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OZET

Hafiflikleri ile metallere gore son derece avantajli olan kompo-
zit malzemeler, giiniimiizde c¢ok yaygin bir sekilde kullanilmaktadir.
Sivil ve askeri ucaklarin gévde ve motorlarinda kompozit malzemelerin
kullanimi, son zamanlarda havacilik ve tasarim mithendisiiginde en belir-
gin gelismeler olmustur. Bu ¢alismada kompozit malzemelerin yapilara,
ozellikleri ve iiretim yontemleri tanitilmis ve ugak yapilarinda uygula-
ma ornekleri verilmistir. Mekanik incelemelerle de, kompozit malzemele-
rin havacilik endlistrisi i¢in uygun bir malzeme grubu oldugu gdsteril-

mistir.



SUMMARY

Composite materials compared with the other metals being remark-
ahly advéntageous due to their lightness, are used in aircraft:
industry on a vast scale. The application of composite materials to
different 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. GIRIS VE AMAC

iki ya da daha fazla malzemenin, uygun olarak &zelliklerini
tek malzemede toplamak yada yeni 6zellikler ortaya c¢ikarmak amaciyla
birlestirilmesi sonucu olusturulan malzemelere kompozit malzemeler
denir (Hull, 1981). |

Kompozit malzemeler asagidaki 6&zelliklerin gelistirilmesi igin

iretilirler. Bu &zellikler hepsi ayni anda gelistirilemez (Findik,
1988).

a. Dayanim

b. Kirilma Toklugu

¢. Korozyon Dayanimi

d. Agirlak

e. Enerji Iletkenligi

f. Rijitlik

¢. Yorulma Dayanimi °

h. Asinma Dayanimi

i. Yiiksek Sicaklik Ozellikleri

j. Is1l Iletkenlik

k. Akustik Yalitkanlik

. Estetik Goriintim

m. Fiyat

Bir ¢ok mithendislik malzemesi; optimum 06zellikler elde etmek
ig¢in iki'ya da daha ¢ok malzemenin kombinasyonu sonucu elde edilir.
Miihendislik plastikleri ve metalik alé$1mlar1n, mukavemet ve sertlik
ozellikleri; vyilkksek mukavemetli fazin tok ve siinek faz ile kombinasyonu
sonucu elde edilirler. Buna Odrnek olarak yapisinda 0.8 C bulunduran
karbon ¢eligi verilebilir. Bu alasim 800°C"'den yavas olarak sogutuldu-
gunda vapi, sementitin sert-ve kirilgan bilesenleri ile yumusak yapida-
ki saf demirin tabakalarini igerir. Dogal malzemeler ve mithendislik
malzemeleri, Ozelliklerinin fazlarin ¢ok ince yapida dagilimindan
elde edildigi mikrokompozitlerdir (Hull, 1981). '

Kompozit kavrami, ayni zamanda makroseviyede de gergeklenir.



Iki ya da daha fazla bilesenin partikiiler seviyede kombinasyonu; malze—
melerin tek basina verdigi oOzelliklerden ¢ok daha iyisini kullanim
kosullarinda saglayabilir. Grnegin, lizeri ¢inko kaplanmis bir ¢elik,
¢inkonun korozyon direnci ve ¢eligin mukavemet Ozelliklerine sahiptir
(Hull, 1981). Benzer sekilde; yiilksek basma gerilmesine sahip beton
kirisler, cekme dayanimlarinin artirilmasi ig¢in g¢elik gubuklarla takviye

edilirler.

Son 40 yillik dénem gbézden gegirildiginde sentetik fiber teknolo-
jisinde naylon ile ba@layan, aramid ve karbon fiberlerine degin uzanan
slirekli bir geli§me goriilebilir. Bu donem ig¢inde, fiber sertlikleri
100 kat, dayanimlari ise 3 kat artirilmistir. Siiren labaratuar calis-
malari ise bu degerlerin ¢ok daha {izerine ¢ikilabilecegini ortaya
koymaktadir (Fomey, 1986).

Fiber ve regine 0Ozelliklerindeki gelismelerin bir sonucu. olarak
kompozit malzemeler; iki ana metalin (celik ve aliiminyum) elastise
modlillerine es yada daha yiksek degerdeki elastisite modiilii ile giin-
cellik kazanmislardir (Fomey, 1986). Yeni kompozit malzemelerin ortaya
¢i1kmasi ile birlikte fiber ve matris malzemelerinin Czellik ve perfor—
manslarinin optimizasyonu hakkinda daha genis bilgiye gereksinim duyul-

maktadir.

Kompozit malzemelerin Ozendirici yonlerine karsin, klasik izotro-
pik malzemelerin kullanlml konusunda sahip olunan biiyiik bilgi ve dene-
yim birikimi nedeniyle kompozit malzemelere gegis yavas olmaktadar.
Endiistriyel alandaki gelisimi ydnlendiren yenilikler; genel anlamda
geliklerdeki dayanim artisi ve aliiminyum alasimlarindaki agirlik azal-

malaridir.

Giiniimizde kompozit malzemelerin birgok kullanim alani mevcuttur.
Plastik esasli fiber takviyeli kompozit malzemelerin uygulama alanlara

Tablo 1.1'de verilmistir.

Gelismis kompozif yapilar araciligiyla tasaramciliga getirilen
yenilesme, en genis uygulamasini havacilik alaninda bulmustur. Orne-

gin, ters ok a¢ili kanatlar kullanilmaya baslanmistir. Ileriye dogru



yonelmis bu kanatlarin avantajli yodnii, siirikleme kuvvetini azaltmasz,
kontrol kolayliga saglamasi, diinislerde kolaylik saglamasi, kiiciik
motor kullanma olanagi taniyarak yakit tilketimini diisiirmesi, agirlik
ve maliyet azalmasi saglamasidir. Bugiin kanat yapisinin maruz kaldigi
yiksek gerilme degerlerini karsilayabilecek saglamllga sahip kompozit

malzemeler Uretilebilmektedir (Fomey, 1986).

Tablo 1.1 Plastik esaslzi, fiber takviyeli kompozitlerin uygulama
alanlar: (Hull, 1981)

Endiistri Ornekler

Havacilik Kanatlar, wugak govdeleri, helikopter
pervaneleri

Otomobil Kaporta pargalari, on paneller, tampon-
lar, direksiyon milleri

Kimya . Borular, tanklar, basinc¢ tanklari

Mobilyacilik Masa, sandalye, ev esyasi

Spor Golf sopasi, balik oltasi, kayak
k ano

Yeni uc¢ak tasaramlarinda; yatay stabilize yiizeylerin, arka taraf
yerine, on tarafa alinmis olmasi yiizey lizerinde olusan siirikleme kuvve-
tinin azalmasi, tasima kuvvetinin ise artmasi sonucunu dogurur. Bu
yeniligin uygulandigi AVTEK 400 yolcu ugaginda yapi, iki ayri hafif
ve yiiksek dayanimli aramid balpeteginden ibaret olup; kirislerde,
saglamlik ve basma dayanimina en cok gereksinim duyulan yerlerde,
karbon fiberi destekli kompozit malzemeler kullanilmistir (Fomey,
1986).

Kompozit vyapilarin kullanilmasi, baglama elemanlarinin minimuma



indirilmesini saglar. Ciinki; karmasik sekilli konstriksiyonlar gercek-
lestirilebilir. AVTEK AOO_ugagl,klasik tasarimdaki bir ugakla karsilas-

tirildiginda yariy yariya agirliga sahip oldugu gdriilir (Fomey, 1986).

2000 yilinda bir ticari nitelikli ugagin motor harici agirliginin
Z 50-60'inan kompozit malzemelerden olusacagi tahmin edilmektedir
(Fomey, 1986).

Kara wulasim araglarinda kompozit malzeme kullanimy havacilik
alanindaki kadar yaygin olmasada Oniimiizdeki yillarda otomotiv endiistri-
sinin Onemli bir kompozit malzeme kullanicisi durumuna gelecegi tahmin
edilmektedir. Gelismis kompozit malzemeler giiniimiizde, tasit araglarin-
da tahrik milleri ve yaylar gibi sinirli kullanimdadir. Ancak otomo-
billerde, iskelet, siispansiyon sistemi, direksiyon dikmesi ve bazi
motor pargalari gibi yapisal bilesenlerde kullanilabilecegi gibi bir
gok pérganln gordiigii isi tek basina gerc¢eklestirilebilecek karmasik

elemanlarin tasariminda da kullanilabilecektir.

Kompozit malzemeler haberlesme uydularinin tasarimi a¢isindan
da ozellikle gekicilik arzederler. Yiiksek saglamliklari ve uygun sinyal
yansitimina elverisli diisik 1s11 genlesme katsayilarinin yanisira
hafif oluslari nedeniylede uy u iiretimi alaninda idealdirler. Hafif
kompozit malzemelerden yararlanilmasi enerji tilkketimini azaltmakwégl—

sindan da ¢nem tasir (Fomey, 1986).

Yapilan calismanin amacil; kompozit malzemelerin c¢ok yodnlii sekilde
tanitilarak, konvansiyonel malzemelere olan {stiinliklerinin deneysel
galismalarla kanitlanmasi, ugak endlistrisi di¢in uygun bir malzeme
grubu oldugunun gosterilmesi ve uygulama Ornekleri ile ugak endiistri-

sinde sagladigi avantajlarin verilmesidir.



2. KOMPOZIT MALZEMELER VE MATRIS MALZEMELERT

Kompozit malzemelerdeki fazlarin boyut, bi¢im ve dagilimlarini
esas alan bir siniflandirma Tablo 2.1'de verilmistir. Metalik alasimla-
rin ¢o8u, ¢ok fazli yapilarda difiizyon ve atomlarin yeniden diizenlenme-

lerini saglayan kati hal faz doniisiimleri ile elde edilir.

Tablo 2.1 Mikrokompozit malzemelerin siniflandirilmasi
(Hull, 1981)

1. Matris 4dic¢inde sirekli fiberler : diizenli, rasgele
2. Matris ig¢inde kisa fiberler : diizenli, rasgele
3. Matris i¢inde partikiller

4. Tabakali yapirlar

Ayrica; kompozitleri matris malzemelerine gore re¢ine matrisli
ve metal matrisli kompozitler olarak da siniflamak miimkiindiir. Ilerki
boliimlerde ugak endiistrisinde en ¢ok kullanilmasi nedeniyle recine

matrisli kompozitler ayrintili olarak verilecektir.

2.1. Kompozit Malzemelerin Konvansiyonel Malzemelerle Karsilastirilmasi

Fiber takviyeli malzemelerin son yillarda mithendislik uygulamala-—
rinda kullaniminin hizla artmas: bu gelisimin siirecegini g&stermekte-
dir. Tablo 2.2'de yiiksek mukavemetli mithendislik malzemeleri ile kompo-
zit malzemelerin ' Gzelliklerinin karsilastirilmasi yapilmaktadir.
Mukavemet ve modiil karsilastirmalarinda; kompozitlerin, kopma uzamasi

degerinde bariz bir iistiinlitk sagladigi, ayrica cekme dayaniminin yogun-
luga oram olan ¢zgil mukavemet ve elastisite modiiliinlin yofunlufa oram. olan &zgiil



modiil degerleri

lar (Hull, 1981).

acisindan

biiyik avantajlar

Bu ©6zellikler,

transport pargcalarinda ¢ok Onemli

birer faktdr olup diigiik agirlik, biiyilk verim ve enerji kazanci saglar-

sagladiga

gOriilebilir.
Bu degerlerin biiyiik olmasi bilesenlerin diisiik agirliklara sahip olmala-

r1 nedeniyledir.

Tablo 2.2 Yiiksek mukavemetli konvansiyonel malzemelerle, kompozit
malzemelerin &Gzelliklerinin

karsilastirilmas: (Hull, 1981)

| Malzeme Yogunluk E G:; Kopma Isal Gen E/.‘f‘2 { U;/,;7 Isat
i _g/cm3 GN/m2 MN/m2 lUzamas: | Katsay: ] GN/m MN/m™ Direng
7 ho® C—})— oc
Yiksek Makavemetli i : . 30
53 1 % 257 1
Al-ZnMp alasam 280 72 } :
| i
5 ! |
3 i
Su verilmis ve tem- | 5 o 7 2050600 | 1228 1 %4 | %617 800
perlenmis diisik ala- -85 Y ; i
i suml1 ¢elik 1 : :
Mimonic—20 (Nikel 2 1200 % 16 2,9 %7 110
esasly alasim) 818 W4
Naylon 6.6 1,14 2 70 &0 D0 ‘ 1,8 61 130
i
Cam rakviyeli naylon B
Ve . O,Zg) 1,47 14 207 2,2 25 9,5 141 170
i
C-epoksi (tek yonlii)
vVt : 0,60
i-Fiberlere paralel 1,62 220 1400 08 | -02 135 865 20
ii-Fiberlere dik 1,62 7 B 0,6 £t
Cam—polyester (tek
yonli) Ve @ 0,50)
i-Fiberlere paralel | 1,93 38 750 1,8 u 19,7 %0 20
ii-Fiberlere dik 1,9 10 2 0,2
Fiberleri rasgele 1ss 85 110 2 v 5,5 .7 0
yénlemmis cam-pol- ' ’ ’ ]
yester (Vt : 0,20)




Tablo 2.2'de kompozit malzemelerin dzellikleri elyaf dogrultusuna
paralel ve dik dogrultularda ayri ayri verilmistir. Ozelliklerin

dogrultulara gbre degismesi bazi uygulamalarda sinirlayici rol oynar.

2.2. Polimerik Esasli Matris Malzemeleri

Ugak endiistrisinde kullanilan kompozitlerde matris gdrevi yapan

polimerik esasli reg¢ineler

a. Epoksi Regineleri
b. Polyester Reg¢ineleri

¢. Polyamidler (Naylonlar)

olarak siniflandirilabilir.

2.2.1. Epoksi regineleri

Epoksi rec¢ineleri isimlerini lineer polimerlerin wu¢larindaki
epoksi gruplarindan alarlar. Termoset grubuna ait olan bu regineler
milkemmel G&zelliklere sahiptir. Epoksi reg¢inelerin uzay ve havacilik
endiistrisinde kullanilan kompozit malzemelerin iiretilmesinde g¢esitli
takviyelere (karbon, cam, bor v.s.) matris malzemesi olarak se¢ilmesini

de saglayan bu miikemmel 6zellikler sunlardir (Chawla, 1987).

