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Gilintimiizde havacilikta malzeme teknolojisi ¢ok hizli gelismektedir. Siirekli olarak
gelisen malzeme degerleri hava araclarindaki performansi olumlu etkilemektedir. Bu
baglamda On plana c¢ikan fiber takviyeli kompozit malzemeler olduk¢a hizli
gelismektedir. Ornek olarak, fiber takviyeli termoset regineler oldugu gibi parcacik
takviyeli seramik matrisli kompozitlerde mevcuttur. Bu tez ¢alismasinda ise karbon fiber
takviyeli polieter keton keton matrisli termoplastik recineye sahip kompozit
giiclendirilmis panelin yapisal analiz ve tasarimi yapilmistir. Bu termoplastik kompozit
giiclendirilmis panelin analizi Hypermesh analiz paket programi ile gergeklestirilmistir.
Farkli gii¢lendirici sayilari, farkli panel ve giiclendirici kalinliklarina sahip paneller ilk
burkulma hata kriteri agisindan incelenmistir. Sonug olarak metal malzemeli gili¢lendirici
panellere gore ¢ok daha iyl mukavemet degeri elde eden fiber takviyeli termoplastik
recineli kompozit malzemesi analiz sonuglartyla gosterilmistir. Bu baglamda ister ayni
agirhiga sahip daha fazla mukavemet elde edilen fiber takviyeli termoplastik malzeme ile
isterse de daha az agirlikta ayn1 mukavemet degerinin saglandigi gosterilmistir. Oransal
olarak incelendiginde ayni ilk burkulma degerlerinde agirlikta ortalama %30 ile %40
arasinda iyilesme saglanirken bu durum aymi agirliktaki panellerin ilk burkulma
yiiklerinde %210 ile %250 arasinda ilk burkulma dayanim artis1 oldugu goriilmistiir.

Anahtar Kelimeler: Burkulma Analizi, Gliglendirilmis Panel, Havacilik Kompozitleri,
Hypermesh Modelleme, Nastran Sol 105, Termoplastik Kompozit
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In today's aerospace industry, material technology is rapidly advancing, continuously
improving material properties that positively impact aircraft performance. Fiber-
reinforced composite materials, which are at the forefront, are undergoing rapid
development. Examples include fiber-reinforced thermoset resins as well as particle-
reinforced ceramic matrix composites. In this thesis, the structural analysis and design of
a composite reinforced panel with carbon fiber-reinforced polyether ketone ketone matrix
thermoplastic resin are conducted. The analysis of this thermoplastic composite
reinforced panel is performed using the Hypermesh analysis package program. Panels
with different numbers of reinforcements, and different panel and reinforcement
thicknesses, are examined in terms of the initial buckling failure criterion. As a result, the
analysis demonstrates that the fiber-reinforced thermoplastic resin composite material
achieves significantly higher strength values compared to panels reinforced with metal
materials. In this context, it is shown that either a higher strength can be obtained with
the same weight using fiber-reinforced thermoplastic material or the same strength value
can be achieved with less weight.

Keywords: Aerospace Composites, Buckling Analysis, Hypermesh Modelling, Nastran
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SIMGELER VE KISALTMALAR

Simgeler

Oyxx: X €kseni yoniinde normal gerilme

gy, y ekseni yoniinde normal gerilme

0, z ekseni yoniinde normal gerilme

Oxy: X ve 'y eksenleri arasindaki kayma gerilmesi

0yz: X ve z eksenleri arasindaki kayma gerilmesi

Oyx: y ve X eksenleri arasindaki kayma gerilmesi
0yz:y ve z eksenleri arasindaki kayma gerilmesi

0, z ve X eksenleri arasindaki kayma gerilmesi

0,y: z ve'y eksenleri arasindaki kayma gerilmesi

Exx: X ekseni yoniinde birim sekil degistirme

: y ekseni yoniinde birim sekil degistirme

&,7: Z ekseni yoniinde birim sekil degistirme

&xy: X ve y eksenleri arasindaki birim sekil degistirme
Exz: X ve z eksenleri arasindaki birim sekil degistirme
.y ve x eksenleri arasindaki birim sekil degistirme
: y ve z eksenleri arasindaki birim sekil degistirme
&,x: Z ve X eksenleri arasindaki birim sekil degistirme
&,y: z ve 'y eksenleri arasindaki birim sekil degistirme
u, v, w :X, y ve z yonlerindeki birim hacme diisen kuvvetler
Q,: x yoniindeki enine kayma kuvveti

