerin en önemlileridir (Chawla, 1987). 
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3. FİBER TAKVİYELİ KOMPOZiTLER VE ÜRETİM YÖNTEMLERİ 

Uçak endüstrisinde kullanılan kompozit malzemelerde takviye 

malzemesi olarak cam, karbon, bor ve organik fiberler kullanılır. 

3.1. Cam Fiberler 

Cam mineralin bir çok farklı bileşimi fiber üretiminde kullanı

lır. En çok bilineni kalsiyum, bor, sodyum, demir ve alüminyum oksitle

rini de içeren silikadir (Si02). Bu camlar; her ne kadar yüksek sıcak

lıktaki işlemlerde kristalizasyon oluşsa da genellikle amorfturlar. 

Bu da genellikle dayanım 6zelliklerinde düşmeye neden olur. Kompozit 

malzemelerde cam fiber olarak kullanılan, çok bilinen üç değişik bile

şim Tablo 3.l'de verilmiştir. 

Tablo 3.1 Kompozit malz~melerde kullanılan cam fiber bileşimleri 
(Hull, 1981) 

E Camı c Cam ı s Cam ı 

Si0 2 52,4 64,4 64,4 

Al 2o3 , Fe2o3 14,4 4,1 25,0 

Ca O 17,2 13,4 -,-

Mg O 4,6 3,3 10,3 

Na20, K20 0,8 9,6 0,3 

Ba2 , 03 10,6 4,7 -,-

BaO -,- 0,9 -,-

E camı ( Electrical); çok kullanılan bir cam çeşidi olup yüksek 

mukavemet, sertlik, elektriksel ve hava direnci 6zelliklerine sahiptir. 

C camı (Corrosion) ise E camına g6re daha iyi korozyon direnci 6zellik

lerine sahiptir. Ancak çok pahalıdır ve düşük mukavemetlidir. S camı 
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ise E carnına göre çok pahalıdır. ~ung modülü ve yüksek sıcaklık direnci 

çok iyidir. Uçak endüstrisi gibi özel amaçlı yerlerde kullanılır (Hull, 

1981). 

3.1.1. Cam fiberlerin üretimi 

Plastiklerin takviyesinde kullanılan cam fiberler genellikle 

sürekli fitiller, örgü ve şeritler, keçeler, kıyılmış elyaflar şeklin

dedir. 

Sürekli fitil şeklindeki camlar,flaman sarma tekniği için uygun

dur. Keçe formundaki fiberler, pekiştirici keçe ve yüzey keçeleri 

şeklinde ikiye ayrılırlar. Pekiştirici keçeler elyaf ve sürekli fitil

Ierden yapılırlar ve mukavemeti artırmak amacıyla kullanılırlar. Yüzey 

keçeleri ise yüzey düzgünlüğü ve yüksek yüzey sertliği sağlamak ve 

yüzeyde reçine bakımından zengin bir tabaka oluşturarak korozyon diren

cini artırmak amacıyla kullanılırlar (Hull, 1981). SeçileCf~k fibE:L· 

formu üretim presesine ve parça şekline bağlıdır. Çok yönlü pekiştir

meyi sağlamak için dokumalar tercih edilir (Hull, 1981). 

Plastiklerin takviyesinde kullanılacak cam malzemelere bazı yüzey 

işlemleri uygulanır. Bunlar cam yüzeyini korumak, birbiriyle temas 

eden cam flamanların aşındırıcı etkisini azaltmak ve fiberlerin reçine 

sistemiyle iyibir arayüzey bağı sağlanması amacıyla uygulanırlar (Hull, 

1981). 

3.2. Cam Fiber Takviyeli Kompozit Malzemelerin Üretimi 

Cam takviyeli kompozit malzemelerin üretiminde, üründen istenen 

özelliklere göre değişik kalıplama yöntemleri kullanılmaktadır. Bu 

yöntemler aşağıda açıklanmaktadır. 
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3.2.1. Elle yaş kalıplama 

Bu yöntem tek yüzü düzgün istenen parçaların küçük çapta üretim

leri için uygundur. Kalıp yüzeyi ile temas eden yüzey d üzgün, diğer 

yüzeyler pürüzlüdür. Genellikle 2-10 mm kalınlıklar için bu yöntem 

uygulanır. 

Genellikle oto kaportası, cephe kaplama elemanlar, depo tank 

gibi elemanların kalıplanmasında kullanılan bu yöntem el yatırması 

ve püskürtme olarak iki ayrı şekilde gerçekleştirilir (Hull, 1981). 

3.2.2. Flaman sarma 

Bu yöntem içi boş silindir şekilli parçaların üretilmesinde 

kullanılır. Prensibi reçine banyosuyla emprenye (kaplama) edilmiş 

flamanların mandrel üzerinde bulunan silindirik kalıbının döndürülerek 

belli açılarla sarılması ve kalıp üzerinde sertleşmenin sağlanmasıdır 

(Hull, 1981). Bu yöntem şematik olarak Şekil 3.l'de gösterilmiştir. 

Şekil 3.1. Elyaf sarma ile kompozit malzeme üretimi 
(Fındık, 1988) 

Uçak endüstrisinde özellikle motorların kaportalarının pekişti

rilmesinde bu yöntem kullanılır (C-Epoksi). Cam fiberlerle takviye 
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işleminde E camına başvurulur. Sarma makinasının kapasitesine göre 

10-90 makara sisteme yerleştirilir. Makaralardan gelen elyaflar hara

ketli taşıyıcıya geldiklerinde reçineyle emprenye edilerek mandrel 

üzerindeki kalıba belirli yönlerde sarılırlar. Fiber/Reçine oranı, 

bu teknikle % 70-80 gibi yüksek degerlere ulaşabilir. Bu mekanik deger

Ierin yüksek olması demektir (Chawla, 1987). 

3.2.3. Savurma döküm 

Bu yöntem homojen et kalınlıgı istenen silindirik cisimlerin 

üretiminde kullanılır. Yöntemin prensibi, metalik döner bir kalıbın 

içerisine elyaf ve reçinenin merkezkaç kuvvet etkisiyle püskürtülmesi

dir (Fındık, 1988). 

3.2.4. Soguk pres 

Soğuk pres yöntemi ıslak kalıplama ile sıcak pres arasındaki 

boşlugu doldurmak amacıyla yapılır. 

Dişi ve erkek kalıplar arasında ürünün kalınlıgı kadar boşluk 

bırakılması ve basınç etkisiyle reçinenin kalıp içinde haraket edebil

mesi için hava takviye deliklerinin bulunması gereklidir. Kalıplama 

sırasında egzotermik reaksiyonlar oluştugundan dışarıdan ısı uygulan

maz (Hull, 1981). 

3.2.5. Sıcak pres 

Seri üretimler için oldukça ekonomik bir yöntemdir. Isıtılmış 

metal kalıplarda ve hız kontrollu hidrolik preslerde üretilmesi mümkün

dür. Kalıplama süresi parça kalınlıgına bağlı olarak 1-8 dakika, 

sıcaklık 100-170°C, basınç O, 5-15 MPa arasında degişmektedir (Hull, 

ı 981). 
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3.2.6. Sürekli levha üretimi 

Bu yöntemde prensip oldukça basittir. Reçine ve cam elyaf iki 

ayırıcı film tabakası arasında sıkıştırılır ve ısıtılmış kalıplar 

arasından geçirilerek sertleştirilir (Fındık, 1988). 

Reçine, ayırıcı film tabakası üzerine homojen bir kalınlıkta 

yayılır ve keçe şeklinde veya süreksiz fiberler şeklinde pekiştiriciler 

gönderilir. Bu tabaka üzerine yayılan ikinci tabaka ayırıcı film ile 

birlikte tamamı rulolar arasından geçerek oluşan hava kabarcıkları 

giderilir ve levha kalınlığının sabit olması sağlanır. İkinci kadernede 

tüm sistem, istenen şekle göre hazırlanmış kalıplarda ısıtılarak reçi-

nenin sertleşmesi sağlanır (Fındık, 1988). 

verilmiştir. 

Reçine 

8 ---· 
o 

.-~akviye 

Selüloz Rlm 
( 

,.--.._ ıs:atma Ruloları 

~)/ \ 
f fırın j 

ooool 

000 1~.....-_ ___.l 
Selüloz Film 

Bu yöntem Şekil 3. 2 'de 

Kesici 

Şekil 3.2 Sürekli levha üretimi (Fındık, 1988). 

3.2.7. Enjeksiyonla kalıplama 

Enjeksiyonla kalıplamada erkek ve dişi kalıplar arasına pekişti

rici fiberler yerleştirilir, bir veya bir çok enjeksiyon deliğinden 

reçineler kalıp içerisine yaklaşık 1 Atm. basınç altında verilir. 

Sistemin avantajları şunlardır ; 



ıs 

- Ürünlerin iki yüzeyi düzgündür 

- Sabit şekil ve ağırlıktadır 

Pekiştiriciler ve diğer bileşenler tek işlernde sisteme ilave 

edilirler. 

- Kapalı kalıpların kullanılmasıyla sağlığa zararlı buharlaşmalar 

önlenir. 

- Daha temiz çalışır ve az fire verilir. 

- Sertleşme ortam sıcaklığından fazla etkilenmez 

- İşçilik maliyeti düşüktür (Hull, 1981). 

3.2.8. Profil çekme 

Bu yöntem, istenilen şekilde profillerin üretimi için kullanılır. 

Profillerin şekilleri kullanılan kalıba bağlıdır ve ürünlerde boyuna 

mukavemet çok yüksektir. Yaklaşık % 60-65 fiber hacmine sahip çekme 

ürünleri elde edilir. 

Termosettingreçineyedaldırılan fiber önce bir kalıptan geçirile

rek hava ile fazla reçine alınır ve ön sertleştirilmiş kompozit melze

me son kalıptan geçirilir. Profil çekme ile kompozit malzeme üretimi 

Şekil 3.3'de gösterilmiştir. 

Fırın 

Ön kalıp 

r 

E\ yat 

Reçine tankı 

Şekil 3.3 Profil çekme ile kompozit malzeme üretimi (Fındık, 1988) 
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3.3. Karbon Fiberler 

Karbon fiberler; 6-10 ]'A'm çapında (insan saçından daha ince) olup 

bileşiminde % 99 karbon bulunan bir fiber türüdür. Yapı malzemelerinden 

farklı olarak alaşım veya bileşik halinde değildir. Karbon fiber ler; 

sürekli flaman • ya da örgü şeklinde hazırlanarak, yüksek yönlü mu'

kavemet ve ri.iitlik. özelliklerine sahip kompozitlerin üretiminde kulla
nılırlar. 

Yoğunlukları düşük olduğundan özgül mukavemet ve özgül modülleri 

oldukça yüksektir, bu nedenle uçak endüstrisinde uygun bir malzeme 

grubu oluştururlar. 

Karbon fiberler; ayrıca son derece düşük ısıl genleşme, yüksek 

yorulma dayanımı ve yüksek korozyon direnci özelliklerine de sahiptir 

(Hull, 1981). 

3.3.1. Ka~bon fiberlerin üretimi 

Karbon fiberler ön mamule bağlı olarak; dayanım dışı amaçlı ve 

takviye malzemesi şeklinde iki gruba ayrılır. Petrol türevlerinden 

elde edilen zift esaslı fiberler, genellikle dayanım dışı amaçlar 

kullanılırlar. Takviye malzemesi olarak ise PAN'dan (poliacrylonitrile) 

üretilmiş fiberler kullanılır. Bu grup içinde yüksek dayanımlı ve 

yüksek modüllü elyaf türleri vardır. Karbon fiberin tasarım malzemesi 

olarak kullanımı daha çok yüksek dayanımlı türü üzerinde yoğunlaşmak

tadır. 

Karbon fiberlerinin yüksek elastisite modülü ve çekme dayanımı; 

grafit tabakaları içindeki karbon atomları arasında varolan güçlü 

kimyasal bağdan kaynaklanmaktadır. En yüksek dayanım değerleri grafit 

tabakalarının elyaf eksenine paralel olarak yönlendirilmesi ile sağla

nır. Şekil 3.4. 'de grafit kristalindeki atom dizilişi görülmek

tedir. 

Grafit kristalinde; kafes taban düzlemindeki at cmlar arası 

uzaklık (a), iki ayrı ta bakada bulunan atomlar arası mesafeden (c) 



17 

çok daha küçüktür. Yani graf it tabakasındaki atom dizilişi çok daha 

sıktır ve dolayısıyla bağ kuvvetleri daha fazladır (Rouchon, 1987a). 

ı' 42 

A 

B 

Şekil 3.4 Grafitin kristal yapısı (Rouchon, 1987a) 

Günümüzde C elyaf üretimi büyük ölçüde PAN ön mamul kullanılarak 

gerçekleştirilmektedir. Bu polimerden elyaf elde etmenin esası; ısıl 

ve mekanik etkilerle C dışındaki elementlerin giderilmesi ve güçlü 

C-C bağlarının elyaf eksenine getirilmeye çalışılmasıdır. İşlem üç 

aşamadan oluşur; 

- Stabilizasyon 

- Karbonizasyon 

- Grafitizasyon 

C elyaf üretimi şematik olarak Şekil 3.5'de gösterilmiştir. 