. Cesitli Yiizeylere yapisma yeteneginin yiksekligi

a
b. Polimer yapisindaki eterden dolayi yiiksek kimyasal direng
c. Asinmaya karsi yikksek direng

d. Yiksek elektriksel ozellikler
e. Disiik ve yiksek sicakliklarda sertlesme 6zelligi ve bu sirada
hig¢ bir yan liriiniin ¢ikmayisi

f. Sertlesme sirasinda disiik ¢cekme 6zelligi



2.2.2. Seyrelticiler

Seyrelticiler; epoksi reginelere, vistoziteyi diisiirmek ve isleme-
yi kolaylastirmak amaciyla eklenirler. Reg¢ineye eklenen seyreltici
miktari ne kadar yiiksek olursa viskozite, mekanik dzellikler ve kimya-
sal dayanim o kadar diisiik olur. Bu 06zelliklerin disme oranlari kulla-
nilan seyreltici cinsine goOre degisir. Reg¢ine 0&zelliklerinde diisiis
seyrelticilerin % 10-15'e kadar ilave edilmesiyle cok diisik degerlere
indirilebilir(Chawla, 1987).

2.2.3. Sertlestiriciler

Sertlestirici olarak primer ve sekonder aminler, polyamidler,
asit anhidrit, karboksilik asit, ire formaldeit, melamin formaldeid
ve fenolik reg¢ineler kullanilabilir.  Sertlesme reaksiyonu; epoksi
re¢inesinin formiiliindeki zincirlerindiiz zincir haline gelmesi ve karsi-
likla baglanmasi seklindedir. Bdylece ¢ok kompleks yapida sert, rijit

bir re¢ine elde edilir.

Sertlestiricinin yani sira reg¢ineye ilave edilen dolgu maddeleri
ve pigmentler ¢ekme ©0zelligini azaltirlar, kimyasal direnci, sertlik
ve dayanikliligi artirmalarinin yanisira maliyeti diisiiriirler, yilizeye

istenen goriiniimi verirler (Chawla, 1987).

2.3. Polyesterler

Polyester rec¢ineleri genellikle ¢ok fonksiyonlu asit ve alkolle-
rin kondensasyonu ile elde edilirler. Polyesterin iiretiminde reaksiyona
giren maddeler polyesterin cinsini belirlerler. Polyesterler bu yiizden

agsagidaki ¢ grupta toplanabilirler (Chawla, 1987).

a. Alkidler
b. Doymus Polyesterler

c. Doymamis Polyesterler



2.3.1. Alkidler

Alkid regineleri vernik, boya ve kaplayici maddelerin yapiminda

kullanilir. Kullanilan yagin cinsine gére iiretilen alkid regineleri

kuruyan, vyari kuruyan ve kurumayan olmak {izere siniflandirilabilir
(Chawla, 1987).

2.3.2. Doymus polyesterler

tir.

Doymus polyesterlerin en Onemli o6rnegi ''polietilen tereflalat”

Bu iiriin tekstil, elektrik, fotograf film ve otomotiv endiistrisinde

kullanilmaktadir (Chawla, 1987).

2.3.3. Doymamis polyesterler

Doymamis polyesterler regineleri glikollerin ve dibazik asitlerin

kimyasal kondensasyonu sonucu elde edilen iriinlerdir.

len
ile
yon
ri,

tiv

Doymamis polyesterler; fabrikasyon metodlarinin uygunlufu, isteni-
sekle ve biiyiikliige getirilebilmeleri ve fiziksel Ozellikleri nedeni
bir cok alanda kullanilirlar. Kullanim yerlerine Ornek olarak; koroz-
dayanlkllllgl‘istenen kimyasal prosesler, yeralti ve yeriisti borula-
kompozit malzemeler seklinde ﬁretildiklérinde tekne, mobilya, otomo-

ve elektirik endiistrisi, wucaklarin, ig¢ panelleri gosterilebilir

(Chawla,1987).

2.4. Polyamidler (Naylonlar)

Naylon, polyamidlere verilen genel bir isimdir. Polyamidler

blinyesinde amid grubu bulunduran ve molekiil agirligi ylksek olan lineer

polimerlerdir (Chawla, 1987).

Sert ve dayanikli olan polyamidlerin bir g¢ok ¢esidi vardar.

Kompozit malzeme iiretiminde kullanilan Naylon 6 ve Naylon 66 bu polya-

midlerin en onemlileridir (Chawla, 1987).
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3. FIBER TAKVIYELI KOMPOZITLER VE URETIM YONTEMLERI

Ucak endiistrisinde kullanilan kompozit malzemelerde takviye

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

3.1. Cam Fiberler

Cam mineralin bir qu farkl: bilesimi fiber tiretiminde kullani-
lar. En ¢ok bilineni kalsiyum, bor, sodyum, demir ve aliiminyum oksitle-
rini de igeren silikadir (SiOZ). Bu camlar; her ne kadar yiiksek sicak-
liktaki islemlerde kristalizasyon olussa da genellikle amorfturlar.
Bu da genellikle dayanim Gzelliklerinde diismeye neden olur. Kompozit
malzemelerde cam fiber olarak kullanilan, c¢ok bilinen {li¢ degisik bile-

sim Tablo 3.1'de verilmistir.

Tablo 3.1 Kompozit malzemelerde kullanilan cam fiber bilesimleri
(Hull, 1981)

E Cama C Camzi S Camx
8102 52,4 64,4 64,4
A1203, Fe203 : 14,4 4,1 25,0
Ca0 17,2 13,4 -
Mg0 4,6 3,3 10,3
Na20, KZO 0,8 9,6 0,3
Baz, 03 10,6 L"y7 Bk I
Ba0 -,= 0,9 =

E cami (Electrical);cok kullanilan bir cam c¢esidi olup yiksek
mukavemet, sertlik, elektriksel ve hava direnci dzelliklerine sahiptir.
C cam1 (Corrosion) ise E camina goére daha iyi korozyon direnci Gzellik-

lerine sahiptir. Ancak ¢ok pahalidir ve disik mukavemetlidir. S cami



ise E camina gdre ¢ok pahalidir. Yung modiili ve yiliksek sicaklik direnci
gok iyidir. Ugak endiistrisi gibi &zel ama¢li yerlerde kullanailar (Hull,
1981).

3.1.1. Cam fiberlerin iiretimi

Plastiklerin takviyesinde kullanilan cam fiberler genellikle
slirekli fitiller, orgli ve seritler, kegeler, kiyilmis elyaflar seklin-

dedir.

Siirekli fitil seklindeki camlar,flaman sarma teknigi ig¢in uygun-
dur. Kece formundaki fiberler, pekistirici kege ve ylzey keceleri
seklinde ikiye ayrilirlar. Pekistirici kegeler elyaf ve siirekli fitil-
lerden yapilirlar ve mukavemeti artirmak amaciyla kullanilarlar. Yiizey
keceleri ise ylizey diizglinliigli ve yiksek ylizey sertligi saglamak ve
ylizeyde re¢ine bakimindan zengin bir tabaka olusturarak korozyon diren-
cini artirmak amaciyla kullanilirlar (Hull, 1981). Secilecek fiber
formu {retim prosesine ve par¢a sekline baglidir. Cok yonli pekistir-

meyli saglamak i¢in dokumalar tercih edilir (Hull, 1981).

Plastiklerin tekviyesinde kullanilacak cam malzemelere bazi yiizey
islemleri wuygulanir. Bunlar cam yizeyini korumak, birbiriyle temas
eden cam flamanlarin asaindirici etkisini azaltmak ve fiberlerin reg¢ine
sistemiyle iyibir arayiizey bagi saglanmasi amaciyla uygulanirlar (Hull,
1981).

3.2. Cam Fiber Takviyeli Kompozit Malzemelerin Uretimi
Cam takviyeli kompozit malzemelerin iiretiminde, iriinden istenen

o6zelliklere gore degisik kaliplama yontemleri kullanilmaktadir. Bu

yontemler asagida agiklanmaktadar.
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3.2.1. Elle yas kaliplama

Bu yontem tek yiizi diizgiin istenen parcalarin kiicik ¢apta Uretim-
leri i¢in uygundur. Kalip ylizeyi ile temas eden yiizey diizgiin, diger
yiizeyler piiriizliidiir. Genellikle 2-10 mm kalinliklar ic¢in’ bu ydntem

uygulanir.

Genellikle oto kaportasi, cephe kaplama elemanlar, depo tank
gibi elemanlarin kaliplammasinda kullanilan bu ydntem el yatirmasi

ve plskiirtme olarak iki ayri sekilde gergeklestirilir (Hull, 1981).

3.2.2. Flaman sarma

Bu yontem 'i¢i bos silindir sekilli pargalarin iiretilmesinde
kullanilir. Prensibi rec¢ine banyosuyla emprenye (kaplama) edilmis
flamanlarin mandrel {izerinde bulunan silindirik kalibinin déndiiriilerek
belli agilarla sarilmasi ve Kkalip ilzerinde sertlesmenin saglanmasidir

(Hull, 1981). Bu yontem sematik olarak Sekil 3.1'de gésterilmistir.

oy 0 . Gargi Makarsiass
v Sy f Tank
= o ! ’

= AH “%

Masar

Sekil 3.1. Elyaf sarma ile kompozit malzeme iiretimi
(Findik, 1988)

Ucak endiistrisinde 6zellikle motorlarin kaportalarinin pekisti-

rilmesinde bu yontem kullanilir (C-Epoksi). Cam fiberlerle takviye
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isleminde E camina basvurulur. Sarma makinasinin kapasitesine gore
10-90 makara sisteme yerlestirilir. Makaralardan gelen elyaflar hara-
ketli tasiyiciya geldiklerinde reg¢ineyle emprenye edilerek mandrel
iizerindeki kaliba belirli yonlerde sarilirlar. Fiber/Regine orani,
bu teknikle % 70-80 gibi yiiksek degerlere ulasabilir. Bu mekanik deger-
lerin yiiksek olmasi demektir (Chawla, 1987).

3.2.3. Savurma dokiim

Bu yontem homojen et kalinligir istenen silindirik cisimlerin
liretiminde kullanilir. Y6ntemin prensibi, metalik dd&ner bir kalibin
icerisine elyaf ve reginenin merkezka¢ kuvvet etkisiyle piiskiirtiilmesi-
dir (Findik, 1988).

3.2.4, Soguk pres

Soguk pres yontemi 1slak kaliplama ile sicak pres arasindaki

boslugu doldurmak amaciyla yapilir.

Disi ve erkek kaliplar arasinda liirlinin kalinligi: kadar bosluk
birakilmasi ve basin¢ etkisiyle reg¢inenin kalip ig¢inde haraket edebil-
mesi i¢in hava takviye deliklerinin bulunmasi gereklidir. Kallpléma
sirasinda egzotermik reaksiyonlar olustugundan disaridan 1s1 uygulan-—
maz (Hull, 1981).

3.2.5. Sicak pres

Seri f{iretimler ig¢in oldukca ekonomik bir yodntemdir. Isitilmis
metal kaliplarda ve hiz kontrollu hidrolik preslerde liretilmesi miimkiin-
diir. Kalaplama siiresi pargca kalinligina bagly: olarak 1-8 dakika,
sicaklik 100—17000, basing 0,5-15 MPa arasinda degismektedir (Hull,
1981).



14

3.2.6. Siirekli levha iiretimi

Bu yontemde prensip oldukg¢a basittir. Reg¢ine ve cam elyaf iki
ayirici film tabakasi arasinda sikistarilir ve 1isitilmis kaliplar

arasindan gegirilerek sertlestirilir (Findik, 1988).

Reg¢ine, ayirici £ilm tabakasi iizerine homojen bir kalinlikta
yayllir ve kece seklinde veya siireksiz fiberler seklinde pekistiriciler
gonderilir. Bu tabaka iizerine yayilan ikinci tabaka ayiricz film ile
birlikte tamami rulolar arasindan gegerek olusan hava kabarciklara
giderilir ve levha kalinliginin sabit olmasi saglanir. Ikinci kademede
tiim sistem, istenen sekle gore hazirlanmis kaliplarda isitilarak rec¢i-
nenin sertlesmesi saglanir (Findaik, 1988). Bu yontem Sekil 3.2'de

verilmistir.

. Takviye

éaszHnn
/-( tsiztme Rulolan

AT

" Selgloz Fiim

Sekil 3.2 Siirekli levha itretimi (Findik, 1988).

3.2.7. Enjeksiyonla kaliplama

Enjeksiyonla kaliplamada erkek ve disi kaliplar arasina pekisti-
rici fiberler vyerlestirilir, bir veya bir ¢ok enjeksiyon deliginden
recineler kalip igerisine vyaklasik 1 Atm. basin¢ altinda verilir.

Sistemin avantajlari sunlardir ;



- Uriinlerin iki yiizeyi diizgiindiir

- Sabit sekil ve agarliktadar

- Pekistiriciler ve diger bilesenler tek islemde sisteme ilave
edilirler.

- Kapala kalaiplarin kullanilmasiyla sagliga zararli buharlasmalar
onlenir.

— Daha temiz ¢alisir ve az fire verilir.

- Sertlesme ortam sicakligindan fazla etkilenmez

- Iscilik maliyeti dusiiktiir (Hull, 1981).

3.2.8. Profil cekme

Bu yontem, istenilen sekilde profillerin iretimi i¢in kullanilar.
Profillerin sekilleri kullanilan kaliba baglidir ve iriinlerde boyuna
mukavemet ¢ok vyiiksektir. Yaklasik 7 60-65 fiber hacmine sahip ¢ekme

irinleri elde edilir.

Termosettingregineyedaldirilan fiber &nce bir kaliptan gegirile-
rek hava ile fazla regine alinir ve On sertlestirilmis kompozit melze-
me son kaliptan gegirilir. Profil c¢ekme ile kompozit malzeme iiretimi

Sekil 3.3'de gosterilmistir.

Firin

On kalip |
[_rﬂ‘ {0
L]

| [©)

Isitilan
kalip

Regine fanki

Sekil 3.3 Profil c¢ekme ile kompozit malzeme iretimi (Findik, 1988)
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3.3. Karbon Fiberler

Karbon fiberler;6~10pwm ¢apinda (insan sagindan daha ince) olup
bilegiminde 7 99 karbon bulunan bir fiber tiiriidiir. Yapi malzemelerinden
farkly olarak alasim veya bilesik halinde degildir. Karbon fiberler;
sirekli flaman:ya da orgii seklinde hazirlanarak, yiksek yonli mu-
kavemet ve rijitlik ' 0zelliklerine sahip kompozitlerin lretiminde kulla-
nilirlar.

Yogunluklarz disiik oldugundan 0Ozgiil mukavemet ve Jzgil modiilleri
oldukga yitksektir, bu nedenle ugak endiistrisinde uygun bir malzeme

grubu olustururlar.