Qy:y yoniindeki enine kayma kuvveti

N,: x yoniindeki kuvvet bileskesi

N

.y yoniindeki kuvvet bileskesi

N, x ve y yoniindeki kuvvet bilegkesi
M,.: x yoniindeki bileske moment

M

y: y yoniindeki bileske moment

M,y : x ve y bileske kayma moment
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1. GIRIS

1960 — 1970’11 yillarda termoplastik kompozitler giindeme gelmis fakat gerekli
yatirim yapilmadigi i¢in raftan bir siireligine kaldirilmistir. Termoset kompozitler ise bu
siire¢ zarfinda onemli gelismeler katederek giinlimiizde hava araci yapilarinin biiyiik bir
kismini olusturmaya baglamistir. Fakat son zamanlarda gevresel etkiler ve havaciligin
gelismesiyle beraber daha kisa siirede iiretim gereksiniminden dolay1 termoplastik
kompozitler tekrar giindeme gelmistir.

Termoplastik kompozitler gerek {iiretim siiresi, tokluk, depolama ve geri
doniistiiriilebilirlik avantajlart ile termoset kompozitlerden bir adim daha One
¢ikmaktadir.  Termoplastik  kompozitlerin  avantajlarim1  inceleyecek — olursak,
termoplastikler yiiksek kirilma tokluguna sahip olup, termosetlere gore diger fiziksel ve
kimyasal oOzellikler agisindan daha iyilerdir. Kolay geri doniistiiriilebilirler, yiiksek
yanma, korozyon direnci ve asinma dayanimina sahiptirler. Ayrica raf dmrii agisindan bir
siirlandirma olmadigi i¢in oda kosullarinda uzun siireler depolanabilirler bu da hem
depolanabilirlik hem de lojistik anlaminda biiyilk maliyet kazanci saglamaktadir.
Termoplastikler yar1 kristalize olduklarindan dolay1 termosetler gibi kiirlenme ihtiyaci
duymadiklart i¢in son liriine doniismeleri cok daha kisa silirede ve az maliyetli sekilde
tiretilebilmeyi miimkiin kilmaktadir. Ayrica otoklava girme ihtiyaci duymadiklar igin
tiretim konusunda ¢ok daha fazla alana sahip olup yekpare iiretim konusunda oldukca
elverislidirler. Bu sayede havacilikta kullanilan biiylik pargalar tek parca halinde
uretilebilir. Ek olarak bir kez kiirlendikten sonra tekrar sekillendirilemeyen
termosetlerden farkli olarak defalarca eritilerek tekrar tekrar sekillendirilebilme
ozelligine sahiptirler. Isitilabilmeleri ve tekrar sekillendirilebilmeleri sayesinde birgok
kaynak yontemi ile biiyiik parcalarin iiretimini kolaylastirmaktadir. Bu baglamda
termoplastik gili¢lendirilmis paneller literatiirde 6nemli yere sahiptirler.

Termoplastik kompozit giiglendirilmis paneller sayesinde hava araglarinda birgok
avantaj elde edilmektedir. Ornek olarak termoplastik kompozit giiclendirilmis panel
tasarimiyla birlikte daha fazla dayanimi daha yiiksek olan ve agirlikca 6nemli avantaj
saglayan hava araglari, agirhigin azalmasiyla birlikte hem daha az yakit hem de daha
ylksek manevra kabiliyeti ile bir¢ok alanda fayda saglamaktadir. Malzeme teknolojisinin
gelismesiyle birlikte havacilikta kompozit malzemelerin kullanimi son doénemlerde
oldukca yayginlagsmistir. Bugilin gelinen son noktada ise termoplastik giiclendirilmis
panellerin optimizasyonu ile tasarlanan hava aracinin goérevine uygun sekilde panel

tasarimlar1 gergeklesmektedir ve gelisimini devam ettirmektedir. Bu ¢alismayla birlikte