PAN lifler; ağ şeklini düzenlemek amacıyla stablizasyon aşamasında 

öncelikle gerdirilir. Bu işlem sırasında bütün lifler fiber eksenine 

paralel şekilde yerleştirilir. Daha sonra yaklaşık 200-220 °C'de gergin 

durumda havada oksitlenirler (Rouchan,l987b). 

Karbonizasyon sırasında stabilize edilmiş PAN lifler, O, H ve 

N gazları bünyelerinden uzaklaştırılıncaya kadar ısıtılır. Böylece 
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Şekil 3.5 Karbon fiber üretimi (Rouchon, 1987b) 1-' 
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PAN lifler karbon fiber durumuna geçer. Karbonizasyon işlemi genelde 

hareketsiz atmosferde 1000-1500°C'de yapılır. Karbonizasyon sonucu 

ortaya çıkan fiberler Tip 2 olarak bilinen yüksek mukavemetli fiberler

dir (Rouchon, 1987b). 

Grafitizasyon işlemi Tip 1 olarak bilinen yüksek modüllü fiberle-
. o 

rin üretimi için uygulanır. Işlemde, fiberler 1800 C ve yukarı sıcak-

lıklara çıkarılır. Bu işlem sonucu elastisite modülleri artar. İşlemde; 

sıcaklık, grafitleşme oranını belirler. Kristal yapıya sahip grafit 

oranı arttıkça elyafın elastisite modülüde yükselir (Rouchon, 1987b;. 

Örneğin 1400°C'de ısıl işlem görmüş elyafın modülü 206 GPa iken 2400°C' 

de bu değer 380 GPa'ya yükselir (Rouchon, l987b). 

3.4. Karbon Fiber Takviyeli Kompozit Malzeme Üretim Yöntemleri 

Karbon fiber takviyeli kompozitler esas olarak, enjeksiyonla 

kalıplama, presle kalıplama, elle yaş kalıplama, vakumda kalıplama, 

flaman sarma, otoklavda kalıplama, profil çekme yöntemleriyle şekiilen

dirilirler (Hull, 1981). 

3.4.1. Enjeksiyonla kalıplama 

Bu yöntem özellikle termoplastiklere uygulanır ve süreksiz fiber

lerle küçük boyutlu parçaların üretiminde kullanılır. Burada fiber 

dağılımı rasgele olup yüksek mukavemet değerlerine ulaşılamaz (Hull, 

1981). 

3.4.2. Profil çekme 

Tüp ve profillerin kütle üretiminde, profil çekme yöntemi alter

natif bir teknik olarak gösterilebilir. Bu yöntemin dezavantajı epoksi 

reçinesinin sertleşme süresinin uzun oluşudur. Polyester reçineler 

daha kısa sürede sertleşirler ve profil çekmeye daha uygundurlar (Hull, 

1981). 
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3.4.3. Elle yaş kalıplama 

Uygulanması çok geniş olmayan bir tekniktir. Bunun nedeni; yönte

min tek yönlü pekiştirmeye uygun olmaması ve kontrollü bir proses 

olmamasıdır. Reçine miktarını sabit tutmak zor olduğu gibi bal peteği 

sandviç yapılar üretiminede uygun değildir (Hull, 1981). 

3.4.4. Flaman sarma 

Bu yöntem basınç altında çalışan boruların ve diğer tüp şekilli 

parçaların üretiminde başarılı bir şekilde kullanılmaktadır. Çok büyük 

parçaların bu teknikle üretimi mümkün olduğu gibi küçük parçalar çok 

seri üretilebilirler (Hull, 1981). 

3.4.5. Vakumda kalıplama 

Vakumda kalıplama; önceden reçine ile emprenye edilmiş tabakala

r ın bir kal ıba yerleştirilip kal ıp içindeki havanın bir vakum pompası 

ile emilerek tabakaların birbirine temasının sağlanması ve bir fırında 

ısıtılarak sertleşmenin sağlanmasından ibarettir (Hull, 1981). 

3.4.6. Otoklavda kalıplama 

Bu yöntem esas olarak uzay araçlarında kullanılacak karbon-fiber 

kompozitlerin üretiminde kullanılan bir tekniktir. Vakumda kalıplamaya 

benzer, ancak farkı, reçine ve fiber karışımının yerleştirildiği plastik 

muhafazaya vakumdan sonra dışarıdan basınç uygulanmasıdır. İlk yatırım 

maliyeti çok yüksektir (Hull,l981). 

3.4.7. Prepreglerle üretim 

Günümüzde karbon fiber takviyeli kompozit malzemelerin üretimi 

% 80 oranında prepreg adı verilen matrise gömülmüş C . elyaf içeren 
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levhalar kullanılarak yapılır (Aran ve Afacan, 1988). Tam sertleşti

rilmemiş bu yarı mamullerin düzenlenmesiyle oluşturulan parçalar basınç 

ve ısı uygulanarak son dayanımıarına ulaştırılır. Tek yönlü sıralanmış 

C fiberler ve üzerine sürülmüş reçineden oluşan prepregler reçineli 

yüzeyleri elle kolayca sökülebilen naylon zarfla kaplanırlar ve rulolar 

halinde stoklanırlar. Prepreg üretiminde henüz bir standart sağlanama

mış olup genelde, ağı il ıkça % 34 reçine içerecek şekilde, O. 125 mm 

kalınlığında ve 300 mm genişliğinde üretilirler. KM üretimi sırasında 

levhalar uygun ebatlarda kesilip yüzeylerindeki naylon koruyucu zarf 

kaldırılarak üstüste koyulur ve arasındaki hava merdaneleme işlemi 

ile alınır. Sonra basınç ve ısı uygulanarak sertleşme sağlanır (Aran 

ve Afacan, 1988). 

Üretimde prepreg kullanmanın yararları şöyle sıralanabilir (Aran 

ve Afacan, 1988); 

- istenilen şekilde elyaf düzeni oluşturulur. 

-Toplam ağırlık önceden belirlenebilir. 

- Sertleşme olmaksızın uzun süre korunabilir. 

-Mekanik özellikler çok geniş bir aralıkta seçilebilir. 

-Karmaşık parçaların üretimi kolaydır. 

Son mamul özelliklerinde sapmalar en aza iner. 

Çeşitli prepreg üretimleri, prepregle KM üretimi, kompozitteki 

fiber yönlenmelerinin sembolik gösterimi fiber yönlenmesine göre 

gerilme dayanımları Şekil 3.6- 3.10'da, pregreplerin depolanma ömürle

ri ise Tablo 3.2'de gösterilmiştir. 
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Şekil 3~ Prepregle KM üretiminde geçmişteki ve günümüzdeki 
uygulamalar (Rouchon, l987b) 
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Tablo 3.2 Prepreglerin depolanma ömürleri (Rouchon, 1990) 

-

TERMOSETiNG REÇiNELER 

REÇiNE CiNSi 
:ı Fenalik E po ksi Sismali d Polyamid 

Odn 

Sıcaklıgında 
3- 4 H of to 21 Gün 8 Saat 

- 18 °[ ' ta 1 Yıl 6 Ay 6 Ay 

TER~10PLAS TiKLER 

Sınırsız 

/ 

N 
.ı:--
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Şekil 3.9 Prepreglerde fiberlerin yönlenmesine göre gerilme dayanımları 
(Rouchon, l987b) N 

vı 
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Şekil 3.10 0°, 45° ve 90° yönlenmiş prepreg yüzdelerine göre elde 
edilen Young Modülü değerleri (Rouchon, 1987a) 

3.5. Bor Fiberler 

Sürekli Bor fiberleri, yüksek mukavemet ve yüksek modüllü kompo

zitlerin üretiminde kullanılmak amacı ile geliştirilmişlerdir. Uzay 

araçlarında kullanılan ilk kompozit malzemelerin pekiştiricileri olan 

bor fiberlerin tipik özellikleri aşağıda verilmiştir (Rouchon, 1987b). 

Yoğunluk 

Modül 

Çekme Mukavemeti 

Ergime Sıcaklığı 

2,6 gr/cm3 

4,2 . 106 kg/cm2 

35 . 103 kg/cm2 

2050°C 
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Bor fiberlerin özgül modülü cam fiberlerin özgül modülünden 

yaklaşık S kat daha büyüktür; Borun yüksek sertliği, kompozit malzeme

lerin hazırlanması sırasında, sürtünme sonucu fiberlerde oluşabilecek 

mekanik hasarları önlemesi açısından son derece önemlidir. Yüzey 

aşınmasına hassasiyeti düşüktur (Rouchon, 1987b). 

3.5.1. Bor fiberlerin üretimi 

Bor, çok sert, rijit ve gevrek olduğundan haddelerne, telçekme 

gibi konvansiyonel yöntemlerle üretilemez. Yaygın olarak uygulanan 

yöntem "kimyasal buhar ayrıştırması" (chemical vapor deposition) yönte

midir. Bu yöntemde bor tuzları hidrojen ile redüklenir. İşlem aşağıdaki 

tepkime uyarınca gerçekleşir. 

2 BX3 + 3 H2 - 2 B + 6 HX 

Burada X; Cl veya Be'dur. Bor hidrürleri, ısıl ayrışmayla aşağı

daki reaksiyona göre uygun bir malzeme üzerinde toplanır. 

B H + ısı - B + H2 X y 

Borhidrür sisteminin avantajı borun düşük ayrışma sıcaklıkların

da elde edilebilmesidir. Borun üzerinde toplandığı malzemenin, ayrışma 

sıcaklığında yeterli bir mukavemete sahip olması gerekir. Çeşitli 

refrakter malzemeler bu amaçla kullanılmıştır. En iyi sonuç O, 0127 

mm çapındaki Tungsten tellerle sağlanmıştır. Bu amaçla kullanılan 

Tungsten tellerinin ayrışma reaksiyonundan önce ısıtılmaları gerekli

dir. Bu şekilde üretilen Bor flamanları ayrışma koşullarına bağlı 

olarak amorf veya mikrokristalin yapıda olabilir. Homojen bir yapının 

elde edilmesi için dikkatli bir sıcaklık kontrolu gerekir. 3 km uzunlu

ğa,sürekli bor Flamanların hazırlanması mümkündür. (Rouchon,l987 b) 

Bor flaman yoğunluğunun düşük oluşu, kompozit malzeme teknoloji

sinde takviye olarak kullanılmasını cazip duruma getirmektedir. Kitle 

halinde yoğunluğu 2,34 gr/cm3 olan borun yoğunluğu Al'dan % 15 azdır. 
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Tungsten içeren bor flamanların yoğunluğu ise 2,6 gr/cm3 'tür. 

Bor fiberlerin yüzey düzgünlüğü ve yüzey hatalarının bulunmayışı 

dayanımı önemli ölçüde etkiler. Flaman üretiminden sonra yüzey düzgün

lüğünü sağlamak için kimyasal temizleme uygulanır. Çekirdek malzemenin 

yapısal özellikleri bunun üzerinde büyütülen bor flamanların mukaveme

tini önemli ölçüde etkiler (Rouchon, 1987). 

3.6. Alüminyum- Bor Kompozitlerinin Üretimi 

Bor flamanların metalik sistemlerdeki en önemli uygulaması Al-B 

kompozitleridir. Alüminyumun düşük yoğunluğu (2,7 gr/cm3), mükemmel 

şekil alabilme özelliği, korozyona karşı direnci ile takviye bor fla

manlarının yüksek mukavemet ve elastisite modülü, yüksek sertliği 

ve düşük yoğunluğu, elde edilen kompozit te birleştirilerek, bu kompo

zitlerin yapı malzemesi olarak geliştirilmesi mümkün olmuştur. 

Al-B kompozitlerinin üretiminde sıvı filtrasyonu veya döküm, 

toz metalürjisi, plazma tekniği gibi teknikler denenmiştir. Ancak 

i'difüzyonla bağlama" yöntemi en iyi sonucu vermiştir. Bu nedenle Al 

ile B fiberler arasında katı halde difüzyon bağlarının oluşumunu sağla

yan "sıcak presleme" tekniği uygulanır. Kullanılan Al matrisi dövme 

alüminyum alaşımıdır. Bunlar arasında en çok kullanılanı, ısıl işlemle 

yaşlanma sertleşmesi gösteren 6061 alaşımıdır. 

Sıcak presleme tekniğinde, 6061 alaşımı folye şeklinde şeritler 

halinde hazırlanır. Bu şeritlerin arasına bor fiberler yerleştirilip 

sıcak olarak preslenir. Fiberle Al arasında difüzyon bağlarının oluşu

mu, sıcaklık ve sürenin fonksiyonu olup 525°C'de 1,5 saatlik presleme 

süresi optimum değerler olarak belirtilmiştir (Rouchon, 1987b). 