Karbon fiberler; ayrica son derece diisikk 1s1l genlesme, yiksek
yorulma dayanimi ve yilksek korozyon direnci &Gzelliklerine de sahiptir
(Hull, 1981).

3.3.1. Karbon fiberlerin iiretimi

Karbon fiberler on mamule bagli olarak;dayanim disi amag¢li ve
takviye malzemesi seklinde iki gruba ayrilir. Petrol tiirevlerinden
elde edilen zift esasli fiberler, genellikle dayanim disi amaglar
kullanzlirlar. Takviye malzemesi olarak ise PAN'dan (poliacrylonitrile)
iretilmis fiberler kullanilir. Bu grup ig¢inde yuksek dayanimli ve
yiksek modilli elyaf tirleri vardir. Karbon fiberin tasarim malzemesi
olarak kullanimi daha ¢ok yiiksek dayanimli tiirii {izerinde yogunlasmak-

tadir.

Karbon fiberlerinin yiiksek elastisite modiili ve c¢ekme dayanimzi;
grafit tabakalari i¢indeki karbon atomlari arasinda varolan giicli
kimyasal bagdan kaynaklanmaktadir. En yiiksek dayanim degerleri grafit
tabakalarinin elyaf eksenine paralel olarak yonlendirilmesi ile sagla-

nir. Sekil 3.4.'de grafit kristalindeki atom dizilisi gdriilmek-

tedir.

Grafit kristalinde; kafes taban diizlemindeki atomlar arasz

uzaklik (a), iki ayra tabakada bulunan atomlar arasi mesafeden (c)
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¢ok daha kiigiiktlir. Yani grafittabakasindaki atom dizilisi c¢ok daha
siktir ve dolayisiyla bag kuvvetleri daha fazladir (Rouchon, 1987a).

Sekil 3.4 Grafitin kristal yapisi (Rouchon, 1987a)

Guniimiizde C elyaf lretimi biiylik dlgiide PAN 6n mamul kullanilarak
gerceklestirilmektedir. Bu polimerden elyaf elde etmenin esasi; 1sil
ve mekanik etkilerle C disindaki elementlerin giderilmesi ve giiglii
C-C baglarinin elyaf eksenine getirilmeye calisilmasidir. Islem iic

asamadan olusur;

Stabilizasyon
- Karbonizasyon

- Grafitizasyon

C elyaf iliretimi sematik olarak Sekil 3.5'de gdsterilmistir.

PAN lifler; ag seklini diizenlemek amaciyla stablizasyon asamasinda
oncelikle gerdirilir. Bu islem sirasinda biitiin lifler fiber eksenine
paralel sekilde yerlestirilir. Daha sonra yaklasik 200-220 °C'de gergin
durumda havada oksitlenirler (Rouchan,1987b).

Karbonizasyon sirasinda stabilize edilmis PAN lifler, O, H ve

N gazlari biunyelerinden uzaklastirilincaya kadar isitilir. Bdylece
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PAN lifler karbon fiber durumuna geger. Karbonizasyon islemi genelde
hareketsiz atmosferde 1000-1500°C'de yapilir. Karbonizasyon sonucu
ortaya ¢ikan fiberler Tip 2 olarak bilinen yiiksek mukavemetli fiberler-
dir (Rouchon, 1987b).

Grafitizasyon islemi Tip 1 olarak bilinen yiiksek modiillii fiberle-
rin liretimi ic¢in uygulanir. Islemde, fiberler 1800°C ve yukari sicak-—
liklara ¢ikarilir. Bu islem sonucu elastisite modiilleri artar. Islemde;
sicaklik, grafitlesme oranini belirler. Kristal yapiya sahip grafit
oranl arttikca elyafin elastisite modiiliide yiikselir (Rouchon, 1987b).
Ornegin 1400°C'de 1s11 islem gormis elyafin modiili 206 GPa iken 2400°C"
de bu deger 380 GPa'ya yiikselir (Rouchon, 1987b).

3.4. Karbon Fiber Takviyeli Kompozit Malzeme Uretim Yéntemleri

Karbon fiber takviyeli kompozitler esas olarak, enjeksiyonla
kaliplama, presle kaliplama, elle yas kaliplama, vakumda kaliplama,
flaman sarma, otoklavda kaliplama, profil ¢ekme ydntemleriyle sekillen-
dirilirler (Hull, 1981).

3.4.1. Enjeksiyonla kaliplama

Bu yéntem 6zellikle termoplastiklere uygulanir ve siireksiz fiber-
lerle kiigik boyutlu parcalarin ilretiminde kullanilir. Burada fiber
dagilimi rasgele olup yliksek mukavemet degerlerine ulasilamaz (Hull,
1981).

3.4,2. Profil cekme

Tip ve profillerin kiitle iiretiminde, profil ¢ekme ydntemi alter-
natif bir teknik olarak gosterilebilir.Bu yontemin dezavantaji epoksi
recinesinin sertlesme siiresinin uzun olusudur. Polyester rec¢ineler
daha kisa silirede sertlesirler ve profil ¢ekmeve daha uygundurlar (Hull,
1981).



3.4.3. Elle yas kalaplama

Uygulanmasi ¢ok genis olmayan bir tekniktir. Bunun nedeni; yonte-
min tek yonlid pekistirmeye uygun olmamasi ve kontrolli bir proses
olmamasadir. Reg¢ine miktarini sabit tutmak zor oldugu gibi bal petegi

sandvi¢. yapilar iiretiminede uygun degildir (Hull, 1981).

3.4.4. Flaman sarma

Bu ydéntem basing altinda ¢alisan borularin ve diger tiip sekilli
parcalarin iretiminde basarili bir sekilde kullanilmaktadir. Cok biiyiik
parcalarin bu teknikle diretimi miimkiin oldugu gibi kiigiik pargalar c¢ok
seri iiretilebilirler (Hull, 1981).

3.4.5. Vakumda kaliplama

Vakumda kaliplama; dnceden regine ile emprenye edilmis tabakala-
rin bir kaliba yerlestirilip kalip igindeki havanin bir vakum pomp581
ile emilerek tabakalarin birbirine temasinin saglanmasi ve bir firinda

1sitilarak sertlesmenin saglanmasindan ibarettir (Hull, 1981).

3.4.6. Otoklavda kaliplama

Bu yontem esas olarak uzay arag¢larinda kullanilacak karbon-fiber

kompozitlerin iiretiminde kullanilan bir tekniktir. Vakumda kaliplamaya
benzer, ancak farki, rec¢ine ve fiber karisiminin yerlestirildigi plastik
muhafazaya vakumdan sonra disaridan basing uygulanmasidir. 11k yatirim

maliyeti ¢ok yiiksektir (Hull,1981).

3.4.7. Prepreglerle iiretim

Guniimiizde karbon fiber takviyeli kompozit malzemelerin iiretimi

% 80 oraninda prepreg adi verilen matrise gomiilmis C elyaf igeren



levhalar kullanilarak yapilir (Aran ve Afacan, 1988). Tam sertlesti-
rilmemis bu yari mamullerin diizenlenmesiyle olusturulan pargalar basing
ve 1s1 uygulanarak son dayanimlarina ulastirilir. Tek yonli siralanmis
C fiberler ve iizerine siiriilmis recineden olusan prepregler recineli
ylizevleri elle kolayca sokiilebilen naylon zarfla kaplanlrlar ve rulolar
halinde stoklanirlar. Prepreg tiretiminde heniiz bir standart saglanama-
mis olup genelde, agirlikca 7 34 regine igerecek sekilde, 0.125 mm
kalanliginda ve 300 mm genisliginde iiretilirler. KM {iretimi sirasinda
levhalar uygun ebatlarda kesilip yiizeylerindeki naylon koruyucu zarf
kaldirilarak iistiiste koyulur ve arasindaki hava merdaneleme islemi
ile alinir. Sonra basing ve 1s1 uygulanarak sertlesme saglanir (Aran

ve Afacan, 1988).

Uretimde prepreg kullanmanin yararlari séyle siralanabilir (Aran
ve Afacan, 1988);

Istenilen sekilde elyaf diizeni olusturulur.

Toplam agirlik Onceden belirlenebilir.
— Sertlesme olmaksizin uzun siire korunabilir.
— Mekanik Gzellikler ¢ok genis bir aralikta segilebilir.

— Karmasik parcalarin liretimi kolaydair.

Son mamul 6zelliklerinde sapmalar en aza iner.

Qesitli prepreg {retimleri, prepregle KM iretimi, kompozitteki
fiber yonlenmelerinin sembolik gdsterimi , fiber ydnlenmesine gdre
gerilme dayanimlari Sekil 3.6 - 3.10'da, pregreplerin depolanma dmiirle-

ri ise Tablo 3.2'de gOsterilmistir.
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Tablo 3.2 Prepreglerin depolanma omiirleri (Rouchon, 1990)

TERMOSETING RECINELER

RECINE CINSI ‘ TERMOPLASTIKLER
: E poksi Fenolik Bismalid Polyamid
Od
“ 3-4 Hafta 21 Giin 8 Saat Sinirsiz
Sicakliginda
-18 °C ' ta 1 Yl 6 Ay 6 Ay

%C



KAYMA GERILMES]

Sekil 3.9

TEK EKSENLI

GERILME \Q\

IKi EKSENLI GERILME

Prepreglerde fiberlerin yonlenmesine gére gerilme dayanimlari
(Rouchon, 1987b)

&4
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Sekil 3.10_00, 45° ve 90° yonlenmis prepreg yiizdelerine gore elde
edilen Young Modiili degerleri (Rouchon, 1987a)

3.5. Bor Fiberler

- Sirekli Bor fiberleri, yiiksek mukavemet ve yiiksek modiillii kompo—

zitlerin iiretiminde kullanilmak amaci ile gelistirilmislerdir.

Uzay

araclarinda kullanilan ilk kompozit malzemelerin pekistiricileri olan

bor fiberlerin tipik Gzellikleri asagida verilmistir (Rouchon, 1987b).

Yogunluk
Modiil

Cekme Mukavemeti

Ergime Sicaklaga

2,6

4,2 .

35

gr/cm3

2050°C

10° kg/cm’
. 103 kg/cm?



27

Bor fiberlerin &zgiil modili cam fiberlerin &zgilil modiiliinden
yaklasik 5 kat daha biiyikktiir. Borun yiliksek sertligi, kompozit malzeme-
lerin hazirlanmasi sirasinda, silirtiinme sonucu fiberlerde olusabilecek
mekanik hasarlari Onlemesi a¢isindan son derece onemlidir. Yiizey

asinmasina hassasiyeti diisiiktur (Rouchon, 1987b).

3.5.1. Bor fiberlerin iiretimi

Bor, ¢ok sert, rijit ve gevrek oldugundan haddeleme, telgekme
gibi konvansiyonel yontemlerle iiretilemez. Yaygin olarak uygulanan
yontem "kimyasal buhar ayristirmasi" (chemical vapor deposition) yonte-—
midir. Bu yontemde bor tuzlari hidrojen ile rediiklenir. Islem asagidaki

tepkime uyarinca gerceklesir.

2 BX3 + 3 H, —= 2 B + 6 HX

Burada X; Cl veya Be'dur. Bor hidriirleri, 1sil ayrismayla asagi-

daki reaksiyona gOre uygun bir malzeme lizerinde toplanir.

Bx Hy + 1s1 —= B + H2

Borhidriir sisteminin avaﬁtajl borun diisiik ayrisma sicakliklarin-
da elde edilebilmesidir. Borun iizerinde toplandigi malzemenin, ayrisma
sicakliginda yeterli bir mukavemete sahip olmasi gerekir. Cesitli
refrakter malzemeler bu ama¢la kullanilmistir. En iyi sonu¢ 0,0127
mm ¢apindaki Tungsten tellerle éaglanmlstlr. Bu ama¢la kullanilan
Tungsten tellerinin ayrisma reaksiyonundan Once isitilmalari gerekli-
dir. Bu sekilde iretilen Bor flamanlari ayrisma kosullarlna baglay
olarak amorf veya mikrokristalin yapida olabilir. Homojen bir yapinin
elde edilmesi i¢in dikkatli bir sicaklik kontrolu gerekir. 3 km uzunlu-

ga,siirekli bor flamanlarin hazirlanmasi mimkindir. (Rouchon,1987 b)

Bor flaman yogunlugunun disiik olusu, kompozit malzeme teknoloji-
sinde takviye olarak kullanilmasini cazip duruma getirmektedir. Kitle

halinde yogunlugu 2,34 gr/cm3 olan borun yogunlugu Al'dan % 15 azdar.
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Tungsten igeren bor flamanlarin yogunlugu ise 2,6 gr/cm3'tﬁr.

Bor fiberlerin yiizey diizgiinl{iii ve yiizey hatalarinin bulunmayisi
dayanimi Onemli Olglide etkiler. Flaman iiretiminden sonra yizey diizgiin-
liigiinii saglamak ig¢in kimyasal temizleme uygulanir. Cekirdek malzemenin
yapisal O6zellikleri bunun ilizerinde biiyiitiilen bor flamanlarin mukaveme-

tini Snemli 6lgiide etkiler (Rouchon, 1987).

3.6. Aliiminyum - Bor Kompozitlerinin Uretimi .

Bor flamanlarin metalik sistemlerdeki en Onemli uygulamasi Al-B
kompozitleridir. Aliiminyumun diisiik yogunlugu (2,7 gr/cmB), miikemmel
sekil alabilme Gzelligi, korozyona karsi direnci ile takviye bor fla-
manlarinin yiksek mukavemet ve elastisite modilii, yiksek sertligi
ve diisiik yogunlugu, elde edilen kompozitte birlestirilerek, bu kompo-

zitlerin yapi malzemesi olarak gelistirilmesi mimkiin olmustur.

Al-B kompozitlerinin dretiminde sivi £filtrasyonu veya dokiim,
toz metaliirjisi, plazma teknigi gibi teknikler denenmistir. Ancak
hdifﬁzyonla baglama" yontemi en iyi sonucu vermistir. Bu nedenle Al
ile B fiberler arasinda kati halde difiizyon baglarinin olusumunu sagla-
yan 'sicak presleme" teknigi uygulanir. Kullanilan Al matrisi dgvme
aliiminyum alasimidir. Bunlar arasinda en ¢ok kullanilani, 1sil islemle

yaslanma sertlesmesi gdsteren 6061 alasimidir.

Sicak presleme tekniginde, 6061 alasimi folye seklinde seritler
halinde hazirlanir. Bu seritlerin arasina bor fiberler yerlestirilip
sicak olarak preslenir. Fiberle Al arasinda difiizyon baglarinin olusu-
mu, sicaklik ve siirenin fonksiyonu olup 525°C'de 1,5 saatlik presleme

siiresi optimum degerler olarak belirtilmistir (Rouchon, 1987b).