Tiirkiye’de hizla gelisen havacilik alanina biiyiik katki saglayacag: diigiiniilmektedir.
Termoplastik kompozit giiclendirilmis panel tasariminin arkasinda iist diizey teknolojiyle
beraber bilgi birikimi gerektiren termoplastik giiclendirilmis panel konusu oldukca
popiilerdir. Ozellikle, Havacilik endiistrisinde birincil yapilarin daha hafif ve dayanikli
olmasi isletim maliyeti ve hava araglari arasindaki rekabet acisindan 6nemli ve {izerinde
sikca ¢alisilan bir konudur. Hava araglarinda agirligin azaltilmasi hedeflenerek hafif
paneller kullanilmak istenir fakat bu panellerin de dayanimi arttirilmalidir. Dolayisiyla
termoplastik giliclendirilmis paneller kullanilir. Hava araclarinda 6zellikle kanatlarda
olusan kaldirma kuvveti nedeniyle kanat iistii panellerinde basma sonucu kritik hata
kriteri burkulmaya neden olmaktadir. Ugagin kanadinda olusan kaldirma kuvvetinden
dolay1 seyir ugusu ve manevralar esnasinda da panellere basma yiikii etki etmektedir.
Hava araclarinin yari-monokok goévde yapilarinda temel bilesen olarak kullanilan
termoplastik giiglendirilmis panellerin islevini kaybetmeden bdolgesel burkulmasina
onleyerek agirlik 6nemli derecede azaltilabilir.

Bu c¢alismada termoplastik giiclendiricili panellerde burkulma davranisi
Hypermesh paket analiz programinda sanal testi gerceklestirilecektir. Termoplastik
giiclendirilmis panellerin basma yiikii altinda literatiirde var olan test sonuglar1 ve sonlu
elemanlar metodu ile yaptigimiz sonlu elemanlar analizi sonuglarinin karsilastiriimasi
hedeflenmektedir. Arastirma sonunda elde edilen verilerle hava aracinda ya da farkl bir
ticari aragta kritik hata modu burkulma olan paneller i¢in hafif ve dayanikli panel
giiclendirme yontemi belirlenecektir. Bu ¢alisma Tirkiye’de gelismekte olan havacilik
sektorli i¢in biiyiik bir 6nem arz etmekte olup literatiirde bu konu iizerinde farkli
arastirmalar mevcuttur. Amacim ¢alismay1 en verimli sekilde sonug¢landirip panellerin
amaca goére sahada da kullanilmasimi saglamaktir. Yapilan tasarim ile gerekli yiike
dayanim saglayan daha hafif ya da ayni agirlikta daha fazla dayanima sahip termoplastik

giiclendirilmis panel belirlemektir.



2. KAYNAK ARASTIRMASI

Termoplastik kompozit malzeme giiclendirilmis panellerin tek eksenli yiikleme
altindaki tasarim ve analizi ile ilgili olarak kompozit malzemeler, termoplastik regineler
ve giiclendirilmis plakalar ile ilgili ¢alismalar bu boliimde incelenmistir.

Yapilarin temel 6zelligi olan bir arada durma gereksinimi iskelet denilen ana
tastyict elemanlarla saglanmaktadir. Hava, kara ve deniz araglarinin tiimiinde yapisal
biitiinliik esastir. Konu hava araglar1 oldugunda birden fazla 6zelligi bir arada
bulundurmas1 gereklidir. Aerodinamik ylizeyin korunmasi, yolcularin ve ugus
sistemlerinin ugus kosullarindan korunmasi ve bir biitiin halinde servis siiresini
doldurabilmesi i¢cin hava araci lizerine gelen yiikleri alip elastik 6zellikleriyle tiim yapiya
dagitmas1 gibi Ozellikleri tasimalhidir. Cogu hava aracinda kaporta yapilari boyuna
giiclendirilmis elemanlar ve enine cergeve yapilari ile desteklenerek belirli diizeyde
bolgesel burkulmalara izin vererek iizerine gelen yiikleri tastyan ince cidarli yapilardir. Bu
tlir yapilar gliniimiizde ¢ok kullanilan yari-monokok yapilar olarak adlandirilir (T. H. G.
Megson, 2007).