Diğer sistemlerde olduğu gibi Al-B kampazi tl erinde de kusursuz 

bir arayüzey bağının elde edilmesi, amaçlanan mekaniksel özelliklerin 

sağlanması açısından kritik bir öneme sahiptir. Katı halde üretim 

teknikleri seçildiğinde arayüzey reaksiyonlarının hızı düşük olduğu 

için mekanik özelliklerdeki azalma daha düşük seviyededir (Rouchon, 
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1987b). 

Sıvı metal filtrasyonu tekniği uygulandığında yüksek sıcaklık 

nedeniyle arayüzey reaksiyonları hızlanır ve bor flamanları bir kaç 

dakika içerisinde ergimiş alüminyum içerisinde çözünürler. Bu çözünme

nin yanısıra görülebilecek bir arayüzey reaksiyonu ise mekanik özellik

leri olumsuz etkileyen AlBı ve B2o3 bileşiklerinin oluşmasıdır. Bu 

reaksiyonları azaltmak için bor fiberlerinin yüzeyleri SiC ile kapla

nır. B2o3 düşük ergime sıcaklığına sahip bir fazdır. AlB2 ise gevrek 

ve düşük mukavemetlidir. Bu nedenle özelliklerde düşmeye neden olur

lar (Rouchon, 1987b). 

Sıcak presleme tekniğinde de sıcaklık ve sürenin iyi ayarlanmama

sı benzer problemler yaratır. Presleme sıcaklığının ve süresinin yeter

siz olması arayüzey bağlarının tam olarak oluşmamasına neden olur. 

Al-B kompozitlerinin üretiminde dikkat edilecek diğer önemli 

noktalar ise şebllendirüen parçanın soğutma hızı ve bor flamanların 

yapıda homojen dağılmasıdır. Alüminyum ve borun ısıl genleşme katsayı

ları arasındaki büyük farktan dolayı hızlı soğutma sonucu kalıcı yüksek 

ısıl gerilmeler oluşabilir ve mekanik özellikler düşer (Rouchon, 

l987b). 

3.7. Organik Fiberler 

Nispeten yeni ve geleceği parlak bir elyaf türü olan organik 

fiberler yüksek mukavemet ve rijitliğe sahip 

polimerlerdir. 1, 36 MN/m2 çekme mukavemet i ve 

elde edilmiştir (Hull, 1981). 

büyük oranda düzenli 

60 GN/m2 çekme modülü 

Karbon fiberlerde olduğu gibi organik fiberlerde de fibere normal 

açılardaki elastisite modülü paralel açılardaki elastisite modülünden 

azdır. Bugüne kadar ticari anlamda en başarılı organik fiber "Kevlar" 

ticari adıyla Du Font şirketi tarafından geliştirilmiştir. Kevlar 

29 ve Kevlar 49 adında iki tipi mevcuttur. Kevlar 29;düşük yoğunluktaki 

aramid fiberlerin lastik, ip ve kabloların takviyesinde kullanılmak 
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üzere geliştirilmiştir. Kevlar 49,yüksek mukavemet ve rijitlik özellik

lerinden dolayı uzay, havacılık, deniz ve otomotiv endüstrisinde kulla

nılmaya uygundur. 

Kevlar polimer zincirinde birbirine tekrarlayan aromatik polya

midleri Şekil 3. lİde gösterilmektedir. 

Şekil 3. llKevlar polimer zincirinde birbirini tekrarlayan aromatik 
polyamidlerin görünümü (Hull, 1981) 

Hidrojen bağları polimer zincirinde çapraz yönde birleşmiştir, 

bu nedenle boyuna yönde yüksek mukavemete, çapraz yönde ise düşük 

mukavemete sahiptirler. Aromatik halka yapısı polimer zincirlerine 

yüksek rijitlik sağlar ve sonuçta çubuk gibi bir yapıya sahip olmasına 

neden olur (Hull, 1986). 

3.8. Fiberlerin Karşılaştırılması 

Tablo 3.3 incelendiğinde farklı bağ biçimleri ve tipleri nedeniy

le Karbon, Cam ve Kevlar 49 fiberleri arasında bazı önemli farklılıklar 

olduğu görülür. 
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Tablo 3.3 Fiber özelliklerinin karşılaştırılması (Rouchon, 1987b) 

1 

FIZiKSEL ÖZELLiKLER MEKANiK ÖZELLiKLER 

FiBER 
Fiber capı Yoguntuk / Young Modülü Kopma Kopma 

rrmı r gr/ cm3 ı [ GPa ı 
Mukaverneti Uz ama~ı 

[G Pa 1 o;o 

E Cam ı 1 o ?. • 5 5 7 5 2,5 3,5%, 

s C arnı 1 o 215 5 115 3,5 4rı/o 

--------

Bor 
100 2,G 1) o o 3,5 O ,9~'o 

- 1 •10 

- ·-

K evi ar 49 1 o 1,ı1!j '1 2 5 3' 5 . , 2,5n/o 

------ ··-----
Karbon 

7 1, 7 G 
[ 1. Tip 1 

230 3,5 1,5'% 

Karbon >~ı, 5 
!i - G 1, n 2'10 1,2 -

( 2. Tip ı o 2% 

------ -------
l<arbon 

G- 7 
(Yük. Mo d. ı 1 'o •1 o o 2.5 0,5'% 

3.8.1. Spesifik özellikler 

Kompozit malzemelerin hızlı gelişimine yol açan en önemli unsur; 

yüksek elastisite modüllü, yüksek mukavemetli ve düşük yoğunluklu 

fiberlerin kullanımıyla sağlanan kütle kazancıdır. Karbon fiberler 

özgül modül açısından E camına oranla çok üstündür. Kevlar 49 ise 

aynı açıdan E camına üstün olmasına karşın karbon fibere göre zayıf 

kalır. Fiberlerin maksimum hacimsel oranı düzenli fiber kompozitlerde 

% 70'dir Bu durumda değerler yaklaşık bu çarpan kadar azaltılmalıdır. 

Unutulmamalıdır ki düzenli kompozit malzemelerin ~ekanik özelliklerinin 

fiberlere dik doğrultudaki değerleri, paralel doğrultudakilere nazaran 

çok daha azdır (Hull, 1981). 
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3.8.2. Termal stabilite 

Hava ve diğer oksitleyici atmosferierin bulunmadığı ortamlarda, 

karbon fiberlerin yüksek sıcaklık özellikleri mükemmeldir. Karbon 

fiberler üstün özelliklerini 2000°C'nin üzerindede korumaktadırlar. 

Polimer matrislerin kullanıldığı kompozitlerde bu özellikten yararlanı

lamaz. Çünkü;bir çok matris malzemesi özelliklerini 200°C'nin üzerinde 

kaybeder (Hull,l981). 

E camının elastisite modülü ve mukavemeti 250°C'nin üzerinde 

düşme gösterir. Kevlar 49 'da bu düşme karboı1 ve cam fibere oranla 

daha fazladır. Bu durum, kevların. bir çok polimer matris içinde kulla

nılmasına engel değildir. Cam fiberin özellikleri sıcaklıkla tersinir 

olarak değişir. Kevlar ise tersinir özelliğe sahip değildir (Hull, 

1981). 

Kevlar fiberler günışığına bırakıldıklarında foto bozuillBya uğrar

lar. Hem gjrünür ışık hem de ultraviyole ışık etkili olup mekanik 

özelliklerde d üşmeye ve belirsizliğe neden olur. Kompozitler in yüzeyi 

ışık emici bir tabaka ile kaplanıp bozulma engellenebilir (Hull, 1981 J. 

3.8.3. Basma mukavemeti özellikleri 

Fiberlerin basma özelliklerinin ölçülmesi çok zordur. Sadece 

ınatris içine yerleştirilmiş fiberlerle üretilen kompozit malzemelerin 

basma mukavemetleri ölçülebilir. Ancak tüm fiberlerde basma mukavemet

lerinin çekme mukavemetlerine yaklaşık olduğu bulunmuştur. Buna rağmen 

tek doğrultuda yönlenmiş kevlar fiberlerin kullanıldığı bir laminanın 

basma mukavemetinin, çekme mukavemetinden düşük olması, fiberin özellik

lerinin anizotropik olması ve kesme mukavemetinin düşük olmasından 

kaynaklanmaktadır (Hull, 1981). 

3.8.4. Fiber kırılması ve esneklik 

Şekil 3. 12' de gösterilen çekme-uzama diyagramı incelenir se, 
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çekme işleminde bu tür fiberlerin akma göstermeden koptuğu, gevrek 

malzeme yapısında olduğu ve kesit daralmasının olmadığı görülecektir. 

N 

E ....... 
z 
l:J 

VI 
a.ı 

4 

EJ 
·c 
a.ı 
Ol 

a.ı 

E 
..:.:: 
a.ı 

W• 
2 

o 

Karbon 
(2 Tip J 

Kevlar 49 

2 J 
0/o Uzama 

Şekil 3. 12Fiberlerin çekme uzama diyagramları (Hull, 1981) 

Yalnız, Kevlar 49'un kırılması farklılık göstermektedir. Bu 

malzernede kopma öncesi belirli bir kesit daralması oluşmakta ve önemli 

oranda uzama meydana gelmektedir. Kopma sonucunda elyaflarda genellikle 

liflenme oluşur. Şekil 3.13 'de elyaf yüzeyindeki lifli yapı açıkça 

görülmektedir (Hull, 1981). 

Fiber çapı eğilmelerde çok etkindir. Yetersiz esneklik fiber 

kullanımında zorluklar yaratır ve fiber kırılmalarına yol açabilir. 

Bu nedenle fiberin eğilme kapasitesinin (esneklik) büyük olması gerek

lidir (Hull, 1981). 

Fiberin esnekliği; dairesel kesitli bir fiberi, bir f eğrilik 

yarıçapına eğmek için gerekli M momenti cinsinden aşağıdaki şekilde 

ifade edilirler (Hull, 1981). 
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Karbon Kevlar Cam 

Şekil 3. 13Fiber kırılmaları (Hull, 1986) 

9 = 
E d

4 

64 M ................ · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · · (1) 

E; young modülü, d; elyaf çapıdır. Esneklik büyük ölçüde d' ye, 

kısmende E'ye bağlıdır. Karbon, Cam ve Kevlar fiberlerinin esneklikleri 

Tablo 3.4'de verilmiştir. Düşük esnekliğe sahip fiberler tabloda ince

lendiğinde düşük modüllü oldukları görülecektir. 

Tablo 3.4 Fiberlerin esneklik özellikleri (Hull, 1981) 

Birim Karbon Karbon E O:ımı Kevlar 
(1. Tip) (2. Tip) 

Çap (d) 
rm 2 

8 8 ll 12 

Modül (E) GN/m 390 250 76 130 

Esneklik oranı 1,00 1,56 1,44 0,59 

Kırılma mukavemeti GN/m2 2,2 2,7 3,5 -,-

Minimum eğilme yarı- mm O, 71 0,37 0,12 -,-
çapı C? . ) 

mı n 
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Fiberlerin eğilmeleri, yüzey çekme gerilmelerinin artmasına ve 

sonuçta kırılmaya yol açar. Elastik deformasyon lineer kabul edilirse 

yüzey çekme gerilmesi aşağıdaki formülle belirtilebilir (Hull, 1981). 

V = E d 1 q . 2 ..................•...... · ......•..........••.. ( 2) 

~ eğilmiş bir fiberin eğrilik yarıçapıdır. Verilen bir [Jf kırılma 

gerilmesi için fiberin kırılma öncesi dayanahileceği minimum eğrilik 

yarıçapı aşağıda verilmiştir. 

E . d 1 2 ~ ......................•.............•..... (3) 

Tablo 3.4'de fiberler için yaklaşık O . değerleri verilmiştir. 
J ının 

Şekil 3.14 Kevlar 49 fiberinin; eğme sırasında 1 basma gerilmesine 
maruz kısmında oluşan deformasyonların elektron mikroskobunda 

görünüşü (Hull, 1981) 
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4. KOMPOZİT MALZEMELERE UYGULANAN DENEYLER 

Kompozit malzemelere de, konvansiyonel malzemelerde olduğu gibi 

mekanik deneyler ve tahribatsız muayene yöntemleri uygulanır. Ancak 

yapısal farklılıklarından dolayı kompozitlerde bu işlemler daha farklı 

olmaktadır. 

4.1 Mekanik Deneyler 

Kompozit malzemelere uygulanan mekanik deneyler; tek yönlü çekme 

deneyi, eğme deneyi ve kayma gerilmesi deneyidir. 

4.1.1 Tek yönlü çekme deneyi 

Fiberleri aynı doğrultuda yönlenmiş ve fiber doğrultusunda çekme 

işlemi yapılan bir kompozit malzernede oluşan gerilme için aşcığıdaki 

formül yazılabilir 1Rouchon,l987c). 