Diger sistemlerde oldugu gibi Al-B kompozitlerinde de kusursuz
bir araylizey baginin elde edilmesi, amaglanan mekaniksel &zelliklerin
saglanmas: ac¢isindan kritik bir oneme sahiptir. Kati halde iiretim
teknikleri seg¢ildiginde arayiizey reaksiyonlarinin hizi diistk oldugu

i¢in mekanik Ozelliklerdeki azalma daha disiik seviyededir (Rouchon,
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1987b).

Sivi metal filtrasyonu teknigi uygulandiginda yiiksek sicaklik
nedeniyle arayiizey reaksiyonlari hizlanir ve bor flamanlari bir kag
dakika igerisinde ergimis aliiminyum igerisinde gbzﬁnﬁrler. Bu ¢ozinme-
nin yanisira goériilebilecek bir araylizey reaksiyonu ise mekanik -6zellik-
leri olumsuz etkileyen AlB1 ve BZOB bilesiklerinin olusmasidir. Bu
reaksiyonlari azaltmak i¢in bor fiberlerinin yilizeyleri SiC ile kapla-
nir. B203 diistik ergime sicakligina sahip bir fazdir. AlB2 ise gevrek
ve diisiik mukavemetlidir. Bu nedenle 6zelliklerde dismeye neden olur-
lar (Rouchon, 1987bh).

Sicak presleme tekniginde de sicaklik ve siirenin iyi ayarlanmama-
s1 benzer problemler yaratir. Presleme sicakliginin ve siiresinin yeter-

siz olmasi araylizey baglarinin tam olarak olusmamasina neden olur.

Al-B kompozitlerinin {iretiminde dikkat edilecek diger Onemli
noktalar ise sekillendirilen parcanin sogutma hizi ve bor flamanlarin
yapida homo jen dagilmasidir. Aliiminyum ve borun i1sil genlesme katsayi-
lari arasindaki biiyiik farktan dolay: hizli sogutma sonucu kalici yiiksek
1s1l gerilmeler olusabilir ve mekanik &zellikler diiser (Rouchon,
1987b).

3.7. Organik Fiberler

Nispeten yeni ve gelecegi parlak bir elyaf tiiri olan organik
fiberler yiikksek mukavemet ve rijitlige sahip biiyiik oranda diizenli
polimerlerdir. 1,36MN/m2 cekme mukavemeti ve 60 GN/m2 cekme modiili
elde edilmistir (Hull, 1981).

Karbon fiberlerde oldugu gibi organik fiberlerde de fibere normal
ac1lardaki elastisite modiilii paralel agilardaki elastisite modiiliinden
azdir. Bugiine kadar ticari anlamda en basarili organik fiber "Kevlar"
ticari adiyla Du Pont sirketi tarafindan gelistirilmistir. Kevlar
29 ve Kevlar 49 adinda iki tipi mevcuttur. Kevlar 29; diisiik yogunluktaki

aramid fiberlerin lastik, ip ve kablolarin takviyesinde kullanilmak
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izere gelistirilmistir. Kevlar 49,yiiksek mukavemet ve rijitlik &zellik-
lerinden dolayi uzay, havacilik, deniz ve otomotiv endiistrisinde kulla-

nilmaya uygundur.

Kevliar polimer zincirinde birbirine tekrarlayan aromatik polya-

midleri Sekil 3. 11'de gosterilmektedir.

Sekil 3. 11Kevlar polimer zincirinde birbirini tekrarlayan aromatik
polyamidlerin goriiniimi (Hull, 1981)

Hidrojen baglari polimer zincirinde ¢apraz ydnde birlesmistir,
bu nedenle boyuna yonde yiksek mukavemete, c¢apraz yonde ise diisik
mukavemete sahiptirler. Aromatik halka yapisi polimer =zincirlerine
‘yikksek rijitlik saglar ve sonug¢ta c¢ubuk gibi bir yapiya sahip olmasina
neden olur (Hull, 1986).

3.8. Fiberlerin Xarsilastirilmasz
Tablo 3.3 incelendiginde farkli bag bigimleri ve tipleri nedeniy-

le Karbon, Cam ve Kevlar 49 fiberleri arasinda bazi onemli farkliliklar

oldugu goriilir.
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Tablo 3.3 Fiber 6zelliklerinin karsilastirilmasi (Rouchon, 1987b)

FIZIKSEL OZELLIKLER MEKANIK  OZELLIKLER
) Fiber capr Yoguntuk Ybung Modili | Kopma Kopma
FIBER : ]
Muk
(p*m) (grrem] | (GPa) (Cpapert] Uzgpas
£ Cam 10 2,55 75 2,5 3,5%
S Carnt 10 2,85 a5 3,5 4%
100 ” 4 - .
Bor — 140 2.6 0o 3,5 | 09%
Keviar 49 10 ‘ 1,45 125 3,5. 1 .2.5%
Karbon
7 1,76 230 3,5 1,5%
(1 Tip )
Karbon >d4,5
, 55— 6 1,8 290 1.2 —
{2.Tip) B 2%
Karbon
(Yik Mod) | ° 7 1,8 100 2.5 0.5%

3.8.1. Spesifik oOzellikler

Kompozit malzemelerin hizli gelisimine yol agan en dnemli unsur;
yiksek elastisite modiillii, yiiksek mukavemetli ve diisitk yogunluklu
fiberlerin kullanimiyla saglanan kiitle kazancidir. Karbon fiberler
6zgiill modiil a¢isindan E camina oranla c¢ok istiindiir. Kevlar 49 ise
ayni agidan E camina ilstiin olmasina karsin karbon fibere gore =zayif
kalir. Fiberlerin maksimum hacimsel orani dizenli fiber kompozitlerde
%2 70'dir Bu durumda degerler yaklasik bu ¢arpan kadar azaltilmaladar.
Unutulmamalidir ki diizenli kompozit malzemelerin mekanik Gzelliklerinin
fiberlere dik dogrultudaki degerleri, paralel dogrultudakilere nazaran

gok daha azdar (Hull, 1981).
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3.8.2. Termal stabilite

Hava ve diger oksitleyici atmosferlerin bulunmadigi ortamlarda,
karbon fiberlerin yikksek sicaklik ©6zellikleri mitkemmeldir. Karbon
fiberler iistiin 5zelliklerini 2000°C'nin iizerindede korumaktadirlar.
Polimer matrislerin kullanildigi kompozitlerde bu &zellikten yararlani-

lamaz. Ciinkii; bir ¢ok matris malzemesi Jzelliklerini 200°C'nin iizerinde
kaybeder (Hull, 1981). ‘

E caminin elastisite modiili ve mukavemeti 250°C'nin iizerinde
diisme gosterir. Kevlar 49'da bu diisme karbon ve cam fibere oranla
daha fazladir. Bu durum, kevlarin bir cok polimer matris ig¢inde kulla-
nilmasina engel degildir. Cam fiberin ©dzellikleri sicaklikla tersinir
olarak degisir. Kevlar ise tersinir O&zellige sahip degildir (Hull,
1981).

Kevlar fiberler giinigsigina birakildiklarinda foto bozulmaya ugrar-
lar. Hem g%riiniir 1sik hem de ultraviyole 1sik etkili olup mekanik
Ozelliklerde diismeye ve belirsizlige neden olur. Kompozitlerin yiizeyi

1s1k emici bir tabaka ile kaplanip bozulma engellenebilir (Hull, 198%1).

3.8.3. Basma mukavemeti ozellikleri

Fiberlerin basma 06zelliklerinin Olgilmesi g¢ok =zordur. Sadece
matris ig¢ine yerlestirilmis fiberlerle iiretilen kompozit malzemelerin
basma mukavemetleri oOlgiilebilir. Ancak tiim fiberlerde basma mukavemet—
lerinin ¢ekme mukavemetlerine yaklasik oldugu bulunmustur. Buna ragmen
tek dogrultuda yodnlenmis kevlar fiberlerin kullanildag: bir laminanin
basma mukavemetinin, cekme mukavemetinden diisiik olmasi, fiberin 6zellik-
lerinin anizotropik olmasi ve kesme mukavemetinin diisiik olmasindan
kaynaklanmaktadair (Hull, 1981).

3.8.4. Fiber kirilmasi ve esneklik

Sekil 3.12'de gdsterilen ¢ekme-uzama diyagrami incelenirse,



gekme isleminde bu tiir fiberlerin akma gostermeden koptugu, gevrek

malzeme yapisinda oldugu ve kesit daralmasinin olmadigi gdriilecektir.

'S
1

Keviar 49

Cekme gerilmesi (GN/m?)
T

{ ; | 4
0 | 2 3
% Uzama

Sekil 3. 12 Fiberlerin gekme‘uzama diyagramlari (Hull, 1981)

Yalniz, Kevlar 49'un kirilmasi farklilik goOstermektedir. Bu
malzemede kopma Oncesi belirli bir kesit daralmasi olusmakta ve Onemli
oranda uzama meydana gelmektedir. Kopma sonucunda elyaflarda genellikle
liflenme olusur. Sekil 3.13 'de elyaf yiizeyindeki 1ifli yapi agikca
goriilmektedir (Hull, 1981).

Fiber ¢api egilmelerde ¢ok etkindir. VYetersiz esneklik fiber
kullaniminda zorluklar yaratir ve fiber kiralmalarina yol acabilir.
Bu nedenle fiberin egilme kapasitesinin (esneklik) biyik olmasi gerek-

lidir (Hull, 1981).

Fiberin esnekligi; dairesel kesitli bir fiberi, bir ? egrilik
yarigapina egmek i¢in gerekli M momenti cinsinden asagidaki sekilde
ifade edilirler (Hull, 1981).
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Karbon Kevlar Cam

Sekil 3. 13Fiber kirilmalari (Hull, 1986)

E; young modiilii, d; elyaf ¢apidir. Esneklik biiyikk 6l¢ide d'ye,
kismende E'ye baglidir. Karbon, Cam ve Kevlar fiberlerinin esneklikleri
Tablo 3.4'de verilmistir. Diisiik esneklige sahip fiberler tabloda ince-

lendiginde diisiik modiilld olduklari goriilecektir.

Tablo 3.4 Fiberlerin esneklik &zellikleri (Hull, 1981)

Birim Karbon Karbon E Cam Kevlar
(1. Tip) (2. Tip)

Cap (d) m 8 8 11 12
Modiil (E) EN/m® 390 250 76 130
Esneklik orana - 1,00 1,56 1,44 0,59
Kirilma mukavemeti GN/m2 2,2 2,7 3,5 -
Minimum egilme yari- mm 0,71 0,37 0,12 -

cap1 (@ . )
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Fiberlerin egilmeleri, ylizey ¢ekme gerilmelerinin artmasina ve
sonugta kirilmaya yol agar. Elastik deformasyon lineer kabul edilirse

ylizey ¢ekme gerilmesi asagidaki formiille belirtilebilir (Hull, 1981).

9 egilmis bir fiberin egrilik yaraigapidir. Verilen bir D} kirailma
gerilmesi i¢in fiberin kirilma oOncesi dayanabilecegi minimum egrilik

yarigapl asagida verilmistir.

9min=E.d/2(Tf .......................................... (3)

Tablo 3.4'de fiberler igin yaklasik ?min degerleri verilmistir.

Sekil 3.14 Kevlar 49 fiberinin; egme sirasinda,basma gerilmesine
maruz kisminda olusan deformasyonlarin elektron mikroskobunda
goriniisii (Hull, 1981)
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4. KOMPOZIT MALZEMELERE UYGULANAN DENEYLER

Kompozit malzemelerede, konvansiyonel malzemelerde oldugu gibi
mekanik deneyler ve tahribatsiz muayene yoOntemleri uygulanir. Ancak
yapisal farkliliklarindan dolay:r kompozitlerde bu islemler daha farkla

olmaktadair.

4.1 Mekanik Deneyler

Kompozit malzemelere uygulanan mekanik deneyler; tek yonli ¢ekme

deneyi, egme deneyi ve kayma gerilmesi deneyidir.

4.1.1 Tek yonli ¢ekme deneyi

Fiberleri ayni dogrultuda yonlenmis ve fiber dogrultusunda gekme
islemi yapilan bir kompozit malzemede olusan gerilme ig¢in asagidaki

formiil yazilabilir vRouchen,1987c).

0 -G

S

Burada;

0" : Kompozitin cekme dayanimi
Q7£ : Fiberin gekme dayanimi
CTm : Matrisin cekme dayanima
Vf : Fiberin hacimsel orani

: Matrisin hacimsel orani'dir.

Ayn1 baginti Elastisite modiili ic¢inde yazilabilir. . Sistem
Sekil 4.1'de gosterildigi gibi bir elektrik direnc¢ devresine benzetile-
bilir. Fiber dogrultusuna paralel yonde elastisite moduli Formil 5'de,

dik dogrultuda elastisite modiilii ise Formiil 6'da verilmistixRauchon,1987c).

E = Vf Ef T O (5)
E. . E
£ m
ez O (6)
Vf E + Vm Ef
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Fiberier
Matris

-— i R —
- —» - —

Fiberlere paralel - Fiberlere dik

L S

: KK K

K = K + K 1 2

Sekil 4.1 Fiber dogrultusuna paralel ve dik dogrultularda
uygulanan gerilmeler (Rouchon, 1987a)

Elastisite modiilii 231000 MPa olan T 300 ve 220000 MPa olan AS4
fiberleri ile degisik elastisite modiillerine sahip i{i¢ degisik matris
malzamesinin olusturdugu kompozitlerde &Glgililen ve hesaplanan elastisite

modiilleri Tablo 4.1'de verilmistir (Rouchon, 1987a).

Kompozit malzemeler; gevrek malzeme gibi kopma davranisi géste—
rirler. Tipik kompozit ve ¢eligin c¢ekme diyagramlari Sekil 4.2'de

verilmistir.
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Tablo 4.1 Cesitli kompozitlerde Glgiilen ve hesaplanan E degerleri
(Rouchon, 1987a)

MATRIS N5245C 914 N5208
E = 3900 MPa E = 4100 MPa E = 3700 MPa
FI1BER T 300 AS 4 T 300 AS 4 T 300 AS 4
Vf 0,677 0,694 0, 639 0,631 0,685 0,694
Ereel 139 000({132 000{141 0001137 000{137 000{142 000
MPa
Eteorik 158000 | 154 000{149 000)140 0001159 000154 000
MPa
Ereel ! Etoorik 0,88 0, 86 0,95 0, 98 0,86 0,92
Gerilme - Gerilme

Celik Kompozit

Uzama Uzama

Sekil 4.2 Tipik bir kompozit ve geligin ¢ekme-uzama diyagramlari
(Rouchon, 1987a)

4.1.1.1 Deneyin yapilisi

Cekme deneyine tabi tutulacak numune Sekil 4.3.a'daki ©6lgiilere
uygun olarak hazirlanir. Numunenin g¢ekme kafalarina montaji ise Sekil

4.3.b'de oldugu gibi yapilir. Cekme hizi 2 mm/dak olarak uygulanir
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ve parca kopuncaya kadar deney siirdiiriiliir (Rouchon, 1987c).

ex= me

50 mm

250 mm

S0 mm

(a)

N

~

>7mm

e

-

I
L

g

L/

(b)

Sekil 4.3.a)Cekme deneyi numunesi

4.1.1.2 Deneyin sonuglari

16mm

b) Deney diizenegi (Rouchon,1987c)

Tipik bir ¢ekme deneyi diyagram Sekil 4.4'de gosterilmistir.