[Ik hava araclarinda monokok yapilar ile uculmaya baslansa da agirlik
parametresinin dnemi zamanla anlasildiktan sonra bunun iizerine arastirmalar yapilmis ve
yari-monokok tasarim modeline gecilmistir. Daha az agirlik ile ayn1 dayanimi elde ederek
birgok gelismenin 6nii agilmistir. Yari-monokok yapilarda birincil egilme yiiklerini
‘Longeron’ ad1 verilen gévde boyunca uzanan kaportaya bagl yapi eleman tagir. Ozetle
giiclii govde kirisleri daha az yiik tastyan giiclendiricileri bir arada tutar. Tiim bu iskelet
sistemi dis panellere baglanarak yari-monokok gévde yapisini olusturur. Boylelikle bu
iskelet yap1 operasyonel yiiklerin 6nemli bir kismini tagimaktadir. Ugus sirasinda basma
yiiklerine maruz kalan kabuk yapilarda ilk burkulma olaymin oldugu bélgelerde gerilmeler
iskelet yapisinin altinda bir gerilmeyken burkulma birden ¢okme durumu olarak ortaya
cikar. Cokme durumu yasanmadan burkulma durumu yapinin hala yiik tasimaya devam
ettigini gostermektedir. Kaportanin bu yiik tasimaya devam eden kisimlarina ise etkin
panel yani ‘Effective Skin’ ad1 verilmistir. Ik burkulmadan sonra bolgesel olarak ortaya
c¢ikan burkulma tepecikleri giderek biiyiiyerek etkin panel genisligini azaltarak yiik tasima
kabiliyetinin sinirina ulasacak ve yap1 ¢okmeye ugrayacaktir (Collier vd., 2009).

Gegmisten giiniimiize gelisen iskelet yapilarinin tasarimindan bahsettikten sonra
gelisen malzeme teknolojisiyle birlikte ugak yapilarinin malzemeside degismistir. Alagim
olarak aliiminyum, ¢elik ya da karbon fiber ve cam fiber takviyeli kompozitlerden iiretilen

giiclendirilmis kabuk yapilarinin burkulma sonrasi1 davraniglarini inceleyen veya ¢okme



yiikii ve ilk burkulma yiiklerine ulasmay1 amaglayan bircok deneysel arastirmanin yani
sira ampirik arastirmalarda yapilmistir (Khedmati vd., 2010; Lynch vd., 2004; Paulo vd.,
2013).

Bir bagka konu ise termoplastik giiclendirilmis panellerin giiglendirici tipi olarak
karsimiza ¢ikmaktadir. Bu konuda ise Aalberg vd., (2001) bir aragtirma yiirtitmiistiir. Bu
arastirmada L tipi gili¢lendirici ile Sapka Tipi (Hat Type) gii¢lendiriciden olusan iki tiir
gliclendiricili panel kullanilmistir. Bu panelleri karsilastirirken sadece giiglendirici tipi
olarak degil ayn1 zamanda smir kosullarin1 farkli konfigiirasyonlarda yaparak kendi
iclerinde de bir karsilagtirma gergeklestirmistir. Sonu¢ olarak smir kosullart ve
giiclendirici tipiyle birlikte gii¢lendirici kesit alaninin yapi iizerindeki burkulma davranisi
ve ¢okme hata durumunun {izerinde biiyiik bir etkiye sahip oldugu kanisina varmistir.