(}ç = D; Vf + ()m V m ........................................... ( 4) 

Burada; 

[Iç Kompozitin çekme dayanımı 

C/f Fiberin çekme dayanımı 

CTm Matrisin çekme dayanımı 

Vf Fiberin hacimsel oranı 

V Matrisin hacimsel oranı'dır. 
m 

Aynı bağıntı Elastisite modülü içinde yazılabilir. . Sistem 

Şekil 4.l'de gösterildiği gibi bir elektrik direnç devresine benzetile

bilir. Fiber doğrultusuna paralel yönde elastisite modülü Formül S'de, 

dik doğrultuda elastisite modülü ise Formül 6 'da verilmiştir(Rauchon,l987c). 

E Vf . Ef + V m Em .......................................... (S) 

E 
Ef Em 

Vf . Em+ Vm Ef ...... •· ................................... (6) 



Matris 

- [:C .. ·· . . .. . ... j - - -- [:'.. . . . . :- -· .. · . . . ·ı 
. .. . ·-- .. 

- - -- - -- - --- ·: : ·_.,-,',',', .. - . ,' ı 

• •• . • . • . •• ·_ :. :. ·. : ••. ~ ':'1 

Fiberlere paralel Fiberlere dik 

ı ı 
- = +-

Şekil 4.1 Fiber doğrultusuna paralel ve dik doğrultularda 
uygulanan gerilmeler (Rouchon, 1987a) 
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Elastisite modülü 231000 MPa olan T 300 ve 220000 MPa olan AS4 

fiberleri ile değişik elastisite modüllerine sahip üç değişik matris 

malzamesinin oluşturduğu kompozitlerde ölçülen ve hesaplanan elastisite 

modülleri Tablo 4.l'de verilmiştir (Rouchon, 1987a). 

Kompozit malzemeler; gevrek malzeme gibi kopma davranışı göste

rirler. Tipik kompozit ve çeliğin çekme diyagramları Şekil 4.2'de 

verilmiştir. 



Tablo 4.1 Çeşitli kompozitlerde ölçülen ve hesaplanan E değerleri 

(Rouchon, l987a) 

M AT RiS N5245C 

E = 3900 MPa 

FIBER T 300 AS 4 

vt o. 677 O, 694 

t re~ı 139 000 13 2 o 00 

M Pa 

E teori k 15 8 000 154 000 

M Pa 

E reel 1 Eteorik o. 88 O, 86 

Gerilm e 

Çelik 

Uzam o 

91 4 

E = 4100 M Pa 

T 300 AS 4 

o' 63 9 0,631 

141 000 137 000 

149 o 00 140 000 

o. 95 O, 98 

Geri! me 

N52 08 

E = 3700 M Pa 

T 300 

O, 685 

137 000 

159 000 

0,86 

ı 
ı 
ı 

ı 
ı 
ı 
ı 
ı 

Kompozit 

AS 4 

O, 69 4 

1 42 000 

154 000 

O, 92 

U zama 

Şekil 4.2 Tipik bir kompozit ve çeliğin çekme-uzama diyagramları 
(Rouchon, 1987a) 

4.1.1.1 Deneyin yapılışı 
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Çekme deneyine tabi tutulacak numune Şekil 4. 3. a ı daki ölçülere 

uygun olarak hazırlanır. Numunenin çekme kafalarına montajı ise Şekil 

4. 3. b' de olduğu gibi yapılır. Çekme hızı 2 mm/ dak olarak uygulanır 



ve parça kopuncaya kadar deney sürdürülür (Rouchon, 1987c). 

. 250 mm 

( a J 

( b ) 

~;! 

E 
E 

ı:--. 

1\ 

-r=Zmm 
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Şekil 4.3.a)Çekrne deneyi nurnunesi b)Deney düzenegi (Rouchnn,l987c) 

4.1.1.2 Denevin sonuçları 

Tipik bir çekme deneyi diyagrarn Şekil 4. 4' de gösterilmiştir. 

Malzemeler akma göstermeden kaparlar. 

Pk 

Pk/ 1 O 

Şekil 4.4 Tipik bir çekme-uzama diyagrarnı (Rouchon, l987c) 
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Çekme mukavemeti 

\) 
ç 

................................................... ( 7) 

~lastisite modülü 

E 
ı 

o 
• b • e 

.......................................... ( 8) 

Yüzde uzama 

~ı 
A % r 

ı 
o 

.................................................. ( 9) 

formülleriyle hesaplanır. 

Burada 

pk Kopma yükü (kg) 

ı İlk boy (mm) o 
b genişlik (mm) 

e kalınlık (mm) 'dir. 

4.1.2 Statik eğme deneyi 

Kompozitlere uygulanan statik eğme deneyi;Şekil 4.5'deki ölçülere 

uygun numune ve Şekil 4. 6' daki gibi bir düzenekle gerçekleştirilir. 

Eğici kafanın hızı S mm/dak 'dır ve parça deforme olana kadar deney 

sürdürülür (Rouchon, 1987c) 
e = 2 mm 

'-

b= 10 m 
Fiber doğrultusu 

m 

100 mm 

Şekil 4.5 Eğme deneyi numunesi (Rouchon, l987c) 
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R1 = 12, 5 mm . l 
========:========~ 

. ~ ~ 
l =80 m 

Şekil 4.6 Eğme deneyinin yapılışı (Rouchon, 1987c) 

Parçanın eğilme mukavemeti 

cr_ = ı2 pk · ~ ............................................ cıo) eg 
b • e 

Elastisite modülü ise 

E 
13 0,4 pk 

4 . b . e3 b. f ....................................... (ll) 

formülleri ile hesaplanır. 

Burada; 

Pk Kopma yükü (kg) 

ı Numune uzunluğu (mm) 

b Numunu genişliği (mm) 

e Numune kalınlığı (mm) 

.6f Se him ( tı. L l (mm) 'dir. 

4.1.3. Fiber-Matris arayüzeyi kayma gerilmesi deneyi 

Bu deney tek doğrultuda yönlenmiş prepreg-epoksi kompozitlerinde 

fiberler ve matris ara yüzeyi kalitesinin kontrolu için uygulanır 

(Rouchon, 1987c). 



o 
.
ll 

..c 

Kayma gerilmesi deneyinde numune ölçüleri,ve deney düzeneği 
Şekil 4.7'de verilmiştir. 

e=2mm 

u 
4 

1 20 mm 
ı i~' --------------------~, 

Rz :;.3m~ 

Şekil 4.7 Kayma deneyi numune ölçüleri ve deney düzeneği 
(Rouchon, 1987c) 
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Arayüzey kayma gerilmesi aşağıdaki formülle verilir (Rouchoiı, 

1987). 

pk rr =+-b-, -e .............................................. (12) 

Burada; 

pk Kopma yükü (kg) 

b Numune genişliği (mm) 

e Numune kalınlığı (mm) 'dir. 

4.1.4 Statik yorulrna deneyi 

Fiber takviyeli kompozitlerde yorulma mekanizması homojen malze

melerden farklılık gösterir. Örneğin metallerde yorulrna deformasyonu 

bir çatlak oluşumu ve büyürnesi sonucu oluşur. Bunun yanında kompo

zitlerde;matriste çatlama, fiber kırılması, fiber ve matrisin birbirin

den ayrılması, tabakaların çatıarnası ve tabakaların birbirinden ayrıl

ması yorulma deformasyonunun nedenlerini oluştururlar. 

Şekil 4. 8 ve Şekil 4. 9 'da iki değişik tipte hazırlanan C -epoksi 

nurnuneye uygulanan yorulma deneyi sonuçları grafik şekilde verilmiştir 

(Rouchon, 1987d). 
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Şekil 4.8.a)C-epoksi deney numunesi 
eğrisi (Rouchon, 

b)Deney numunesinin yorulma 
1987d) 
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Kompozit malzemelerin; yorulma dayanımı açısından genel bir fikir 

edinilmesi amacıyla delikli ve deliksiz numune için bir 

hafif alaşımla (Al - Ti) mukayesesi şematik olarak Şekil 4.10'da göste

rilmiştir (Rouchon, l987d). 

a.ı 

E 

'
a.ı 
c:n 

Deliksiz 

--~--~-~-}Hafif alaşım 

çevrim sayısı 

Şekil 4. lO Kompozit malzeme ve hafif alaş-:.aı yorulma eğrisi 
(Rouchon, l987d) 

4.2 Kompozit Malzemelerin Nem Absorbsiyonu Ve Tahribatsız Muayeneleri 

Kompozit malzemelerde oluşan hatalar metalik malzeme hatalarından 

farklıdır ve kırılma mekanizmasındaki etkileri çok iyi bilinmemektedir. 

Ayrıca kompozitlerin bilinen tahribatsız muayene tekniklerine tepkileri 

üzerindeki araştırmaların geliştirilmesine gereksinim olup uygun stan

dartların kurulabilmesi için mekanik performans üzerindeki etkilerinin

de araştırılması gerekmektedir (Armatlı, 1988). 

Uçaklarda bulunan kompozit malzemelerde servis sırasında oluşan 

hasarlar, prensip olarak aşırı statik ytik~ani darbe ya da yorulmadan 

kaynaklanır. Buna ilaveten uçakların uçuş sırasında maruz kaldığı 

çevre şartlarıda malzeme özelliklerinde değişme neden olmaktadır (Ar

matlı, 1988). 

Uçaklarda bulunan hidrolik sıvılar, yakıt ve- yağlarda oluşan 

sıvılar epoksi reçine matrisli kompozitlerin mekanik özelliklerini 
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çok az etkilemektedir (Armatlı, 1988). 

Ancak bu etkileşim rutubetin meydana getirdiği hasardan az olma

sına rağmen bağlanma özelliklerinde azalma oluşturabilmektedir. Tahri

batsız muayene işleminde kullanılan sıvılar da kompozit malzemeler 

üzerinde benzer olumsuz etkiler oluşturabilmektedir. Kompozit malzeme

lerin ul trasonik muayenesinde pro b ile malzeme arasında makina yağı 

kullanıldığında olumlu sonuç alınmıştır (Armatlı, 1988). 

Nem nüfuzunun bir çok kompozit malzerneye etkisi oldukça önemli 

boyutlardadır. Nem; fiber-matris arayüzeyine girerek, yalnızca arayüzey 

bağını zayıflatmakla kalmayıp boşluklar mevcutsa difüzyon hızını da 

artırmaktadır (Armatlı, 1988). 

Çevre koşullarındaki değişimierin kuru kompozitler üzerinde 

herhangi bir etkisi olmamakta ancak bir kez nem absarbe edildiğinde 

küçümsenemeyecek bir hasar oluşabilmektedir. Bu hasar hapsolunan rutu

betin alçak sıcaklıklarda donması, yüksek sıcaklıklarda buharlaşmasJ 

ile artmaktadır (Armatlı, 1988). 

Kompozit malzemelerin nem absorbsiyonu, çalışma koşullarına, 

malzemenin yapısına, iklime, parça kalınlığına, çevrenin nem yoğunluğu

na ve ortama maruz kalma süresine bağlıdır. Kampazi t malzemelerin 

su absorbsiyonunun; iklime göre değişimi Şekil 4.ll'de, malzemenin 

yapısına, çevrenin nem yoğunluğuna, parçanın kalınlığına ve çevre 

sıcaklığına bağımlı olarak değişimi Şekil 4.12'de gösterilmiştir. 



0/o 
Su 

Absorbesi 

Malzeme A 

·. 

Zaman 

Şekil 4.11 Kompozit malzemelerde su absorbsiyonunun iklime 
bağımlı olarak değişimi (Rouchon, 1987d) 

absorbe 
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Şekil 4.12 Kompozit malzemelerde su absorbsiyonunun çeşitli 
unsurlara bağımlı olarak değişimi a. Malzemenin doğasına 

b. Çevrenin nem yoğunluğuna c. Parça kalınlığına 
d. Çevre sıcaklığına (Rouchon, l987d) 
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Uçak yapılarındaki kompozit malzemelerde raslanan hata çeşitleri 

için tavsiye edilen en uygun tahribatsız muayene yöntemleri Tablo 

4.2'de gösterilmiştir. 

Tablo 4.2 Kompozit malzemelerdeki hata çeşitleri için önerilen 
tahribatsız muayeneler (Armatlı, 1988) 

~ PE NETRAN RADYOGRAFi ULTRASONI K GiRDAP 

sıvı AKIMI A 

ÇARPMA X X ı X 

AYRI LMA 
1 

X 

ÇATLAK X X V X /\ 

DEL iK 
X X 

1 HASARI 

su ı X 
1 GIRMESi 

. YILDIRIM ı X 
OÜŞMES i 

ISI HASARI X 
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5. KOMPOZİT MALZEMELERiN UÇAK ENDÜSTRİSİNDE UYGULANMASI 

Kompozit malzemelerin havacılık endüstrisinde kullanımı; havacı

lık ve tasarım mühendisliğinde son zamanlarda meydana gelen en belirgin 

gelişmedir. Bu gelişmenin nedeni, uçak malzeme ve yapılarından bekle

nen özelliklerin elde edilme isteğidir (Noton, 1974). 