Malzemeler akma gdstermeden koparlar.

Pk
b L Y
™~ a.
> <
a
A4
L 4
Pk/ 10—

Al

7 3

Alr

4

~ 4

Sekil 4.4 Tipik bir ¢ekme-—uzama diyagrami (Rouchon, 1987c¢)
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Cekme mukavemeti

P
(g k
J =
R i LT T T E P PP PERTE (7)

Zlastisite modiild

_ 0,4 Pk lo (8
E = n © % P R EE TR et (8)
1 .
Yiizde uzama
Al
AT = lf .................................................. (9)
0

formilleriyle hesaplanir.

Burada

Pk = Kopma yiki (kg)
lO : T1k boy (mm)
b : genislik  (mm)

e : kalinlik (mm) 'dir.

4.1.2 Statik egme deneyi

Kompozitlere uygulanan statik egme deneyi;Sekil 4.5'deki dlgiilere
uygun numune ve Sekil 4.6'daki gibi bir diizenekle gergeklestirilir.
Egici kafanin hizi 5 mm/dak 'dair ve parca deforme olana kadar deney

siirdiiriiliir (Rouchon, 1987c) o <2
= Zmm

b=10 mm Fiber dogrulfusu

100 mm

Sekil 4.5 Egme deneyi numunesi (Rouchon, 1987c)
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Sekil 4.6 Egme deneyinin yapilisi (Rouchon, 1987c¢)

Parganin egilme mukavemeti

3 Pro
0y R e IR PPRUPPIORS (10)

e

gQ¢

Elastisite modild ise

3 0,4 B

E=4.b.eJAf

formilleri ile hesaplanir.

Burada;

Pk : Kopma yiiki (kg)

1 : Numune uzunlugu (mm)

b : Numunu genisligi (mm)

e : Numune kalinlaga (mm)

zﬁf : Sehim (Al) (mm) 'dir.

4.1.3. Fiber-Matris arayiizeyi kayma gerilmesi deneyi

Bu deney tek dogrultuda yonlenmis prepreg-epoksi kompozitlerinde
fiberler ve matris ara ylizeyi kalitesinin kontrolu i¢in wuygulanir

(Rouchon, 1987c).
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Kayma gerilmesi deneyinde numune &lgiileri ve deney diizenedi
sekil 4.7'de verilmigtir.

e=2mm
2| -] |
1
.z::i \
? 20mm QE: Rp =3mm
) 1 ]
l
Sekil 4.7 Kayma deneyi numune &lgiileri ve deney diizenegi
(Rouchon, 1987c)
Arayiizey kayma gerilmesi asagidaki formiille verilir (Rouchon,
1987).
Py
3
(=3~ e (12)
Burada;
P : Kopma yiiki (kg)
b : Numune genisligi (mm)
e : Numune kalinligz (mm) 'dir

4.1.4 Statik yorulma deneyi

Fiber takviyeli kompozitlerde yorulma mekanizmasi homojen malze-
melerden farklilik gosterir. Ornegin metallerde yorulma deformasyonu
bir ¢atlak olusumu ve biiylimesi sonucu olusur. Bunun yaninda kompo —
zitlerde;matriste ¢atlama, fiber kirilmasi, fiber ve matrisin birbirin-
den ayrilmasi, tabakalarin ¢atlamasi ve tabakalarin birbirinden ayril-

masi yorulma deformasyonunun nedenlerini olustururlar.

Sekil 4.8 ve Sekil 4.9'da iki degisik tipte hazirlanan C —epoksi
numuneye uygulanan yorulma deneyi sonug¢lari grafik sekilde verilmistir
(Rouchon, 19874d).
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(a)

(Aa)

IS, P . B

cevrim

10 |0)' 10

1o’

awpyab

-h00

-J00

-200

«100 -} ] 1.

(b)

b) Deney numunesinin yorulma

(Rouchon, 1987d)

Sekil 4.8.a)(-epoksi deney numunesi

egrisi
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Kompozit malzemelerin; yorulma dayanimr agisindan genel bir fikir
edinilmesi amaciyla delikli ve deliksiz numune ig¢in bir
hafif alasimla (Al - Ti) mukayesesi sematik olarak Sekil 4.10'da goste-
rilmistir (Rouchon, 1987d).

Deliksiz Delikli

gerilme
T
/—

Kompozit

T~ }Haﬁf atasim

——
—_——

gevrim sayist

Sekil 4.10 Kompozit malzeme ve hafif alasim yorulma egrisi
(Rouchon, 1987d)

4.2 Kompozit Malzemelerin Nem Absorbsiyonu Ve Tahribatsiz Muayeneleri

Kompozit malzemélerde olusan hatalar metalik malzeme hatalarindan
farklidir ve kirilma mekanizmasindaki etkileri g¢ok iyi bilinmemektedir.
Ayrica kompozitlerin bilinen tahribatsiz muayene tekniklerine tepkileri
lizerindeki arastirmalarin gelistirilmesine gereksinim olup uygun stan-
dartlarin kurulabilmesi i¢in mekanik performans iizerindeki etkilerinin-

de arastirilmasi gerekmektedir (Armatli, 1988).

Usaklarda bulunan kompozit malzemelerde servis sirasinda olusan
hasarlar, prensip olarak aszri statik yik,ani darbe ya da yorulmadan
kaynaklanir. Buna ilaveten ugaklarin ugus sirasinda maruz kaldig:
gevre sartlarida malzeme &zelliklerinde degisme neden olmaktadir (Ar-

matli, 1988).

Ugcaklarda bulunan hidrolik sivilar, yakit ve-yaglarda olusan

sivilar epoksi re¢ine  matrisli kompozitlerin mekanik ozelliklerini



cok az etkilemektedir (Armatli, 1988).

Ancak bu etkilesim rutubetin meydana getirdigi hasardan az olma-
sina ragmen baglanma dzelliklerinde azalma olusturabilmektedir. Tahri-
batélz muayene isleminde kullanilan sivilar da kompozit malzemeler
iizerinde benzer olumsuz etkiler olusturabilmektedir. Kompozit malzeme-
lerin ultrasonik muayenesinde prob ile malzeme arasinda makina yagi

kullanildiginda olumlu sonu¢ alinmistir (Armatli, 1988).

Nem niifuzunun bir c¢ok kompozit malzemeye etkisi olduk¢a G&nemli
boyutlardadir. Nem; fiber-matris arayilizeyine girerek, yalnizca araylizey
bagini zayiflatmakla kalmayip bosluklar mevcutsa difiizyon hizini da

artirmaktadir (Armatliz, 1988).

Gevre kosullarindaki degisimlerin kuru kompozitler {izerinde
herhangi bir etkisi olmamakta ancak bir kez nem absorbe edildiginde
kiiciimsenemeyecek bir hasar olusabilmektedir. Bu hasar hapsolunan rutu-
botun algak sicakliklarda donmasi, yiliksek sicakliklarda buharlasmas:

ile artmaktadir (Armatlaz, 1988).

Kompozit malzemelerin nem absorbsiyonu, ¢alisma kosullarina,
malzemenin yapisina, iklime, parga kalinligina, ¢evrenin nem yogunlugu-
na ve ortama maruz kalma siiresine baglidir. Kompozit malzemelerin
su absorbsiyonunun; iklime gore degisimi Sekil 4.11'de, malzemenin
yapisina, ¢evrenin nem yogunluguna, parcanin kalinlifina ve ¢evre

sicakligina bagimli olarak degisimi Sekil 4.12'de gosterilmistir.
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tropikal iklim

normal iklim

~Malzeme A

Su f~~"--""- Smemee o

Absorbesi Malzeme A

Malzeme B fropikal ikiim

Maizeme B

normal iklim

»

Zaman

Sekil 4.11 Kompozit malzemelerde su absorbsiyonunun iklime
bagimli olarak degisimi (Rouchon, 1987d)

4 %% abscorbe
////““"‘—'—‘——"— % 95
/
// % 80
«////’——*“f*———— Y% 70
;7
/7
/4
;// \’ t¥
{a) (b
A o absorbe

A % apsorbe

Sekil 4.12 Kompozit malzemelerde su absorbsiyonunun gesitli
unsurlara bagimli olarak degisimi a. Malzemenin dogasina
b. Cevrenin nem yogunluguna c. Parca kalinligina
d. Cevre sicakligina (Rouchon, 1987d)
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Ugcak yapilarindaki kompozit malzemelerde raslanan hata cesitleri

igin tavsiye edilen en uygun tahribatsiz muayene yodntemleri Tablo

4.2'de gosterilmistir.

Tablo 4.2 Kompozit malzemelerdeki hata ¢esitleri ic¢in Onerilen
tahribatsiz muayeneler (Armatli, 1983)

YONTEM | PENETRAN |RADYCGRAFHULTRASONIK | GIRDAP
HATA SV AKIMI
(ARPMA X X X
AYRILMA X
CATLAK X X X X
DELIK
HASARI X X
SU
GIRMES] - X
YILDIRIM "

DUSMES]
ISI HASARI X
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5. KOMPOZIT MALZEMELERIN UCAK ENDUSTRISINDE UYGULANMASI

Kompozit malzemelerin havacilik endiistrisinde kullanimi; havaci-
11k ve tasarim mihendisliginde son zamanlarda meydana gelen en belirgin
gelismedir. Bu gelismenin nedeni, ugak malzeme ve yapilarindan bekle-

‘nen 6zelliklerin elde edilme istegidir (Noton, 1974).

Ucaklar; diger tasitlardan, giic/agirlik oranlarinin yiiksek olmasi
ile ayirt edilirler. Bu 6zellikler 6zel tasarim islemleri sonucu yiliksek
spesifik OGzelliklere sahip malzemelerin iiretimi ile kazanilabilir.
Glinlimizde gecerli olan prensibe gbre ugak Uretimindeki; hiz, emniyet
ve 'ekonomi  kriterleri optimize edilmedigi siirece modern havacilzk

teknolojisi gerceklestirilemez (Noton, 1974).

Ucak gdvdesinin agirligi; genel amagli kiigik ucaklar igin bos
ucak agirliginin 7% 46'81; ticari ugaklarda ise % 60'i kadardir. M2000,
A310 ve A320 ugaklarinda kiitlesel dagilim Sekil 5.1'de gosterilmistir.
Motor agirligi; genel olarak toplam agirligin, biivikk naklive ugaklarin-
da 7 20'si, kigiikk ugaklarda ise % 10'u kadardir. Agirlik problemi
ucak teknolojisinin siirekli olarak gelistirilmesinde bir itici glig

olmus ve bu konuda birgok arastirmalar yapilmistir (Noton, 1974).

M 2000 A310, AZZ20

motaor
(20°%%)

diger : i“§Sfemlai
“ ( 25-;/0 ) )

sistemter

Sekil 5.1 M2000, A310 ve A320 ucaklarinda kiitlesel dagilim
(Rouchon, 1987d)



Sivil wugaklarda herhangi bir yapi elemaninin malzeme segimi
ve dizayninda yalniz mekanik ve yapisal etkenler de§il, ayni zamanda

isletme ve maliyet hesaplarida dikkate alinir (Noton, 1974).

5.1 Sivil Ugaklarda i$letme ve Maliyet

Sivil ucaklar uzun hizmet dmri ile karakterize edilirler. Sivil
ucaklarin tésarlanan hizmet o6miurleri ilk kullanimlari di¢in 10-15 yal
olup gergek hizmet Omirleri ise hemen hemen belirsizdir. FAA (Federal
Aviation Agency) yaylnlarlné gére kullanim siiresi ticari ugaklar i¢in
ortalama 4000 saat/y1il 'dir. Bu siire hafif 6zel ugaklar i¢in 100
saat/y1l 'dir. Hafif 5zel ugaklar ig¢in bu degerler ugagin bulundugu
yer, kullanim tipi, depolama, bakimin niteligi, tasarim ve ayrica

parca ve yapisal ama¢li malzemelerin segimine baglidir (Notonm, 1974).

Olusabilecek hatzlar pratik nedenlerden dolayi tamamen odnleneme-
diginden vapisal onarimlar i¢in uzunca bir siireve gereksinim duyulabi-
lir. Bu nedenle ucak isletmeciliginde, bakim onarim programlarinin
hazirlanmasl gerekmektedir. GoOvde {dzerinde vyapilan kontrol, bakim
ve tadilat c¢alismalari, yil boyunca bir ugagin 12-15 gin hizmet disi

kalmasini gerektirmektedir (Noton, 1974).

Ticari ugaklarda, govde maliyeti, toplam ucak maliyetinin 7%
60 gibi biiviik bir kismini olusturmaktadir. Oncede belirtildigi gibi
bu wugaklarin bos agirliklari, toplam agirligindan daha O&nemli olup
bu da agirlik tasarrufuna Onem kazandirmaktadir. M2000, A310 ve A320
ucaklarinda maliyetin béliimlere gdre dagilimi Sekil 5.2'de gdsteril-

mistir.

Nakliye ugaklarinda agirlik ve performans degerlendirilmesi

birim agiriiginin basit bir sekilde hesaplanmasina kadar inmektedir.

Bu faktdrler; ugak gdvdelerinde kompozit malzemelerin kullanilma-
sina- neden olmustur. Ucaklar bilyliyip karmasik bir hal aldikga, birim
iinitenin agirligy, maliveti artirmaktadir. Bundan dolayi birim unitele-

rin Jegerlerinde indirim daha ¢ok dnem kazanmaktadir (Noton, 1974).
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M 2000 A310, A320

motor
(16%)

: diger
\ sistemler

Sekil 5.2 M2000, A310 ve A320 ugaklarinda maliyetin bolimlere
gore dagilim

5

.2 Kempozit Malzemelerin Avantajlari

Ucaklar genellikle govde agirlik kontrolu, uzun hizmet Omri,
sistem dizayninin ana hatlari ve maliyet karakteristiklerinin yanisira
belirli navlun, mesafe, seyir siirati ve irtifa gibi performans gereksi-
nimlerini karsilayacak sekilde dizayn edilirler. Diger tim kosullarin
esit oldugu durumda agirligir en diisiik tutan dizayn kriteri en uygun
dizavyn olacaktir. Buna gore uygun Ozelliklere sahip hafif malzemeler
en iyi verimi saglayacaktir. Kompozit malzemeler bu amagla kullanilabi-

lecek uygun malzeme grubunu olusturmaktadir.(Notonm, 1974).