Uçaklar; diğer taşıtlardan, güç/ağırlık oranlarının yüksek olması 

ile ayırt edilirler. Bu özellikler özel tasarım işlemleri sonucu yüksek 

spesifik özelliklere sahip malzemelerin üretimi ile kazanılabilir. 

Günümüzde geçerli olan prensibe göre uçak üretimindeki; hız, . emniyet 

ve ekonomi kriterleri optimize edilmediği sürece modern havacılık 

teknolojisi gerçeklestirilemez (Noton, 1974). 

Uçak gövdesinin ağırlığı; genel amaçlı küçük uçaklar için boş 

uçak ağırlığının % 46ısı, ticari uçaklarda ise % 60ıı kadardır. M2000, 

A310 ve A320 uçaklarında kütlesel dağılım Şekil S.lıde gösterilmiştir. 

Motor ağırlığı; genel olarak toplam ağırlıgın, büyük nakliye uçakların

da % 20 ı si, küçük uçaklarda ise % 10 ı u kadardır. Ağır lık problemi 

uçak teknolojisinin sürekli olarak geliştirilmesinde bir itici güç 

olmuş ve bu konuda birçok araştırmalar yapılmıştır (Noton, 1974). 

AJ 1 O . .-'1228 

Şekil 5.1 M2000, A310 ve A320 uçaklarında kiltlesel dagılım 
(Rouchon, l987d) 



Sivil uçaklarda herhangi bir yapı elemanının malzeme seçimi 

ve dizaynında yalnız mekanik ve yapısal etkenler değil, aynı zamanda 

işletme ve maliye~ hesaplarıda dikkate alınır (Noton, 1974). 

5.1 Sivil Uçaklarda İşletme ve Maliyet 

Sivil uçaklar uzun hizmet ömrü ile karakterize edilirler. Sivil 

uçakların tasarlanan hizmet ömürleri ilk kullanımları için 10-15 yıl 

olup gerçek hizmet ömürleri ise hemen hemen belirsizdir. FAA (Federal 

Aviation Ageney) yayınıarına göre kullanım süresi ticari uçaklar için 

ortalama 4000 saat/ yıl 'dır. Bu süre hafif özel uçaklar için 100 

saat/ yıl 'dır. Hafif özel uçaklar için bu değerler uçağın bulunduğu 

yer, kullanım tipi, depolama, bakırnın niteliği, tasarım ve ayrıca 

parça ve yapısal amaçlı malze~elerin seçimine bağlıdır (Noton, 1974). 

Oluşabilecek hatalar pratik nedenlerden dolayı tamamen önleneme-

diğinden yapısal onarımlar için uzunca bir süreye gereksinim duyulabi

lir. Bu nedenle uçak işletmeciliğinde, bakım onarım programlarının 

hazırlanması gerekmektedir. Gövde üzerinde yapılan kontrol, bakım 

ve tadilat çalışmaları, yıl boyunca bir uçağın 12-15 gün hizmet dışı 

kalmasını gerektirmektedir (Noton, 1974). 

Ticari uçaklarda, gövde maliyeti, toplam uçak maliyetinin % 

60 gibi büyük bir kısmını oluşturmaktadır. Öncede· belirtildiği gibi 

bu uçakların boş ağırlıkları, toplam ağırlığından daha önemli olup 

bu da ağırlık tasarrufuna öne~ kazandırmaktadır. M2000, A310 ve A320 

uçaklarında Daliyet·ın bölümlere göre dağılı~ı Şekil 5. 2' de gösteril-

miştir. 

Nakliye uçaklarında ağırlık ve performans değerlendirilmesi 

birim ağırlığının basit bir şekilde hesaplanmasına kadar inmektedir. 

Bu faktörler; uçak gövdelerinde kompozit malzemelerin kullanılma

sına· neden olmuştur. Uçakli1r büyüyüp karmaşık bir hal aldJ_kça, birim 

üni ce nin a~ı rlığ ı, maliyeti artırmilktadır. Bundan d() Layı birim ün i teLe

r-in ,leğerler--irıde i.ndirim dah<:ı çok ,:ıııern kazanmaktadır (Nocon. 1974). 



M 20CO A31 O, A32C 

Şekil 5.2 M2000, A310 ve A320 uçaklarında maliyetin bölümlere 
göre dağılımı 

5.2 Kcmpozit Malzemelerin Avantajları 
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Uçaklar genellikle gövde ağırlık kontrolu, uzun hizmet ömrü, 

sistem dizaynının ana hatları ve maliyet karakteristiklerinin yanısıra 

belirli navlun, mesafe, seyir sürati ve irtifa gibi performans gereksi

nimlerini karşılayacak şekilde dizayn edilirler. Diğer tüm koşulların 

eşit olduğu durumda ağırlığı en düşük tutan dizayn kriteri en uygun 

dizayn olacaktır. Buna göre uygun özelliklere sahip hafif malzemeler 

en ıyı verimi sağlayacaktır. Kompozit malzemeler bu amaçla kullanılabi

lecek uygun malzeme grubunu oluşturmaktadır. (Noton, 1974). 

5.2.1 Mukavemet ve rijitlik 

Modern uçaklarda yarı monolitik olarak bilinen bir yapı kullanıl

maktadır. Bu yapı ince duvar lı plakaların kuvvetlendirilmesini veya 

rijitliğin artmasını sağlar. Gövde bileşenlerinden kanat, kuyruk gibi 

kısımlarda kullanılır. Takviye elemanları iç yüzeylere tesbit edilirler 

ve bövlece konstrüksiyonun mukavemetini artırırlar. Bu tip yapılar 

yıllardan beri havacılık yapı malzemelerinin araştırılmasında önemli 



52 

bir yer tutmuştur. Yarı monolitik yapıların ince kabuk yapılardaki dizayn 

kriterleri HOFF (1974) tarafından açıklanmıştır. Hoff'a göre; kabuk 

veya plakaların bozulması veya e~ilmelerinde aşa~ıdaki ba~ıntı geçe~lidir 

p 2 wtV 
y 

ı,9 CE u )112 
t

2 .............................. (13) 
y 

Burada; 

p Nihai yük (kg) 

w Etkilenen plaka genişliği (mm2) 

t ·. Plaka kalınlığı (mm) 

gerilmesi 2 oy Malzemenin akma (kg/mm ) 

E Malzemenin Yaung Modülü (kg/mın2 ) 

Silindirik kabuk yapılarda ise Larenz (1974), Timeshenko (1974), 

Soutwell (1974) ve diğer araştırmacılarca geliştirilen aşağıdaki bağın

tı yeterli olmaktadır. 

() 0,6 E (t/R) ........................................... (14) cr 

Burada; 

R 

/, 
U cr 

Ortalama yarıçap 

Kritik gerilme 

(mm) 

( 1 2) kg, mm 

Rijitliği artıran elemanların kullanılması sapmaların etkisini 

gidermektedir ve kabuk yapısının mukavemetinin önemli oranda artmasını 

sağlamaktadır (Noton, 1974). 

Yukarıdaki bağıntılarda bulunan değişkenlerden CJ ve E silindirik 

kabukların davranışlarını belirleyen temel kriterlerdir. U ve E değer

lerinin yüksek olması kompozitlerin büyük bir gelişim göstermesini 

sağlamıştır. Tablo S.l'de; uçaklarda oldukça fazla kullanılan bazı 

malzemelerin, tek yönlü gerilme altındaki özellikleri verilmiştir. 

Burada kompozitlerin çekme mukavemeti ve elastisite modülü alüminyum 

alaşımlarınınkinden üç kat fazladır. Bu değerler yo~unluğa bölündüğünde 

özgül mukavemet ve özgül modül elde edilir. Tablo S. l incelendiğinde, 

kompozitlerin özgül mukavemetlerinin alüminyum ve ti tanyumdan 2-4 kat, 

özgül modüllerinin ise 7 kat büyük olduğu görülmektedir. 



Tablo 5.1 Bazı kompozit ve konvansiyonel malzemelerin özellikleri 

(Rouchan,l987b) 

..:.::: Young Modülü Kopma Mukavem . .KI!lpma Isı! 2 MALZEME c 
Genleşme ::ı 

Brüt Özgül Brüt Özgül Uzaması t c:n 
o 

>- Katsavısı 

Birim gr/cm3 MPa ıo 3 n-fs· i\1.Pa 10 \Js·2 % 10 -6ac 

,- 1,6 135 000 85 000 ı 600 ı 000 000 ı o 
·--+-

Cl) 
o. 

E f-

'~ r Cl) 
1,6 80 000 50 000 800 500 000 ı o > -c-

1 cı 
..:.::: 
::ı 

2: 
c ı- ı ,6 170 000 
o-"' 

ıoo 000 2 600 ı 600 000 1,5 o 
(lJ 

...cı V) 

t...-"' 
o. 

:::ı i= 1* cı>- . ı,6 90000 55 000 ı 300 800 000 ı,5 o 
:.::: N 

'- ..:.::: 
ClJ :::ı 

aı - J2 :::ı - ı,64 290 O<XJ 177 ()()() 800 488 000 0,25 -2 - 5 .._ 
·- w 
N 

:::ı o 
o 1 >- 2: 1 
o. 
E Cam-
o :- 2,15 50 ()()() 23 000 I 100 512 000 2,2 6 

:.:::· Ep o ksi 

Bor -
ı- ı,95 2 ı o ıxıo I 08 O<Xl ı 400 7ı8 000 6,5 5 

Ep o ksi 

Aramid- ,_ 1,4 90 ()()() ()cl (}()() ı 4!Xl ı cxxı cxxı 1,6 . 6 
Epoksi 

Alüminıum 1-fr 2,6 70 O(XJ 27 ()()() 550 210 000 ll 25 Alaşım ı 
7075 

'-
· Titanyum 

ı~ aı t':l.laşımı 4,3 !lO<XXl 26 000 1000 230 000 14 9 
ç:ı TA 6V ...... 
<lJ 

Alaşım! ı 

'* 
2: 

Çelik 7,8 200 (XX) 26 000 ı 800 230 000 ll 12 

35NCD16 

* --- Tek yönlü yapı 

Çok yönlü yapı 

l kg 1 mm 2 = 10 MPa 
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Şekil 5.3'de kabuk yapılarda kullanılan kompozitlerin mukayesesi 

verilmiştir. 

100 

c 
210 
o 

Yük Oranı 

Şekil 5.3 Kabuk yapılarda kullanılan Al ve Ti'un kompozitlerle 
karşılaştırılması (Noton, 1974) 

Şekil 5.3'deki diyagram, monolitik yapılardaki özellikleri sağla

yacak bileşik tabaka yapılı kompozitlerin dizaynları esas alınarak 

çizilmiştir. Kompozit malzeme eğrisinin eğiminde görülen değişim; 

takviyelerde bir eğim meydana gelmesinden önce malzemenin akma gerilme

sine ulaşılmasından kaynaklanmaktadır. 

5.2.2 Yorulma 

Uçaklarda ve başka alanlarda kullanılan reçine matrisli kompozit 

ınalzerneler, metallerde görülen ve atmosferik koşullarda ilgili olan 

bozulma problemlerini konvansiyonel malzemeler kadar göstermezler. 

Kompozit örneklerine ve yapısal bileşenlerine uygulanan labaratuar 

testleri sonucu, yorulma ömründe metalik malzemelere göre belirli 

bir gelişme görülmekte ve kompozit yapının kullanılması ile, meydana 

gelen hata azalmaktadır (Noton, 1974). 
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Bor-epoksi numuneleri ile uçaklarda kullanılan konvansiyonel 

bir titanyum alaşımının yorulma eğrileri Şekil 5.4'de karşılaştırılmak

tadır. Yukarıda "bahsedildiği gibi bor-epoksi numunelerinin yorulma 

arnrünün daha fazla olduğu gdrülmektedir. 

Şekil 5.4'de dizayn koşullarının kritik bir önem taşıdığı V/Stol 

(hem yatay, hem de dikey iniş kalkış yapabilen) uçaklarında bor-epoksi 

ve bir titanyum alaşımı için yorulma özelliği karşılaştırılmıştır. 

Aynı çevrim sayıları için bor-epoksi numunesinin özgül gerilmesi titan

yum alaşımından yaklaşık üç kat fazladır. 

Bor-epaksi 

Ti-6Al-4V 

ı :c ı i ı ct. ' lt ır" 

Çevrim 

Şekil 5.4 Bor-epoksi numuneleri ve Ti alaşımının yorulma eğrileri 
(Noton, 1974) 

1.0 1 

d O.B \------i 
E 

<:: 
o 

0.5 

~o ... 

Çelik 
4340 

Alüminyum litanyum Bor S comı 
2024 6AI-4V Kompozih kompoziti 

Şekil 5.5 Kompozitlerin ve metallerin yorulmalarını altiminyuma 

göre relatif değerleri (Noton,l974) 
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5.2.3 Tasarım 

Kompozit tasarımında iki önemli unsur vardır. Bunlardan birincisi 

laminadaki elyaf yönlenme doğrultusudur. İkinci unsur ise malzeme 

dizaynında aerodinamik koşullarında gözönünde bulundurulması zorunlulu

ğudur. Bu koşullar gerçekleştiğinde kompozit malzamelerin; imal§ta 

uygunluğu, bakım maliyetinin düşük olması ve yüksek mekanik özellikleri 

gözönünde bulunurulduğunda uçak tasarımında büyük avantajlar sağladığı 

görülebilir (Noton, 1974). 

5.2.4 Maliyet 

Sivil uçakların yapı elemanlarında kullanılacak kompozitlerin 

maliyetinin hesaplanması yalnızca malzemenin maliyeti esasına dayanıla

rak yapılmamalıdır. Maliyet hesabı Direkt İşletme Giderleri ve yatırı

mın geri dönüşü gibi iki faktörün koşullarını gerektirir. 

5.2.4.1 Direkt işletme giderleri (Direct ÜDerating Cost) 

DOC bütün sivil uçaklar için geçerli olup tarifesiz uçaklarda 

mil/ cent. ticari hava yollarında ise koltuk/ sent olarak ifade edilir. 

Hafif uçaklarda kompozit malzeme kullanılmasının etkileri üzerine 

yapılan çalışmalarda; ağırlıktan tasarruf için elde edilen avantajlar, 

büyük uçaklar için sağlanan avantajdan daha açık tanımlanabilmektedir. 

Fakat büyük üretim değerleri, düşük üretim giderleri karşılığı elde 

ediliyorsa kar edilebilir. 

5.2.4.2 Yatırımın geri dönüşü (Return on Investment) 

Hafif uçaklar gibi ticari olmayan uçaklar genillikle bu şartlara 

göre değerlendirilmezler. Kar amacıyla kullanılan havayolu uçakları, 

doğrudan doğruya ROI kriterlerine göre değerlendirilmektedir. Bu kiri

ter bazı işletme giderleri esas alınarak yüzde cinsinden ifade edilir 

(Noton, 1974). 
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ROI . (N - T) (r) s ( p . Sa + n . p . Se) . 100 ......................... (ıs) 

Burada; 

N Yıllık gelir 

T Toplam işletme giderleri/yıl 

r ı - vergi oranı 

s Filodaki uçak sayısı 

p Motor hariç gövde fiyatı 

Sa cı + % Yedek Parça (gövde)) 

n Motor sayısı 

p Motor fiyatı 

Se (1 + % Yedek Parça (motor)) 

% 10-20 arasında bulunan değerler, tipik jec filolu havayollarını 

temsil etmekte; yüksek değerler geniş gövdeli, geniş kapasiteli tiplere 

karşılık gelmektedir. Kompozitlerin uygulanması için dizayn edilmiş 

olan ticari uçaklarda yapılan çalışmalar, ROI değerinde olumlu gelişme

ler yaratmıştır (Noton, 1974). 

Görüldüğü gibi uçak yapılarından kompozit malzeme kullanılması 

ile önemli avantajlar sağlanabilmektedir. Bu nedenle geleceğin uçakla

rının kompozit malzeme ağırlıklı imal edileceği söylenebilir. Tartışma-

lar yapısal ağırlığın azaltılmasına ve düşük yoğunluktaki malzemelerin 

kullanılmasıyla uçakların yeniden boyutlandırılmasına dayanmaktadır 

(Noton, 1974). 

5.3 Uygulamalar 

Teknolojik gelişmelerin öncelikle uygulandığı ve sonuçların alın

dığı alanl:Jrın başında havacılık sanayii gelir. Çok az yer kaplayan hafif mikroe-

lektronik sistemlerin yanı sıra, yeni teknolojinin ürünü olan daha 

güçlü fakat daha hafif ve daha az karmaşık motorlar ve yardımcı sistem

ler, uçaklardaki yararlı hacimi artırmaktadır. Gelişmiş üretim teknik-

leri savesinde daha önceleri üretimi olunaksız gövde ve kanat şekilleri 

rahatça ürecilebilmektedir. Özellikle plastik ve türevleri esaslı 



fiber takviyeli kompozit malzemelerin kullanımıyla uçak endüstrisinde 

bir çok gelişme sağlanmıştır (Hoskin and Baker, 1986). 

Uçaklarda ilk kullanılan kompozit malzemeler cam fiber takviyeli 

olanlarıdır. Uygulama ilk kez 1944 yılında Amerikan BT 15 eğitim uçak

larının gövde arka kısmında cam fiber kompozit sandwiç panellerle 

gerçekleştirilmiştir. Sonraki yıllarda özellikle cam-epaksi kompozitler 

uçak yapılarında çok geniş kullanım alanı bulmuştur. Örneğin Boeing 

747 uçaklarında kontrol yüzeyleri, kaplamalar, kabin örtüsü, dahili 

bağlantı elemanları kompozit malzemelerden yapılmaktadır (Hoskin and 

Baker, 1986). 

Kompozit malzemelerin uçaklarda daha . yaygın olarak kullanımı 

1960' larda başlamış tır. Bu kullanım, bu yıllarda daha çok Amerika' da 

bor fiberler, İngiltere'de karbon fiberler şeklinde olmuştur. İleri 

Kompozit malzemeler olarak isimlendirilen karbon ve bor fiber takviyeli 

epoksi matrisli kompozitlerle konvansiyonel malzemelerin dayanım ve 

rijitlik özelliklerine ulaşılmıştır (Hoskin and Baker, 1986). 1970'ler

de Amerika' da Flll uçaklarının yatay dengeleyicileri, F4 uçaklarının 

dümenleri bor-epaksi kompozitleriyle yapılmıştır. Aynı yıllarda yine 

Amerikan askeri uçaklarından Fl4' ün yatay dengeleyicilerinde, Fl5 'in 

dikey dengeleyicilerinde bor-epaksi kompozitleri yüksek verimle uygu

lanmıştır (Hoskin and Baker, 1986). Bu yıllarda İngiltere' de karbon

epaksi kompozitlerinin gelişimi yavaş ilerlemiş, 1970'lerin ortalarında 

daha çok ticari nedenlerle bu tür kompozitler üzerinde ABD'de çalışma

lar yoğunlaşmıştır. Uçak yapılarındaki kompozitlerin imalinde kullanı

lan prepreg malzemelerinin 1979 yılı birim fiyatı bor-epoksi için 

90 $/kg karbon-epaksi için 400 $/kg 'dır (Hoskin and Baker,l986). 

C-epoksi kompozit malzemelerinin gelişimi ABD'de hızlı olmuştur. 

Fl6 uçaklarının yatay ve dikey kuyruklarında ve çeşitli kontrol yüzey

lerinde toplam % 3 oranında c--epoksi kompozit malzemeleri kullanılmış

tır. F/A-18 uçakların kanat kaportaları, yatay ve dikey kuyruk kaporta

ları, gövde arka kapagı ve bir çok kontrol yüzeyi ağırlıkça % 9, yüzey 

alanı olarak % 35 oranıncia c-epoksi kompoziti kullanılmıştır. AV-88 

uçaklaruı kanatları tamaman c-epoksidir. Bu uçaklarcia kompozit malzeme 

kullanımı açısından, gövderün ön kısmı ve bir ';ok kontrol yüzeyinele 
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ağırlıkça % 26 gibi bir orana ulaşılmıştır. B-1 bombardıman uçaklarının 

yatay kuyruklarında içyapı ve kaporta tamamen c-epoksi kompozitidir. 

F / A-18 ve AV-SB . uçaklarında C -epoksi kullanımı, Şekil S. 6 ve Şekil 

5.7'de gösterilmiştir. 

Avrupa'da; İngiliz Tornado uçaklarınıntamamen hareketli yatay 

kuyruklarında C-epoksi kullanılmıştır. (Hayes, 1984). Batı Alman ve 

Fransız Mirage 2000 uçaklarında ise· kaporta ve kontrol yüzeylerinde 

bor-epoksive C-epoksi kompozitleri kullanılmıştır (Noton,l974). 

C-epoksi l2J 

Şekil 5.6 F/A-18 uçaklarında c-epoksi kompozitlerinin kullanıldığı 
yerler (Hoskin and Baker, 1986) 

C-epoksi [] 

Şekil 5.7 AV-BB (Harrier) uçaklarında c-epoksi kompozitlerinin 
kullanıldığı yerler (Hoskin and Baker, 1986) 

Sivil havacılıkta; ileri kompozitlerin kullanımı, önceleri askeri 

havc:ıcı.Lıktaki kadar olmasada daha sonraları oldukça artınıştır. 

ABD'de çeşitli grafit-epoksi kompozit malzemelerinin uygulama çalışma-
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ları yapılmıştır. 1981 yılında çeşitli havayollarındaki lll adet Boeing 

737 uçağının spoylerleri C-epoksi malzemeden yapılmış ve 22000 uçuş 

saati sonrasında Rasar oluşturucu hiçbir problemle karşılaşılmamıştır. 

Boeing 757 ve 767 uçaklarının kontrol yüzeylerinde C-epoksi 

kullanılmıştır (Şekil 5.8). Küçük bir yolcu uçağı olan Lear Fan 2100 

(Şekil 5.9) ve dünya çevresini durmadan dolaşan iki kişilik The Rutan 

Vayager uçağı tamamen kompozit yapıda gerçekleştirilmiştir (Hoskin 

and Baker, 1986). 

Ön iniş \ 
takımı 
ko.pak[QJ:ı_,_, _ı ~ 

lSSl ~ ~ 
Arka. iniş 

tcıkımlnr_ı. 

kapo.klo.rı 
q [ k. G -epo sı 

lSj Kevlar-epoksi 

Şekil 5.8 Boeing 767'de c-epoksi ve aramid-epoksi kompozitlerinin 
kullanıldığı yerler (Hoskin and Baker, 1986) 

Şekil 5.9 Lear Fon 2100 uçn~ında c-epoksi kompozitlerinin 
kullanıldığı yerler (Hoskin and Baker. 1986) 
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Uçaklarda kullanılan bir diğer ileri kompozit ise aramid epoksi

dir. Aramid epoksi organik fiber takviyeli bir kompozittir. Örneğin 

Bo e ing 76 7 uçaklarında, motor kapakları, bagaj kapıları kanat-gövde 

bileşim kaportaları aramid-epoksiden tiretilmiştir (Hoskin and Baker 

1986). 

Uçak endüstrisinde metal matrisli kompozitler de kullanılmakta

dır. Örneğin jet motoru parçalarında, kullanımı yaygındır. Türbin 

kanatı veya yüksek sıcaklıkta çalışacak parçalar tungsten-süperalaşım 

kompozitinden tiretilirler. Fan kanatlarında ise bor-alüminyum kompozit

leri kullanılabilmesi imkanı araştırılınaktadır (Hoskin and Baker, 

1986). 

Tipik gr af i t-epoksi uçak uygulamaları Tablo S. 2' de verilmiştir. 

Avrupa'daki sivil ve askeri havacılıkta kompozit malzemelerin geçmişte 

ve güntimüzde kullanımlarının karşılaştırılması Şekil 5.10'da gösteril

miştir. 

Tablo 5.2 Uçak yapılarında tipik grafit-epoksi kompoziti 
uygulamaları (Hoskin and Baker, 1986) 

Yapı 

Bal peteği paneller: 
karbon-epaksi kabuk; 
alüminyum, fiberglas yada 
yada nomeks çekirdek 

Sandviç paneller: 
Grafit-epoksi kabuk; 
PVC çekirdek 

Monolitik paneller: 
Grafit-epoksi kabuk; 
Alaşım yada titanyum 
yapıda bağlanmış 

Monolitik paneller: 
Grafit-epoksi kabuk; 
Grafik-epaksi yapıya 
bağlanmı9 

Pli Sayısı 

2-16 

2-6 

100 

100 

Pli kalınlığı genellikle 0,13 mm'dir. 

Uygulamalar 

Kontrol yüzeyleri, kapla
malar, döşemeler, yatay 
dengeleyiciler hız frenleri 

Kontrol yüzeyleri, kapla
malar, döşemeler, yatay 
dengeleyiciler, hız frenleri 

Ana güç kutusu, kanat kuv
ruk 

Ana güç kutusu 
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15% 

18% 

SIVIL UÇAKLAR 
.. . . . . . . . . . . . . . 

A310, ;\?00/600. ATFl 42 

6 ~ 0/ 
( 10 

A:320, A3:::0/3.JO. 1\Til 72 

58% 

GEÇMiSTE 

6, S'"io 

~Hafit alaşımlar 

lB Kompozitler 

IR'! Çelik ler+ Titm;ın 

O Diger 

GÜNÜMÜZDE 

ASKERI UÇAKLAR 

lvliR!~GE 2000 

4.5% 

5 o; ,o 

2 8 ~1o 

Şekil 5.10 Avrupadaki bazı askeri ve sivil uçaklarda kompozit 
malzemelerin geçmişteki ve günümüzdeki (kütlesel %) kullanımları 

(Rouchon, l987b) 

5.3.1 Uygulama örnekleri 
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5 ~ 0/ 
;:ı '0 

Mirage 2000, ATR 72, Airbus A 320, F-14 Grumanan, F-18 ve Rafale A 

uçaklarında, kompozit malzemelerin kullanım yerleri sırasıyla Şekil 

5.11 - 5.16'da gösterilmiştir. 