5.2.1 Mukavemet ve rijitlik

Modern ucaklarda yari monolitik olarak bilinen bir yapi kullanil-
maktadir. Bu yapi ince duvarli plakalarin kuvvetlendirilmesini veya
rijitligin artmasini saglar. Govde bilesenlerinden kanat, kuyruk gibi
kisimlarda kullanilir. Takvive elemanlari i¢ ylizevlere tesbit edilirler
ve bovlece konstritksiyvonun mukavemetini artirirlar. Bu tip vapilar

yillardan beri havacilik yapi malzemelerinin arastirilmasinda Onemli
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bir yer tutmustur. Yari monolitik yapilarln ince kabuk yapilardaki dizayn
kriterleri HOFF (1974) tarafindan aglklanmlst;f. Hoff'a gore; kabuk

veya plakalarin bozulmasi veya egilmelerinde asagidakil baginti gecerlidir

P=2uwl -1, (E(7})l/2 B (13)
Burada; ‘ i
P : Nihai yiik (kg)

w : Etkilenen plaka genisligi (mmz)
t +: Plaka kalinlig: (mm)
C@ : Malzemenin akma gerilmesi (kg/mmz)

E : Malzemenin Yaung Modiild (kg/mmz)

Silindirik kabuk vapilarda ise Lorenz (1974), Timeshenko (1974),
Soutwell (1974) ve diger arastirmacilarca gelistirilen asagidaki bagin-

t1 yeterli olmaktadir.

CTcr = 0,6 E (5/R) eeenee e L T R PRPRS (14)
Burada;
R : Ortalama yarigap  (mm)
2
G;r : Kritik gerilme (kg/mm™)

Rijitligi artiran elemanlarin kullanilmasi sapmalarin etkisini
gidermektedir ve kabuk yapisinin mukavemetinin Onemli oranda artmasini

saglamaktadir (Noton, 1974).

Yukaridaki bagintilarda bulunan degiskenlerden Crve E silindirik
kabuklarin davranislarini belirleyen temel kriterlerdir. Uve E deger—
lerinin yiiksek olmasi kompozitlerin bilyik bir gelisim gOstermesini
saglamistir. Tablo 5.1'de; ucaklarda oldukca fazla kullanilan baza
malzemelerin, tek yonli gerilme altindaki Jzellikleri verilmistir.
Burada kompozitlerin cekme mukavemeti ve elastisite modiili aliminyum
alasimlarininkinden ¢ kat fazladir. Bu degerler yogunluga boliindiigiinde
0zglil mukavemet ve 0zgiil modiil elde edilir. Tablo 5.1 incelendiginde,
kompozitlerin &zglil mukavemetlerinin aliiminyum ve titanyumdan 2-4 kat,

0zglil modiillerinin ise 7 kat biyitk oldugu gériilmektedir.



Tablo 5.1 Bazi kompozit ve konvansiyonel malzemelerin o&zellikleri

(Rouchan, 1987b)
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| kg/ mm? = 10 MPa

< | Young Modili |KopmaMukavem.| Kopma Isil
MALZEME E i N Genlesme
& |{Brit |Ozgil |Brit |Ozqul | Uzamasi -
2 . . Katsayisi
Birim g/em3|  MPa | 10°nfsy MPa | 10 nfs? % 10 ¢°C
- 1,6 | 135000 85000 | 1600 {1 000000 1 0
o =
2] —
Sl = A/K- 1,6 | 80000 | 50000 | 800 | 500000 1 0
2
s .
=
1=t —= 1,6 | 170000| 100000{ 2600 |l 600000 1,5 0
o
w
=t
B} I d
i*c\;%‘l,é 90000 | 55000 | 1300| 800000 1.5 0
o |x =
= fég—-*l 1,64 | 200000| 177000] 800 | 488 000 0,25 -2 -5
SRR
QJ
e{ Cam — .
o —] 2,15 150000 | 23000 | 1100 512000 2,2 6
> Epoksi
Bor — '
— ] 1,95 | 210000 108000] 1400 718000 6,5 5
Epoksi
A i -
ramid=1 b 1a o0000 | 64000 | 1400 [1000000] 16 -6
Epoksi
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Sekil 5.3'de kabuk yapilarda kullanilan kompozitlerin mukayesesi

verilmistir.

100

Kompozitler

N

lik orani

Agir

10 100" 1000
“Yik Oram

Sekil 5.3 Kabuk yapilarda kullanilan Al ve Ti'un kompozitlerle
karsilastirilmasi (Noton, 1974)

Sekil 5.3"deki diyagram, monolitik yapilardaki dzellikleri sagla-
yacak bilesik tabaka vyapili kompozitlerin dizaynlari esas alinarak
¢izilmistir. Kompozit malzeme efrisinin egiminde gorilen degisim;
takviyvelerde bir egim meydana gelmesinden Once malzemenin akma gerilme-

sine ulasilmasindan kaynaklanmaktadir.

5.2.2 Yorulma

Ucaklarda ve baska alanlarda kullanilan reg¢ine matrisli kompozit
malzemeler, metallerde goriilen ve atmosferik kosullarda ilgili olan
bozulma problemlerini konvansiyonel malzemeler kadar gdstermezler.
Kompozit orneklerine ve vyapisal bilesenlerine uvgulanan labaratuar
testleri sonucu, vyorulma Omrinde metalik malzemelere gbré belirli
bir gelisme goOriilmekte ve kompozit yapinin kullanilmasi ile, meydana

gelen hata azalmaktadir (Noton, 1974).



Bor-epoksi numuneleri 1ile wugaklarda kullanilan konvansiyonel
bir titanyum alasiminin yorulma edrileri Sekil 5.4'de karsilastirilmak-
tadir. Yukarida -bahsedildigi gibi bor-epoksi numunelerinin yorulma

omriiniin daha fazla oldugu gdriilmektedir.

Sekil 5.4'de dizayn kosullarinin kritik bir onem tasidigi V/Stol
(hem yatay, hem de dikey inis kalkis yapabilen) ugaklarinda bor-epoksi
ve bir titanyum alasimi i¢in yorulma ©zelligi karsilastirilmistar.
Ayn1 gevrim sayilari i¢in bor-epoksi numunesinin 0zgil gerilmesi titan-

yum alasimindan yaklasik i¢ kat fazladir.

Bor-epoksi

2
T —6A‘lp\i

Gerilme /Yogunluk ( jiNm/kg )

Cavr]
LEeVYFrIm

Sekil 5.4 Bor-epoksi numuneleri ve Ti alasiminin yorulma egrileri
{Noton, 1974)
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° felik AlUminyum Tifanyum  Bor S cam
L340 2024 BAL-LV  Kompazifi kompozifi

o
~

Retatif yorulma

Sekil 5.5 Kompozitlerin ve metallerin yorulmalarini aliminyuma

gore relatif degerleri (Noton, 1974)
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5.2.3 Tasarim

Kompdiit tasariminda iki Snemli unsur vardir. Bunlardan birincisi
laminadaki elyaf yonlenme dogrultusudur. Ikinci unsur ise malzeme
dizayplnda.aerodinamik kosullarinda gozoéniinde bulundurulmasi zorunlulu-
gudur;" Bu kosullar gergeklestiginde kompozit malzamelerin; imaléta
uyguniugu, bakim maliyetinin dﬁéﬁk'olma31 ve yiiksek mekanik dzellikleri
gbzoniinde bulunuruldugunda ugak tasariminda bilyik avantajlar sagladig:
goriilebilir (Noton, 1974).

5.2.4 Maliyet

Sivil wugaklarin yapi elemanlarinda kullanilacak kompozitlerin
maliyetinin hesaplanmasi yalnizca malzemenin maliyeti esasina dayanila-
rak yapilmamalidir. Malivet hesabi Direkt Isletme Giderleri ve yatiri-

min geri doniisii gibi iki faktdriin kosullarini gerektirir.

5.2.4.1 Direkt isletme giderleri (Direct Operating Cost)

DOC biitiin sivil ucaklar i¢in gegerli olup tarifesiz ucaklarda
mil/cent. ticari hava yollarinda ise koltuk/sent olarak ifade edilir.
Hafif wucaklarda kompozit malzeme kullanilmasinin etkileri {zerine
yapilan c¢alismalarda;agirliktan tasarruf i¢in elde edilen avantajlar,
biiyik ugaklar i¢in saglanan avantajdan daha agik tanimlanabilmektedir.
Fakat biylk {iretim degerleri, diisiik liretim giderleri karsiligi elde

ediliyorsa kar edilebilir.

-

5.2.4.2 Yatirimin geri doniisi (Return on Investment)

Hafif ucaklar gibi ticari olmayan ugaklar genillikle bu sartlara
gore degerlendirilmezler. K&r amaciyla kullanilan havayolu ugaklara,
dogrudan dogruva ROI kriterlerine gore degerlendirilmektedir. Bu kiri-
ter bazi isletme giderleri esas alinarak yiizde cinsinden ifade edilir
(Noton, 1974).
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(N -T) ()

ROI = P " Sa+n . P . 5e)

Burada;

N : Yiilik gelir

T : Toplam isletme giderleri/yil
r .; 1 - vergi orani

Filodaki ugak sayisi

P : Motor harig¢ govde fiyatx

Sa : (1 + % Yedek Parga (g6vde))
n : Motor sayisi

p : Motor fiyata

Se : (1 + % Yedek Parca (motor))

% 10-20 arasinda bulunan degerler, tipik jet filolu havayollarini
temsil etmekte; yliksek degerler genis gGvdeli, genis kapasiteli tiplere
karsilik gelmektedir. Kompozitlerin uygulanmasi ig¢in dizayn edilmis
olan ticari ugaklarda vapilan ¢alismalar, RCI degerinde olumlu gelisme-

ler yaratmistir (Noton, 1974).

Goruldtsi gibi ucak vapilarindan kompozit malzeme kullanilmaszt
o o P T T
ile Onemli avantajlar saglanabilmektedir. Bu nedenle gelecegin ugakla-
rinin Kompozit malzeme agiriikli imél edilecegi soylenebilir. Tartisma-
lar vapisal agairligin azaltilmasina ve disik yogunluktaki malzemelerin
Pl > o
kullanilmasivla ugaklarin veniden bovutlandirilmasina davanmaktadir

(Noton, 1974;.

5.3 Uygulamalar

Teknolojik gelismelerin dncelikle uygulandigi ve sonuglarin alin-

d1g1 alanlarin basinda havacilik sanayii gelir. Cok az yer kaplayan hafif mikroe-
lektronik sistemlerin yani sira, yeni teknolojinin lrunli olan daha
gligli fakat daha hafif ve daha az karmasik motorlar ve yardimci sistem-
ler, ucaklardaki yararla hacimi artirmaktadir. Gelismis lretim teknik-
leri savesinde daha Onceleri liretimi olanaksiz govde ve kanat sekilleri

rahatca lretilebilmektedir. Ozellikle plastik ve ctilirevlieri esasl:



fiber takviyeli kompozit malzemelerin kullanimiyla ugak endiistrisinde

bir ¢ok gelisme saglanmistir (Hoskin and Baker, 1986).

Ugaklarda ilk kullanilan kompozit malzemeler cam fiber takviyeli
olanlaradir. Uygulama ilk kez 1944 yilinda Amerikan BT 15 egitim ugak—‘
larinin govde arka kisminda cam f£iber kompozit sandwig panellerle
gerceklestirilmistir. Sonraki yillarda Ozellikle cam—epoksi kompozitler
ucak yvapilarinda c¢ok genis kullanim alani bulmustur. Ornegin Boeing
747 wugaklarinda kontrol yizeyleri, kaplamalar, kabin ortiisii, dahili
baglanti elemanlari kompozit malzemelerden yapilmaktadir (Hoskin and
Baker, 1986).

Kompozit malzemelerin ucaklarda daha  yaygin olarak kullanimi
1960'larda baslamistir. Bu kullanim, bu yillarda daha cok Amerika'da
bor fiberler, ingiltere'de Karbon fiberler seklinde olmustur. Ileri
Kompozit malzemeler olarak isimlendirilen karbon ve bor.fiber takviyeli
epoksi matrisli kompozitlerle konvansiyonel malzemelerin dayanim ve
rijitlik ozelliklerine ulasilmistir (Hoskin and Baker, 1986). 1970'ler-
de Amerika'da F1lll ugaklarinin yatay dengeleyicileri, F4 ucaklarinin
diimenleri bor-epoksi kompozitleriyle vyapilmistir. Ayni yillarda vyine
Amerikan askeri ugaklarindan Fl4'in yatay dengeleyicilerinde, F15'in
dikey dengeleyicilerinde bor-epoksi kompozitleri vyiiksek verimle uvgu-
lanmistir (Hoskin and Baker, 1986). Bu yi1llarda Ingiltere'de karbon-
epoksi kompozitlerinin gelisimi yavas ilerlemis, 1970'lerin ortalarinda
daha ¢ok ticari nedenlerle bu tiir kompozitler lizerinde ABD'de calisma-
lar yogunlasmistir. Ugak vapilarindaki kompozitlerin imalinde kullani-
lan prepreg malzemelerinin 1979 yili birim fiyati bor-epoksi icin

90 $/kg karbon-epoksi i¢in 400 $/kg 'dir (Hoskin and Baker,1986).

C-epoksi kompozit malzemelerinin gelisimi ABD'de hizli olmustur.
F16 ucaklarinin yatay ve dikey kuyruklarinda ve ¢esitli kontrol ylizey-
lerinde toplam 7 3 oraninda c-spoksi kompozit malzemeleri kullanilmis-
tir. F/A-18 ucaklarin kanat kaportalari, vatay ve dikey kuyvruk kaporta-
lari, govde arka kapagir ve bir ¢ok kontrol yiizeyi agirlikca 7 9, yiizey
alani olarak 7% 35 oraninda c-epoksi kompoziti kullanilmistir. AV-8B
u¢aklarin kanatlart tamaman c-epoksidir. Bu ug¢aklarda kompozit malzeme

kullanimi a¢isindan, govdenin on kismr ve bir ¢ok kontrel viizeyinde
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agirlikca 7 26 gibi bir orana ulasilmistir. B-1 bombardiman ucaklarinin
yatay kuyruklarinda igyapi ve kaporta tamamen c—epoksi kompozitidir.
F/A-18 ve AV-8B .ucaklarinda C(-epoksi ‘kullanim, Sekil 5.6 ve Sekil

5.7'de gosterilmistir.