C-epoksi C- epoksi 

C 1 Bor-epaksi 

C-epoksi 

C -epoksi 

C- epoksi C-epoksi 

Şekil 5.11 M 2000 uçaklarında kompozit malzem~lerin kullanıldı~ı yerler (Rouchon, 1990) 
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Şekil 5.12 ATR 72 uçaklarında kompozit malzemelerin kullanıldıgı yerler (Rouchon, 1990) 
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ŞekiJ 5.13 Airbus A 320 uçaklarında kompozit malzemelerin kullanıldıgı yerler (Rouchon, 1990) 

O' 
lJı 



• Bor-epaksi kıs1mlar 

Şekil 5.14 F-14 Grumman uçaklarında Bor-epaksi kompoziti 
uygulamaları (Rouchon, 1987a) 

l2I2zzJ C Epoksi % 10,3 

Şekil 5.15 F-18 uçaklarında c-epoksi kompoziti uygulamaları 
(Rouchon, l987a) 
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il Karbon 
• Kevlar 

Şekil 5.16 RafaleA uçaklarında Karbon ve Kevlar fiber takviyeli 
kompozitlerin kullanıldığı yerler (Rouchon, l987a) 

5.3.2. Yeni Tasarımlar ve Kompozitler 
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Gtinümüzde kompozit malzemelerin kullanımı çok değişik alanlarda 

gerçekleşmektedir. Kompozit üreticisi ülkelerin ürettikleri kompozitle

rin kullanım alanları Tablo 5.3'de verilmiştir. 

Tablo 5.3 Avrupa, ABD ve Japonya'da kompozit malzemelerin 
kullanım alanları (Rouchon, 1990) 

HAVACillK SPOR ' O i GER 

AVRUPA 50% 30% 
1 

20 °/o 

A. B. O. 33 ~~ 33 <J'o 34 o/o 

JAPONYA 5 Ol ı 80 ~~ 15 ~~ 
ı 

;O 
.l 

Fransız, Toulouse Havacılık Deney Merkezi'nin 1987 verilerine 

göre bazı malzernelerin ve kompozitlerin maliyetleri Tablo 5.4'de veril

miştir. 



Tablo 5. 4 C. E. A. T
1

. 'nin 1987 verilerine göre bazı malzemelerin 

ve kompozitlerin üretim maliyetleri (Rouchan,l990) 

MALZEME MALiYET 

Çelik 2 # 1 kg 

Hati f alaşım s ş 1 kg 

Yüksek mukavemet 6 $1 kg 
li çelik 

Kompozit (cam l 40 $1 kg 

Titanyum ( TA6V) 80 $1 kg 

Kompozit (aramid) 120 ~ 1 kg 

Kompozit (karbon) 180 $J kg 
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Kompozit yogun uçakların tasarımı ve imalinde en cesur ve belir

gin adımlar küçük uçak üreticisi firmalar tarafından atılmıştır. Özel

likle şirketler ve işadamları tarafından tercih edilen "business" 

veya "corporate planes" diye isimlendirilen 3-4 kişilikten 10-15 kişi

liğe kadar kapasiteli olan uçaklarda oldukça yaygın kompozit malzeme 

uygulamaları vardır. 

Bu konuda en yoğun yatırım ve çalışmayı yapan firmaların başında 

Amerikan Beech firması gelmektedir. Şekil 5.17 'de Beech firmasının, 

gövdede tamamen kompozit malzeme kullanarak düşük maliyetle ürettigi 

S kişi ile 432 km/ saat hız yapabilen ModeJ -81 uçağı görülmektedir. O 
Aynı firmanın yine tamamen kompozit malzeme kullanarak ürettiği 7-3 

kişilik bir diğer modeli Şekil 5.18'de gösterilmektedir. 

1. C.E.A.T.: Centre Essais Aeronatüpıe Toulouse (Toulouse [iavacLlık Deney 
Merkezi). 
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Şekil 5.17 Amerikan Beech firması tarafından gövdesi tamamen kompozit 
malzeme olarak üretilen Model-Bl uçağı (Şahin, 1987) 

Şekil 5.18 Beech firması tarafından tamamen kompozit malzeme gövdeli 
olarak üretilen bir'uçak modeli (Şahin, 1987) 

Starship modeli uçak, Beech firmasının ilginç bir modelidir 

(Şekil 5.19). Saatte 630 km hız yapabilen bu uçaklarda iki adet "P.IV. 

Canada PTG-6 7" tipi, her biri 100 hp' lik motor Lar kullanılmıştır. 

Motorlar ') c 
-':ı m çaplı 4 kanatlı hidrolik olarc:ık ça.hşan sabi.t devirli 

kompozit pervaneleri döndürmektedir. Su ııçak protatip:i.nir: hazırlanrııusı 
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sırasında yaklaşık 12000 takım ve aparat tasarımı ve üretimi yapılmış

tır. Karbon-epaksi ve Kevlar-epoksi kompozitlerinin yaygın olarak 

kullanıldığı bu uçağın kompozit gövde ve kanatlarının otoklavda pişi

rilmesi için firma dünyanın en büyük (7,60 m çapında ve 18,25 boyunda) 

otoklav fır~riinı kurmuştur (Şekil 5.20). Hidrolik yükleme rampasına 
sahip otoklavda Starship'in gövde ve kanat ana parçaları lO Atmosfer'e 

kadar basınçta 300°C'a kadar ısıtılarak sertleştirilmektedir. Otoklavın 

içinde saatte 128 km hıza ulaşan hava akımları üretHebilmektedir. 

Starship I'in fiber takviyeli gövdesinin ağırlığı yaklaşık olarak 

230 kg'dır. 

Şekil 5.19 Beech firmasının ürettiği Starship modeli uçaklar (Şahin, 
1987) 
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Şekil 5.20 Beech firması tarafından Starship modeli uçakların 
gövdeleri için kurulan dünyanın en büyük otoklav fırını 

(Şahin, 1987) 
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Şekil 5.2l'de, gövde üzerinde son düzeltme işlemlerinin yapılması 

gösterilmektedir. Kompozit gövde parçalarının otoklavdaki pişirme 

ve sertleştirme işlemleri ile kesme işlemleri bilgisayar yardımı ile 

otomatik olarak yapılmaktadır. 

Starship I uçağının reçine matrisli kompozitlerden yapılması alü

minyum gövdeli olanlara göre % 15 hafif olmasını sağlamıştır. Uçağın 

çeşitli bölgelerine binen iç ve dış yükler hesaba katılarak dizaynda, 

nomeks bal peteği tipli sandiviç yapılar, kevlar ve karbon kompozit 

yapılar kullanılmıştır. Bütün malzemeler otoklav fırınında basınç ve 

sıcaklık altında kimyasal olarak birleştirilip, tek parçadan ibaret 

hafif ve sağlam bir yapı elde edilmiştir. Buna rağmen uçağın bazı bölge

lerinde titanyum, alüminyum ve diğer metaller de kullanılmıştır (Şahir,, 

ı 987). 

Starship uçakları ile ilgili bir ilginç konuda, fAA (Federal 

Havacılık Kurumu) 'nın bu uçakların sadece açık renkler ve tonları 

ile boyancıbileceğine izin vermesidir. Uçcıkların koyu renkle boyanınası 

durumunda; güneş ışınlc:ırı emi_Lece:~i için, epoksi re<;inelerinin yumıısama 



tehlikesi ile karşılaşılabilir (Şahin, 1987). 

Şekil 5.21 Starship modeli uçakların kompozit gövdeleri üzerinde 

monte işlemleri (Şahin, 1987) 
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Du Pont ve Dow Chemical Co. şirketleri tarafından yatırımı yapı

lan Avtek 400 tipi uçakta kullanılan başlıca malzeme, kevlar fiber 

takviyeli kompozit malzemelerdir. Bu uçak Şekil 5.22'de gösterilmiştir. 

Nomeks bal pete~i yapı Uzerine kevlar kaplama yapılarak klasik perçinli 

baglama giderilmiş, bunun sayesinde % 15 a~ırlık tasarrufu sa~lanmış

tır (Şahin, 1987). 



Şekil 5.22 Başlıca malzeme olarak kevlar fiber takviyeli 
kompozitlerin kullanıldığı AVTEK 400 uçağı (Şahin, 1987) 
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6. DENEYSEL ÇALIŞMALAR 

Kompozit malzemelere uygulanan mekanik deneyler çekme deneyi, 

statik eğme deneyi, fiber matris arayüzeyi kayma gerilmesi deneyi 

ve yorulma deneyidir. 

Deneysel çalışmalarda; Fransız Ulusal Havacılık Konstrüksiyon 

Mühendisliği Fakültesi (E.N.S.I.C.A.)'nın kompozit malzemeler için 

_hazırlamış olduğu standartıara uyulmuştur. 

6.1. Deneylerde Kullanılan Malzemeler 

Deneylerde tek yönlü ve örgü karbon-epaksi malzemeler kullanıl

mıştır. 

6.2. Deneylerde Kullanılan Ölçü Aletleri ve Cihazlar 

Deney ler için, Eskişehir TUSAŞ Ivlotor Fabrikası kal i te kontrol, 

mekanik labaratuvarlarındaki üniversal test cihazı kullanılmıştır. 

Amerika yapımı, SATEC UTC-60 HTL markalı bu cihazda, hem çekme hem 

de basma deneyi yapılabilmektedir. Cihaz elle veya otomatik çalışabil

mekte 27.200 kg maksimum kuvvet uygulanabilmektedir. Çekme ve basma 

hızının ayar lanabildiği makinada hassasiyet O, l kg' dır. Çekme deneyi 

için cihazın mevcut çeneleri kullanılmış, eğme ve kayma gerilmesi 

deneyleri için özel aparatlar yapılara!:~ test cihazına monte edilmiştir. 

Eğme deneyi için imal edilen aparatlar Şekil 6.1 'de, kayma deneyi 

için imal edilen aparatlar ise Şekil 6.2'de gösterilmiştir. 
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6.3. Deneyierin Yapılışı 

Ternin edilen numunelerle çekme, eğrne ve kayma gerilmesi deneyleri 

yapılmıştır. Deneyierin yapılmasında amaç; kompozit malzemelerin, 

çekme dayanımı, eğrne dayanımı, kayma gerilmesi ve elastisite modülü 

değerlerinin pratik olarak bulunması ve konvansiyonel malzemelerle 

karşılaştırılarak, Bzellikle havacılık endüstrisinde kullanılan malze

rnelerden beklenen Bzellikleri sağladığının gösterilmesidir. 

6.3.1. Deney numunelerinin hazırlanması 

Çekme deneyi için 2 adet standart, 1 adet de standart dışı numune 

ternin edilmiştir. Eğrne ve kayma gerilmesi deneyleri için, temin edilen 

kompozit plakalardan, genişlik ve boy olarak standart, kalınlık olarak 

standart dışı nurnuneler hazırlanmıştır. Nurnuneler, freze tezgahında 

kesilmiş ve çentik etkisini ortadan kaldırmak için tesviye işlemi 

uygulanmıştır. 

Çekme deneyi numunelerinin çene tarafından tutulacak kısımları 

özel olarak plastik koruyucu ile kaplıdır. Bunun nedeni ezilme sonucu 

oluşabilecek deformasyonu önlemektir. Çekme deneyi, e~rne deneyi ve 

kayma gerilmesi deneyi numune ölçüleri sırasıyla Tablo 6.1, 6. 2 ve 

6.J'de verilmiştir. 

Tablo 6.1 Çekme deneyi numunelerinin ölçüleri 

Numune No Numune Cinsi b (mm) e (mm) ı (mm) 

----

Standart Tek yönlü (00) 16 l.OO 250 

ı C-e po ksi (tek yönlii, 00) 16 1.05 250 
') C-epoksi (tek yönlü, 00) 16 1.05 250 L.. 

J C-epoksi (tek yönlü, 0°1 
/ 30 3.75 250 
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Tablo 6.2 Eğme deneyi numuneleri ve ölçüleri 

Numune No Nu.mune ,, 4 • 

ı (mm) b (mm) (mm) c... ın sı e 

Standart Tek yönlü, 00 80 10.00 2.00 

ı C-Epoksi (örgü) 80 10.35 2.35 

2 C-epoksi (örgü) 80 10.15 2.35 

3 C-epoksi (örgü) 80 10.00 2.35 

4 C-epoksi (örgü) 80 10.10 2.35 

5 C-epoksi (tek yönlü, 00) 80 10.30 3.45 

6 C-epoksi (tek yönlü, 00) 80 10.40 3.45 

7 C-epoksi (tek yönlü, 00) 80 10.15 1.90 

8 C-epoksi (tek yönlü, 0°1 
/ 80 10.20 1.90 

Tablo 6.3 Kayma gerilmesi deney numuneleri ölçüleri 

Numune No Numune Cinsi l (mm) b (mm) e ( ' ',mm) 

Standart Tek yönlü, 00 20.0 10.00 2.00 

1 C-epoksi ( .. .. \ ,orguJ 20.1 10.25 2.35 

2 C-epoksi ( öroü )f 
o ' 20.1 10.30 2.35 

3 C-epoksi (örgü) 20.1 10.20 2.35 

4 C-epoksi (örgi.i) 20.1 10.10 2.35 

s C-epoksi (tek yönlü, 00) 20.0 10.30 3.45 

6 C-epoksi (tek yönlü, 00) 20.0 10.30 3.45 

7 C-epoksi (tek yönlü,90°) 20.0 10.30 3.45 

8 C-epoksi (tek yönlü, 90°'\ 
1 20.0 1.0.30 3.45 

9 C-epoksi (tek yönlü, 00) 20.0 10.30 1.90 

lO C-epoksi (tek yönlü, ')o\ 1. J 20.0 10.30 1.90 
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6.3.2. Çekme deneyinin yapılışı 

Numuneler, çenelere sıkıştırıldıktan sonra 2 mm/ dak. çekme hızı 

uygulanmış, numune kopuncaya kadar deney stirdlirtilmtişttir. 

6.3.3. Eğme deneyinin yapılışı 

b ve 1 ölçtileri standart, e ölçtisli standart dışı olmak fizere 

8 adet numuneyle çalışılmıştır. 

Deneye tabi tutulacak numuneler yapılan özel aparata, standarta 

uy_sun biçimde yerle~tiriJ.miş (Bkz. Şekil 4.6), S mm/dak basma hızıyla, 

numune kırılırıcaya kadar deney sürdürülmüştür. 

6.3.4. Kayma gerilmesi deneyinin yapılışı 

Deney 10 adet numuneyle gerçekleştirilmiştir. 1 mm/ dak basma 

hızıyla çalışılmış, numuneler kırılıncaya kadar deney sUrdürülmüştür. 

Test cihazına, yapılan özel aparat monte edilerek çalışılmıştır. 

6.4. Deney Sonuçları Ve İrdelenmesi 

Yapılan deneyler sonucu elde edilen verilerin değerlendirilmesi 

teorik değerlere ve konvansiyonel malzemelere göre yapılmıştır. 

6.4.1. Çekme deneyi sonuçlarının irdelenmesi 

\!evcut numunelere uyguL.:ınnn eleneylerde elde eelilen veriler 4. 

Göltimele verilen çekme dayanımı (Bkz. Formül ...,\ 
1 _.'' elastisite modülü 

(Bkz. 2ormtil 8' ve % uzama (Bkz. Formül 9) formüllerine uygulnnmıştır. 

Deney sonuçları Tab lo 6. 4' de, hesapLınan çekme dayanımı ( vç), elastisi

te :nodülii (E) ve '~ uzama ılegerleri Tablo 6.5'cle veri.Lmi:;ıtir. 



Tablo 6.4 Çekme deneyi sonuçları 

Numune No Kopma Yükü (kg) Toplam uzama (mm) Lü (mm) 

ı 2152 2.52 1.01 

2 2260 2.67 1.07 

3 9865 2.22 0.89 

Tablo 6. S Çekme deneyi sonucu hesaplanan 0:, E ve % uzama rler~erleri 
ç 

Numune No ~ 
2 

(kg/mm ) E rı 2 \ \.<g/mm ; 07 
/o U zama 

1 128.09 12682 1.008 

2 134.52 12572 1.068 

3 87.68 9852 0.089 
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1 ve 2 nolu numuneler standart ölçülerdedir. Bu numunelerden 

elde edilen (7 ve E dezerleri, Rouchon (1987) tarafından verilen 
ç -

(Bkz. Tablo 5.1) C-epoksi tek yönlü kompozitinin de.~erlerine % d0-90 

oranında yaklaşıktır. Düşük kabul edilecek bu yüzde 10-20' lik sapma 

malzemedeki fiber fraksiyonundan (Vf) kaynaklanabilir. 3 nolu numuneele 

elde edilen sonuçlar ilk iki nurnuneye oranla düşüktür. Rouchon ( 1987), 
') 

tek yönlü C-epoksi kompoziti için çekme dayanımı 160 kg/mm~ vermiştir. 
? 2 

Bu değer 1 ve 2. numunede 128 kg/mm-, 3. numunede 87.68 kg/mm çıkn:ış-., 
tır. Hull (1981) tarafından ise çekme dayanımı 140 kg/mmL verilmistir 

(Bkz. Tablo 2.2). Elastisite modülü değerlerinde deneysel ve öne sürii

len teorik değerler arasındaki fark daha azdır. ;~ uzama de~erlert 

incelendiğinde Rouchon (1987) ile aynı sonuçlanı ulas-ı.ld:q;ı göri.ihü.ş

tiir. 
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Uçak endüstrisinde, dayanırnın yanında hafiflikte, istenen bir 

özelliktir. Bu ytizden malzeme seçiminde, özgtil mukavemet ve özgill 

modül değerleri önemli bir kriterdir. Yapılan deneylerde elde edilen 

(l ve 2 nolu numuneler) özgill mukavemet ([)lt) ve özgül modül (E/ 0 ) 
c; 

değerlerinin, Rouchon'un (1987) uçaklarda kullanılan tiç değişik metal 

hakkında verdiği değerlerle karşılaştırılması Tablo 6. 6' da verilmiştir. 

Tablo 6.6 1 ve 2 nolu çekme numunelerinin 3 değişik metalle 
karşılaştırılması 

Halzeme \J / ~ i mm) 
ç 10 6 

1. Numune 80 

2. Numune 84 

Hafif Alaşım (7075) 21 

Titanyum Alaşımı (TA 6V) 23 

Alaşımlı Çelik (35 NCD 16) 

E 1 D' (ı:ım) 

7926 

7857 

2700 

2600 

2600 

106 

Tablo 6.6rdan da görüldüğü gibi C-epoksi numunelerinin özgül 

mukavemet degerierir konv~nsiyonel malzemelerden yaklaşık 4 kat, özgül 

modülleri ise yaklaşık 3 kat fazla çıkmıştır. Sonuç, bu iki kriter 

açısından C-epoksi kompozitlerinin uçak endüstrisi için uygun bir 

malzeme grubu olduğunu göstermektedir. 

6.4.2. Eğme deneyinin sonuçlarının irdelenmesi 

Eğme deney Lerinde ör;_;ü yapıya sahip C-epoksi numuneler ve fiber

leri 0° yönlendirilmiş C-epoksi. numuneler.l_e çalışılnn.şt:ır (Bkz. Tablo 

6. 3). Rouchon ( l t)87) tarnfındmı verilen eğilme dayanımı (Bkz. Formül 

lO), elastisi te mo d üli.i (Bkz. Formül 11) formüllerinde, deneyde edilen 

sehirn ve kopma yiikü de\~erleri kul.LanıL:ırnk lıulunc:ın de:;erler Tablo 

6.7'rtc verilmiştir. 
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Tablo 6.7 Eğme deneyi sonuçları 

Numune No Se him (mm) Pk (kg) ()' _ r lzg/mn2) E ( : 2) 
eo' ,kg1mm 

b 

l 5.65 38 79.78 6409 

2 5.175 38 8135 7135 

3 4.62 35 76.05 7463 

4 5.45 36 77.45 6450 

s 4.01 ıs s 151.71 11727 

s 4.32 162 157.04 11226 

7 9.80 72 234.64 13507 

[3 9.45 70 228.12 13552 

Rouchon (1987) ve Hull (1981) tarafından verilen C-epoksi özel

liklerinde, elastisite modillU de~erleri çok yönlü yapılarda, tek-yönlü 

yapılara oranla >~ 40-50 dUşilktür. Yapılan deneylerde de bu özellik 

kanıtlanmıştır. E değeri; tek yönl il kompozitlerde ortalama olarak 12500 

kg/mm2 , örgü yapıda ise ortalama olarak 6800kg/mm
2 

olarak bulunmuştur. 
Yani çok yönlü numunelerde E değeri tek yönltilere göre % 46 düşüktür. 

Buradan elde edilen sonuç;istenen özellikler açısından fiber doğrultusu~ 

nun önemli bir etken olduğudur. 

6.4.3. Kayma gerilmesi deneyi sonuçlarının irdelenmesi 

Deneyde, özelliklerin değişiminin gözlenmesi için tek yönlü 

fiber plakatlan 0° ve 90° açılarda numuneler1e çalışılmıştır. Fiber

::ıatris arayüzeyi kayma ;serilmesinin hesaplar.ması için Rrmchon (1987) 

tararından verilen kayma gerilmesi formül li (Bkz. Formül 12) kullanıl

mısı::ır. Deneyde elde edilen Pk de;~er.leri ve hesaplanan kayma gerilmesi 

((k'ı clef~erleri Tablo 6.3'de verilmiştir. 
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Tablo 6.8 Kayma gerilmesi deneyi sonuçları 

Numune No Pk (kg) tk ( ' ') kg; mm-) 
·----

ı 210 6.53 

2 182 5.63 

3 214 6.69 

4 300 9.47 

s 330 6.96 

6 330 6.96 

7 196 4.13 

8 157 3.36 

9 149 5. 71 

10 165 6.32 

Daha önceki bölümlerde de ve:rildi~i gibi (Bk::.. Şekil 3.10 ve 

Şekil 3 .ll) kayma gerilmesine muka vim kampazi t malzemeler 0°, ± Z+:f 

ve 90° yönlü fiberlerin belirli kombinasyonları ile oluşturulan malze

melerdir. Deneylerde kullanılan kompozitler bu kombinasyonlardan oluş

madığı için (k cie~erleri düşük çıkmıştır. 7 ve 8 nolu numuneler 90° 

yönlü, 5, 6, 9 ve 10 numaralı numuneler 0°, 1, 2, 3 ve 4 numaralı 

fiberler örgü yapıdadır. Rouchon 'un (1987) verdi2,i (Bkz. Şekil 3 .lO) 

değer lerde de bu kombinasyonlar kayma gerilmesine uygun kompozitler 

sınıfına alınmamıştır. 

Xompozit malzemelerde; fiber yönlenme oranları, çekme ve eğmede 

oldu~u gibi kayma gerilmesi dayanımında da önemli bir unsurdur. 
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7. GENEL SONUÇLAR 

Havacılık ve uzay teknolojisinde yapılan yenilikler, araştırma 

geliştirme programları, ttim dikkatleri yüksek dayanımlı, yüksek modtillti 

ve hafiflik özelliklerine sahip kompozit malzemeler üzerinde yoğunlaş

tırmıştır. 

l. Bir matris malzeme ve içine yerleştirilmiş fiberlerden oluşan 

kompozitler sağladıkları üstlin özellikleri ile birçok sektörde tercih 

edilmektedir. 

2. Kompozit malzemeler, konvansiyonel malzemelerle karşılaştırıl

dığında; hafiflikleri nedeniyle, özgül mukavemet ve özgül modül değer

leri açısından büyük üstünlük sağlamaktadır. 

3. Çeliklerde sağlanan mukavemet artışları, alüminyum alc.sımla

rından sağlanan ağırlık azalmaları ve kompozit malzemeler konusundaki 

tam oluşmamış bilgiler, kompozit malzemelere geeişi yavaşlatmaktadır. 

4. Reçine matrisli kompozitlerde yüksek sıcaklık özellikleri 

konvansiyonel malzemelere göre düşüktür. 

S. Kompozit malzemelerin üretimi güç ve maliyeti yüksektir. 

Ancak sağlanan gelişmelerle bu problemler aşılınaktad•ır. 

6. Hava taşıtlarında 

kriterlerine göre yapılır. 

konstrüksiyonlar ekonomi, hız ve emniyet 

Yatırımın geri dönüşü açısından maliyet 

ikinci plana alınmakta ve kompozitler tercih edilmektedir. 

7. K0mpozit malzemeler hafiflik, güçlülük, uçuş menzilinin ve 

yük kapasi tesinin arı:ması, korozyon direnci ve uygulamaya konulacak 

teknik yenilikler açısından askeri ve sivil havacılı.kta giderek artan 

oranlarda kanat, gövde, yatay/dikev dengeleyiciler olnrak ~ullanım 

alanına girmi~şlerdir. 

8. Deneysel çalışmalarcia da kanıtlandığı ;;ibt, kompoz:i.t rnalzc-

me ler fiber yönlenıne açı üır:ını.n kombinasyonu Uc dc;isi.k geri! r:ıelere 



mukavim olmaktadırlar. 

9. Kompozit. malzemeler, sağladıkları üstün özellikleriyle, önü

müzdeki yıllarda da gelişimlerini sürdürecek, bilim ve teknoloji dünya

sında çok daha geniş bir yer kaplayacaktır. 
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