Avrupa'da; Ingiliz Tornado ucaklarinintamamen hareketli yatay
kuyruklarinda C-epoksi kullanilmistir. (Hayes, 1984). Bati Alman ve
Fransiz Mirage 2000 ugaklarinda ise- kapdrta. ve kontrol vyiizeylerinde

bor-epoksive (~epoksi kompozitleri kullanilmistir (Noton,1974).

Sekil 5.6 F/A-18 ucaklarinda c-epoksi kompozitlerinin kullanildig:
yerler (Hoskin and Baker, 1986)

(-epoksi E:] /7

Sekil 5.7 AV-8B (Harrier) ugaklarinda c-epoksi kompozitlerinin
kullanildig: yerler (Hoskin and Baker, 1986)

Sivil havacilaikta; ileri kompozitlerin kullanimi, Onceleri askeri
havaciliktaki kadar olmasada daha sonralari olduk¢a artmistir.

ABD'de cesitli grafit—epoksi kompozit malzemelerinin uygulama ¢alisma-
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lari yapilmistir. 1981 yilinda g¢esitli havayollarindaki 111 adet Boeing
737 ugaginin spoylerleri (-epoksi malzemeden yapilmis ve 22000 ucus

saatl sonrasinda hasar olusturucu hic¢bir problemle karsilasilmamistir.

Boeing 757 ve 767 ugaklarinin kontrol yiizeylerinde C—epoksi
kullanilmistir (Sekil 5.8). Kigillk bir yolcu ugagi olan Lear Fan 2100
(Sekil 5.9) ve diinya gevresini durmadan dolasan iki kisilik The Rutan
Voyager ugag@i tamamen kompozit yapida gergeklestirilmistir (Hoskin
and Baker, 1986).

On inis
takimi
kapaklar:

NN
Arka inis
takimtarr, .
kapaklari

EEE G-epoksi

\_ Kevlar-epoksi

Sekil 5.8 Boeing 767'de c-epoksi ve aramid-epoksi kompozitlerinin
kullanildig1 yerler (Hoskin and Baker, 1986)

Eﬁj (- epoksi

Sekil 5.9 Lear Fon 2100 uc¢aginda c-epoksi kompozitlerinin
kullanildig: verler (Hoskin and Baker, 1986)
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Ucaklarda kullanailan bir diger ileri kompozit ise aramid epoksi-
dir. Aramid epoksi organik fiber takviyeli bir kompozittir. Ornegin
Boeing 767 ugaklarinda, motor kapaklari, bagaj kapilar: kénat~g6vde
bilesim kaportalari aramid-epoksiden iretilmistir (Hoskin and Baker
1986). ’

Ugak endiistrisinde metal matrisli kompozitler de kullanilmakta-
dir. Ornegin jet motoru parcalarinda, kullanimi yaygindir. Tirbin
kanat1 veya vyilksek sicaklikta g¢alisacak pargalar tungsten-siiperalasim
kompozitinden iretilirler. Fan kanatlarinda ise bor-aliiminyum kompozit-
leri kullanilabilmesi imkdni arastirilmaktadir (Hoskin and Baker,
1986).

Tipik grafit—epoksi ugak uygulamalari Tablo 5.2'de verilmistir.
Avrupa'daki sivil ve askeri havacilikta kompozit malzemelerin gecmiste

ve gilinimiizde kullanimlarinin karsilastirilmasi Sekil 5.10'da gosteril-

mistir.
Tablo 5.2 Ugak yapilarinda tipik grafit-epoksi kompoziti
uygulamalari (Hoskin and Baker, 1986)
Yapi Pli Sayisi Uygulamalar
Bal petegi paneller: 2-16 Kontrol vyiizeyleri, kapla-
karbon-epoksi kabuk; malar, dGsemeler, yatay
aliiminyum, fiberglas yada dengeleyiciler hiz frenleri

yada nomeks g¢ekirdek

Kontrol ylizeyleri, kapla—

Sandvi¢ paneller: 2-6

Grafit-epoksi kabuk; malar, dGsemeler, yatay
PVC cekirdek dengeleyiciler, hiz frenleri
Monolitik paneller: 100 Ana giic kutusu, kanat kuy-
Grafit-epoksi kabuk; ruk -

Alasim yada titanyum

yvapida baglanmis

Monolitik paneller: 100 Ana gli¢ kutusu

Grafit-epoksi kabuk;
Grafik—epoksi vapiva
baglanmis

Pli kéllnllgl genellikle 0,13 mm'dir.
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SIVIL UCAKLAR ASKERI UCAKLAR

A310, A200/600, ATR 42

GECMISTE

Hofit alasimiar
B Kompazitler

[ Celikler+Titaryum
(JDiger

GUNUMUZDE

Jekil 5.10 Avrupadaki bazi askeri ve sivil ugaklarda kompozit
malzemelerin gecmisteki ve giunimiizdeki (kiitlesel 7) kullanimlari
(Rouchon, 1987b)

5.3.1 Uygulama &rnekleri

Mirage 2000, ATR 72, Airbus A 320, F-14 Grumanan, F-18 ve Rafale A
ugaklarinda, kompozit malzemelerin kullanim yerleri sirasiyla Sekil

S.11 - 5.16'da gosterilmistir.



(-epoksi C- epoksi

C /Bor-epoksi

( -epoksi

C- epoksi

Sekil 5.11 M 2000 ugaklarainda kompozit malzemelerin kullanildigi yerler (Rouchon, 1990)

£9



& o ESSJ Karbon monolitik yap
\%hi; Hég Kevlar/nomeks sandving
Eﬁg Karbon pekistiricili  kevlar/nomeks sandvig
&gg(knn fiber/nomeks sandving

Sekil 5.12 ATR 72 ucaklarinda kompozit malzemelerin kullanildiga yerler (Rouchon, 1990)

%9



Sekil 5.13 Airbus A 320 ugaklarinda kompozit malzemelerin kullanildigi yerler (Rouchon, 1990)

S9



-Sekil 5.14 p.

14 Grumman ugakla

uygulamalary (Ro

flnda Bor
uchon, 1987a)

~epoksi k

epoksi kisimigr

Oompoziti
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Sekil 5.16 RafaleA ucgaklarinda Karbon ve Kevlar fiber takviyeli
kompozitlerin kullanildigi yerler (Rouchon, 1987a)

5.3.2. Yeni Tasarimlar ve Kompozitler

Giiniimiizde kompozit malzemelerin kullanimi cok defisik alanlarda
gerceklesmektedir. Kompozit ireticisi llkelerin lrettikleri kompozitle-

rin kullanim alanlari Tablo 5.3'de verilmistir.

Tablo 5.3 Avrupa, ABD ve Japonya'da kompozit malzemelerin
kullanim alanlari (Rouchon, 1990)

HAVACILIK SPOR .| DIGER
AVRUPA 50 9% 30 % 20 %
A.B. D. 33 % 33 % 34 %
JAPONYA %o 80 % 15 %

Fransiz, Toulouse Havacilik Deney Merkezi'nin 1987 verilerine

gdre bazi malzemelerin ve kompozitlerin maliyetleri Tablo 5.4"de veril-

mistir.
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Tablo 5.4 C.E.A.TT.'nin 1987 verilerine gbre bazi malzemelerin

ve kompozitlerin iretim maliyetleri (Rouchan,1990)

MALZEME MALIYET
Celik 2 §/Kkg
Hafif alasim 5 §/kg

Yiksek mukavemel 6 f/ kg
licelik

Kompozit (cam) 40 $§/kg

Titanyum (TA6V) | 80 $/kg

Kompozit faramid) {120 §/kg

Kompozit (karbon)| 180 $/kg

Kompozit yogun ugaklaran tasarimi ve imalinde en cesur ve belir-
gin adimlar kiiciik ucak iireticisi firmalar tarafindan atilmistir. Ozel-
likle sirketler ve isadamlari tarafindan tercih edilen '"business"
veya ''corporate planes" diye isimlendirilen 3-4 kisilikten 10-15 kisi-
lige kadar kapasiteli olan ucaklarda olduk¢a yaygin kompozit malzeme

uygulamalari vardair.

Bu konuda en yogun yatirim ve c¢alismayi yapan firmalarin basinda
Amerikan Beech firmasi gelmektedir. $ekil 5.17'de Beech firmasinan,
govdede tamamen kompozit malzeme kullanarak diisik maliyetle trettigi
S kisi ile 432 km/saat hiz yapabilen Model-81 ugagi gérilmektedir. O
Ayn1 firmanin yine tamamen kompozit malzeme kullanarak iirettigi 7-3

kisilik bir diger modeli Sekil 5.18'de gdsterilmektedir.

1. CEAT . Centre Essais Aeronatique Toulouse (Toulouse Havacilik Deney
Merkezi).
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Sekil 5.17 Amerikan Beech firmasi tarafindan g6vdesi tamamen kompozit
malzeme olarak iiretilen Model-81 ugagi (Sahin, 1987)

Sekil 5.18 Beech firmasi tarafindan tamamen kompozit malzeme govdeli
olarak iiretilen bir ugak modeli (Sahin, 1987)

Starship modeli wucak, Beech firmasinin ilgin¢ bir modelidir

(Sekil 5.19). Saatte 630 km hiz yapabilen bu ugaklarda iki adet "P.W.

Canada PTG-67" tipi, her biri 100 hp'lik motorlar kullanilmistir.

Motorlar 2,5 m ¢apli 4 kanatla hidrolik olarak ¢aliasan sabit devirli

kompozit pervaneleri dondirmektedir. Bu wugak protatipinin hazirlanmasa
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sirasinda yaklasik 12000 takim ve aparat tasarimi ve lretimi yapilmis-
tir. Karbon-epoksi ve Kevlar-epoksi kompozitlerinin yaygin olarak
kullani1ldig1i bu ug¢agin kompozit goévde ve kanatlarinin otoklavda pisi-
rilmesi i¢in firma diinyanin en biiyik (7,60 m ¢apinda ve 18,25 boyunda)
otoklav firinini kurmﬁ§tur (Sekil 5.20). Hidrolik yikleme rampasina
sahip otoklavda Starship'in govde ve kanat ana parcalari 10 Atmosfer'e
kadar basingta 300°C'a kadar 1sitilarak sertlestirilmektedir. Otoklavin
icinde saatte 128 km hiza ulasan hava akimlar: iliretilebilmektedir.
Starship I'in fiber takviyeli gévdesinin agirligi yaklasik olarak

230 kg'dair.

~

Sekil 5.19 Beech firmasinin iirettigi Starship modeli ucaklar (Sahin,
1987)
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Sekil 5.20 Beech firmasi tarafindan Starship modeli ugaklarain
gbvdeleri ic¢in kurulan diinvanin en biyiikk otoklav firini

(Sahin, 1987)

Sekil 5.21'de, govde lizerinde son diizeltme islemlerinin yapilmasi
gOsterilmektedir. Kompozit gdvde pargalarinin otoklavdaki pisirme
ve sertlestirme islemleri ile kesme islemleri bilgisayvar yardimi ile

otomatik olarak yapilmaktadir.

Starship I ugaginin reg¢ine matrisli kompozitlerden yapilmasi alii-
minyum govdeli olanlara gére % 15 hafif olmasini saglamistir. Usagin
cesitli bdlgelerine binen i¢ ve dis vyikler hesaba katilarak dizaynda,
nomeks bal petegi tipli sandivi¢ yapilar, kevlar ve karbon kompozit
vapilar kullanilmistir. Biitin malzemeler otoklav firininda basing ve
sicaklik altinda kimvasal olarak birlestirilip, tek parcadan ibaret
hatif ve saglam bir yapi elde edilmistir. Buna ragmen ugagin bazi bdlge-
lerinde titanvum, aliiminyum ve diger metaller de kullaniimistir (Sahir,
1987).

Starship ugaklari 1ile 1lgili bir ilging¢ konuda, FAA (Federal
Havacilik Xurumu)'nin bu ucaklarin sadece agik renkler ve tonlari
ile boyanabilecegine izin vermesidir. Ug¢aklarin koyu renkle boyanmasz

durumunda; glines 1sinlaral emilecegi icin, epoksi reginelerinin vumusama
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tehlikesi ile karsilasilabilir (Sahin, 1987).

Sekil 5.21 Starship modeli ug¢aklarin kompozit gdvdeleri lizerinde

monte igslemleri (Sahin, 1987)

Du Pont ve Dow Chemical Co. sirketleri tarafindan vatirimi yapi-
ian Avtek 400 tipi wugakta kullanilan baslica malzeme, keviar fiber
takviveli kompozit malzemelerdir. Bu ucak Sekil 5.22'de gdsterilmistir.
Nomeks bal petegi yapi idzerine kevlar kaplama yapilarak klasik per¢inli
baglama giderilmisg, bunun sayesinde % 15 agirlak tasarrufu saglanmis-—

t1r (Sahin, 1987).



Sekil 5.22 Baslica malzeme olarak kevlar fiber takviyeli
kompozitlerin kullanildaiga AVTEK 400 ugagz (Sahin, 1987)

73
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6. DENEYSEL GALISMALAR

Kompozit malzemelere uygulanan mekanik deneyler ¢ekme deneyi,
statik egme -deneyi, fiber matris arayiizeyi kayma gerilmesi deneyi

ve jorulma deneyidir.

Deneysel ¢alismalarda; Fransiz Ulusal Havacilik Xonstriksiyon
Mithendisligi Fakiiltesi (E.N.S.I.C.A.)'min kompozit malzemeler ig¢in

‘hazirlamis oldugu standartlara uyulmustur.

6.1. Deneylerde Kullanilan Malzemeler

Deneylerde tek yonli ve Orgii karbon-epoksi malzemeler kullanil-

mLStir.

6.2. Deneylerde Kullanilan Olgii Aletleri ve Cihazlar

Deneyler i¢in, Eskisehir TUSAS Motor Fabrikasi kalite kontrol,
mekanik labaratuvarlarindaki (iniversal test c¢ihazi kullanilmistar.
Amerika vapimi, SATEC UTC-60 HTL markali bu cihazda, hem ¢ekme hem
de basma deneyi yapilabilmektedir. Cihaz elle veva otemotik ¢alisabil-
mekte 27.200 kg maksimum kuvvet uygulanabilmektedir. Cekme ve basma
hizinin ayarlanabildigi makinada hassasiyet 0,1 kg'dir. Cekme deneyi
igin cihazin mevcut c¢eneleri kullanilmis, egme ve kayma gerilmesi
deneyleri ic¢in Ozel aparatlar yapilarak test cihazina monte edilmistir.
Egme deneyi i¢in imal edilen aparatlar Sekil 6.1'de, kayma deneyi

i¢in imal edilen aparatlar ise Sekil 6.2'de gdsterilmistir.
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6.3. Deneylerin Yapilisi

Temin edilen numunelerle gekme, egme ve kayma gerilmesi deneyleri
yapilmistir. -Deneylerin yapilmasinda amag; kompozit malzemelerin,
cekme dayanlmi, egme dayanimi, kayma gerilmesi ve elastisite modiili
degerlerinin pratik olarak bulunmasi ve konvansiyonel malzemelerle
karsilastirilarak, ozellikle havacilik endiistrisinde kullanilan malze-

melerden beklenen Ozellikleri sagladiginin gbsterilmesidir.

6.3.1., Deney numunelerinin hazirlanmasi

Cekme deneyi igin 2 adet standart, 1 adet de standart disi numune
temin edilmistir. Egme ve kayma gerilmesi deneyleri ig¢in, temin edilen
kompozit plakalardan, genislik ve boy olarak standart, kalinlik olarak
lsténdart di1s1 numuneler hazirlanmistir. Numuneler, freze tezgahinda
kesilmis ve c¢entik etkisini ortadan kaldirmak i¢in tesviye islemi

avgulanmistir.

Cekme deneyi numunelerinin g¢ene tarafindan tutulacak kisimlari
pzel olarak plastik koruyucu ile kaplaidir. Bunun nedeni ezilme sonucu
olusabilecek deformasyonu Onlemektir. Cekme deneyi, edme deneyi ve
kayma gerilmesi deneyi numune 0&lciileri sirasiyla Tablo 6.1, 6.2 ve

6.3"de verilmistir.

Tablo 6.1 Cekme deneyi numunelerinin dlgiileri

Numune No Numune Cinsi b (mm) e (mm) 1 (mm)
Standart Tek yonli (0°) 16 1.00 250
1 C-epoksi (tek yonlii, 0°) 16 1.05 250
2 C-epoksi (tek yonlii, 0°) 16 1.05 250

3 C-epoksi (tek ysnld, OO) 30 3.75 250




Tablo 6.2 Egme deneyi numuneleri ve dlgiileri
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Numune No  Numune Cinsi 1 (mm) bv(mm)_ e (mm)
Standart  Tek yonli, 0° 80 10.00  2.00
1 C-Epoksi (8rgii) 80 10.35  2.35
2 C-epoksi (drgi) 80 10.15 2.35
3 C-epoksi (drgii) 80 10.00 2.35
4 C-epoksi (drgii) 80 10.10 2.35
5 C-epoksi (tek yonlii, 0°) 80 10.30  3.45
6 C-epoksi (tek ydnli, 0°) 80 10.40  3.45
7 C-epoksi (tek yénlii, 0°) 80 10.15  1.90
8 C-epoksi (tek yonii, 0°) 80 10,20 1.90
Tablo 6.3 Kayma gerilmesi deney numuneleri dlgiileri
Numune Mo  Numune Cinsi 1 (mm) b {(mm)} e {mm)
Standart  Tek yénli, 0° 20.0 10.00  2.00
1 C-epoksi (drgi) 20.1 10.25 2.35
2 C-epoksi (Grgii)t 20.1 10.30 2.35
3 C-epoksi (Brgi) 20.1 10.20  2.35
4 C-epoksi (orgii) 20.1 10.10 2.35
5 C-epoksi (tek ysnli, 0°) 20.0 10.30  3.45
6 C-epoksi (tek yénli, 0°) 20.0 10.30  3.45
7 C-epoksi (tek yonlii,90°) 20.0 10.30 3.45
8 C-epoksi (tek yonli, 90°) 20.0 10.30  3.45
9 C-epoksi (tek yénli, 0°) 20.0 10.30 1.90
10 C-epoksi (tek yonli, 0°) 20.0 10.30  1.90
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6.3.2. Cekme deneyinin yapilisi

Numuneler, c¢enelere sikistirildiktan sonra 2 mm/dak. ¢ekme hizi

uygulanmis, numune kopuncaya kadar deney silirdiirilmiistir.

6.3.3. Egme deneyinin yapilisai

b ve 1 d&lciileri standart, e Odlgisii standart disi olmak izere

& adet numuneyvle calisilmistar.

Deneye tabi tutulacak numuneleér yapilan &zel aparata,standarta
uygun bigimde yerlestirilmis (Bkz. 3ekil 4.6), 5 mm/dak basma hiziyla,

numune kirilincaya kadar deney sirdiriilmistir.

6.3.4. Kayma gerilmesi deneyinin yapilisi

Deney 10 adet numuneyle gergeklestirilmistir. 1 mm/dak basma
hiziyla calisilmis, numuneler kirilincaya kadar deney sirdiriilmistiir.

Test cihazina, vapilan dzel aparat monte edilerek ¢alasilmistir.

6.4. Deney Sonuglari Ve Irdelenmesi

Yapilan deneyler sonucu elde edilen verilerin degerlendirilmesi

teorik degerlere ye konvansiyonel malzemelere gdre vapilmistar.

6.4.1. Cekme deneyi sonu¢larinin irdelenmesi

Mevcut numunelere uygulanan denevlerde elde edilen veriler 4.

\

Bolimde verilen c¢ekme dayanimi (Bkz. Formiil 7)), elastisite medili.

(Bkz. Formil 8% ve 7 uzama (Bkz. Formiil 9) formillerine uygulanmistir.
Deney sonu¢lara Tablo 6.4'de, hesaplanan gekme dayanimi ((jé)_elastisi—

. -t

te modilil {(E} ve 7 uzama deserleri Tablo 6.5'de verilmistir.

(&)
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Tablo 6.4 Cekme deneyi sonuglari

Numune No Kopma Yiki (kg) Toplam uzama (mm) Al (mm)
1 2152 2.52 1.01

2260 _— 2.67 1.07
3 9865 2.22 0.89

in)

Tablo 6.5 Cekme denevi sonucu hesaplanan GE, E ve % uzama degerleri

‘ 2
Numune No C@ (kg/mmz) E (kg/mm™) 7 Uzama
1 128.09 12632 1.008
2 134.52 12572 1.068
3 37.68 9852 0.089

1 ve 2 nolu numuneler standart &lgililerdedir. Bu numunelerden
elde edilen O; ve E dejerleri, Rouchon (1987) tarafindan verilen
(Bkz. Tablo 5.1) C-epoksi tek yonli kompozitinin degerlerine 7 80-90
oraninda yaklasiktar. Diisiik kabul edilecek bu yiizde 10-20'lik sapma
malzemedeki fiber fraksivonundan (Vf) kaynaklanabilir. 3 nolu numunede
elde edilen sonug¢lar ilk iki numuneye oranla diisiiktir. Rouchon {1987},
tek yonli C-epoksi kompoziti i¢in ¢ekme dayanimz 160 kg/mm2 vermistir.
Bu deger 1 ve 2. numunede 128 kg/mmz, 3. numunede 87.68 kg/mm2 ¢ikmis—

3
tir. Hull (1981} tarafindan ise cekme davanimi 140 kg/mmL verilmistir
(Bkz. Tablo 2.2). Elastisite modiili degerlerinde deneysel ve One siirii-
len teorik degerler arasindaki fark daha azdir. 7 uzama degerleri
incelendiginde Rouchon (1987) ile ayni sonuglara ulasildigir goriilmiis—

tiir.



Ucak endistrisinde, dayanimin yaninda hafiflikte, istenen bir
6zelliktir. Bu ylizden malzeme se¢iminde, &zgil mukavemet ve &zgiil
modiil degerleri Onemli bir kriterdir. Yapilan deneylerde elde edilen

(1 ve 2 nolu numuneler) d&zgiil mukavemet ( G§/$'> ve dzgil modiil (E/x )

degerlerinin, Rouchon'un (1987) ugaklarda kullanilan i¢ degisik metal

hakkinda verdigi degerlerle karsilastirilmasi Tablo 6.6'da verilmistir.

Tablo 6.6 1 ve 2 nolu ¢ekme numunelerinin 3 degisik metalle

karsilastirilmasi
Malzeme O‘ /8 {mm) /% (mm)
1. Numune 30 7926
2. Numune 84 7857
Hafif Alasim (7075) 21 2700
Titanyum Alasimi (TA 6V) 23 2600
Alasimla Celik (35 NCD 16) 23 2600
Tablo 6.6'dan da gorildigi gibi C-epoksi numunelerinin Bzgiil

mukavemet dederleri, konvansiyonel malzemelerden yaklasik 4 kat, ozgiil
modiilleri ise vyaklasik 3 kat fazla ¢ikmistar. Sonug, bu iki kriter
acisindan C-epoksi kompozitlerinin ugak endiistrisi i¢in wuygun bir

malzeme grubu oldugunu gdstermektedir.

6.4.2. Egme deneyinin sonug¢larinin irdelenmesi

Egme deneylerinde orgii vapiya sahip C-epoksi numuneler ve fiber-
leri 0° yonlendirilmis C-epoksi numunelerle ¢alisilmiscir (Bkz. Tablo
6.3). Rouchon (1987) tarafindan verilen egilme davanimr (Bkz. Formiil
10), elastisite modiilii (Bkz. Formiili 11) formillerinde, deneyde edilen
sehim ve kopma vilki degserieri kullanilarak bulunan deferler Tablo

6.7'de verilmistir.
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Tablo 6.7 Egme deneyi sonuglari

Numune No Sehim (mm) Pk (kg) Cyéé(kgmng) E (kg/mmz)
1 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
5 4,01 155 151.71 11727
5 4.32 162 157.04 11226
7 9.80 72 234,64 13507
3 9.45 70 228,12 12552

Rouchon (1987} ve Hull (1981) tarafindan verilen C-epoksi oGzel-
liklerinde, elastisite modiiiii degerleri ¢ok ydnli yapilarda, tek-yonli
yapilara oranla % 40-S50 disiiktiir. Yapilan denevlerde de bu &zellik
kanitlanmistir. E degeri;tek yonlu kompozitlerde ortalama olarak 12500
kg/mmz, rgii yapida ise ortalama olarak 6800kg/mm2 olarak bulunmustur.
Buradan elde edilen sonu¢;istenen dzellikler ag¢isindan fiber dogrultusu=-

“nun Snemli bir etken oldugudur.

6.4,3. Kayma gerilmesi deneyi sonu¢larinin irdelenmesi

Deneyde, 0Ozelliklerin degisiminin gdzlenmesi dig¢in tek y&onld
fiiber plakadan 0° ve 90° ag¢ilarda numunelerle calisilmistir. Fiber-
matris araylizeyi kayma gerilmesinin hesaplarmasi ig¢in Rouchon (1987)
tarafindan verilen kayma gerilmesi formild (Bkz. Formul 12) kullanil-

mistir. Denevde elde edilen Pk deferleri ve hesaplanan kayma gerilmesi

(T dederleri Tablo 6.8'de verilmistir,
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Tablo 6.8 Kayma gerilmesi deneyi sonu¢lari

Numune No Pk (kg) Tk (kg/mmz)
1 210 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
3 157 3.36
9 149 5.71

10 165 6.32

Daha onceki bolimlerde de veriidigi gibi (Bkz. Sekil 3.10 ve
Sekil 3.11) kayma gerilmesine wmukavim kompozit malzemeler OO, T o0
ve 90° yonlll fiberlerin belirli kombinasyonlari ile olusturulan malze-
melerdir. Deneylerde kullanilan kompozitler bu kombinasyonlardan clus-
madigl i¢in T« degerleri diisiik ¢ikmistir. 7 ve 8 nolu numuneler 90°
yonli, 5, 6, 9 ve 10 numarali numuneler OO, 1, 2, 3 ve & numaralz
fiberler orgii yapidadir. Rouchon'un (1987) verdizi (Bkz. Sekil 3.10)
degerlerde de bu kombinasyonlar kayma gerilmesine uygun kompozitler

sinifina alinmamistir.

{ompozit malzemelerde; fiber yodnlenme oranlari, cekme ve egmede

oldugu gibi kayma gerilmesi dayaniminda da onemli bir unsurdur.
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7. GENEL SONUGLAR

Havacilik ve uzay teknolojisinde yapilan venilikler, arastirma
gelistirme programlari, tim dikkatleri yiiksek dayanimli, yiiksek modiilli
ve hafiflik ozelliklerine sahip kompozit malzemeler izerinde yogunlas-

tirmistir,

1. Bir matris malzeme ve ig¢ine yerlestirilmis fiberlerden olusan
kompozitler sagladiklari dstiin Szellikleri ile birgok sektdrde tercih

edilmektedir.

2. Kompozit malzemeler, konvansiyonel malzemelerle karsilastiral-
diginda; hafiflikleri nedeniyle, Ozgiil mukavemet ve Ozglil modil dejer-

leri agisindan biiyik iistiinliik saglamaktadir.

3. Celiklerde saglanan mukavemet artislari, aliminvyvum alasimla-
<] : J
rindan saflanan agirlik azalmalari ve kompozit malzemeler konusundaki

tam olusmamis bilgiler, kompozit malzemelers gecisi yavaslatmaktadir.

4. Reg¢ine matrisli kompozitlerde viksek sicaklik &zellikleri

konvansiyonel malzemelere gore diistiktiir.

5. ¥ompozit malzemelerin liretimi gii¢ ve maliyeti yiiksektir.

Ancak saglanan gelismelerle bu problemler asilmaktadar.

6. Hava tasitlarinda konstriiksiyonlar ekonomi, hiz ve emnivet
kriterlerine gbre yapilir. Yatirimin geri dodniisii acisindan malivet

ikinci plana alinmakta ve kompozitler tercih edilmektedir.

7. Kompozit malzemeler hafiflik, gilicliitk, wug¢us menzilinin ve
yik kapasitesinin artmasi, korozyon direnci ve uygulamaya konulacak
teknik yenilikler acisindan askeri ve sivil havacilikta giderck artan
oranlarda kanat, gdvde, vyatay/dikev dengeleyiciler olarak kullanim

alanina girmislerdir.

8. Deneysel galismalarda da kanitlandigil gibi, kompozit malze-

o

meler fiber yonlenme ac¢ilarinin kombinasyonu ile degdgisik perilmelere

$)
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mukavim olmaktadirlar.

9. Kompozit. malzemeler, sagladiklari istiin dzellikleriyle, onii-
mizdeki yillarda da gelisimlerini siirdiirecek, bilim ve teknoloji diinya-

sinda ¢ok daha genis bir yer kaplayacaktair.
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