Termoplastik giiclendirilmis panellerde giiclendirici tipi ne kadar Onemliyse
malzeme tipi de bir o kadar 6nem teskil etmektedir. Elaldi & Colak, (2009) yaptigi
aragtirmada Aalberg vd., (2001) nin arastirmasina benzer bir arastirma yiiriiterek kompozit
malzemeden olusan ‘Sapka Tipi’ ve diiz panellerin basma yiikii altindaki burkulma olayini
ampirik olarak ele almistir. Aalberg vd., 2001)arastirmasinda oldugu gibi sinir kosullari
yine ayni tarzda olusturulup test cihazi ile temas halinde olan kenarlar alt1 serbestlik
derecesi bakimindan kisitlamis ve bosta kalan kenarlara herhangi bir sinir kosulu
uygulamamistir. Bu aragtirmada ise bir dnceki drnekte verilen aragtirmadaki gibi sadece
yik kisalma egrilerini karsilagtirmaktan ziyade basma yiikii altindaki termoplastik
giiclendirilmis panelin kuvvete karsi gdstermis oldugu cevabin incelenmesi i¢in arka
arkaya yapistirilan dogrusal gerinimi Olger ciftleri ile bolgesel olarak gerinimi degerleri
elde edilmistir. Bu elde edilen degerlere ek olarak yapinin burkulma modlarinin da olugan
tepecikleri T. H. G. Megson, (2007) kitabindaki “Shadow Moire” yontemi ile gorsel hale
getirmigtir. Giiglendirilmis kompozit panellerin basma yiikii altindaki davraniglarim
inceleyerek daha Once tek basina yaptigi Elaldi, (2007) arastirmasi ile bu tiir kompozit
panellerin bolgesel burkulmalara izin verilerek burkulma yiikiiniin bir ka¢ kati yiik
taginabilecegini gostermistir. Bu da yapida 6nemli derecede agirlik kazanimi saglanacagi
anlamina gelmektedir. Bu arastirmaya benzer literatiirde bir ¢ok aragtirma bulunmaktadir
(Deo vd., 1985; Fan vd., 1992; Khedmati vd., 2010; Kong vd., 1998).

Ik burkulma yiikii termoplastik giiclendirilmis panellerinin énemli bir hata
kriteridir. Bu yiizden literatiirde bir¢ok arastirma gergeklestirilmistir. Yine ilk burkulma
yiikii ile ilgili gii¢lendirici tipi ve panel kalinligr hakkinda (Zhu vd., (Zhu vd., 2015))

arastirmasi yapilmistir. Bu arastirmada 1 tipi giiclendirici ile desteklenen diiz kompozit



paneller i¢in arastirmalarini gergeklestirmislerdir. Zhu ve arkadaslarn farkli kalinliklara
sahip gliclendiriciler ile farkli kalinliklardaki panel yapilarini basma yiikii altindaki
testlerini gerceklestirilmis ve sonuclari irdelenmistir. Zhu ve digerleri testlerin sonunda
panelin yiik tagima sinirinin, panel iizerinde olusan burkulma tepecikleri sekillerinin panel
kalinhig1, giiclendirici tipinin ve kalinligina bagli oldugunu goriirken diger taraftan
giiclendirici tasarimlarinin da ilk burkulma yiikii iizerine etkisini gdzlemlemislerdir.

Yine benzer bir aragtirma ile farkli bir tip gili¢lendirici olan J tipi gii¢clendirici
kullanilarak farkli gii¢lendirici ve plaka kalinliklarinda arastirma gergeklestiren Elaldi,
(2010) J tipi ve ‘sapka tipi’ giliglendiriciyi kendi aralarinda ilk burkulma ve ¢okme yiikii
acisindan karsilagtirmistir. Elaldi bu aragtirmasinda farkli giiclendirici tiplerinin yapisal
giiclendiricinin de burkulma sonrasi yilik tagima kabiliyetinin oldugunu gérmiis ama
giiclendirici tipinin ilk burkulma ve ¢6kme yiikleri yoniinden belirleyici bir parametre
oldugunu dolayisiyla gii¢lendirici tipinin panelin ilk burkulma ve ¢okme yiiklerinde etkin
bir rol oynadig1 sonucuna varmistir.

Tabii ki bu testleri gergeklestirirken kullanilan test diizenegi, sinir kosullari,
malzeme kalitesi ve bir¢ok farklilik mevcuttur. Bunlarin disinda hep diiz plakalardaki
burkulma davranislarindan bahsederken havacilik ya da baska bir sektorde bu plakalar
baska geometrilerde de kullamlmaktadir. Ornegin ugagin gévdesinde kullamlan plakalar
kavisli ya da silindirik olarak adlandirilabilir. Bu kavisli ve silindirik plakalarinda
literatiirde arastirmalarina rastlamak miimkiindiir. Ornegin Zimmermann vd., (2006) fiber
takviyeli kompozit malzemelerden olusan kavisli panellerin basma yiikii altindaki
burkulma davranismi incelemek ve literatiire katmak amaciyla bu arastirmayi
gerceklestirmistir. Aragtirmalarini gerceklestirirken T tipi giiclendiricileri ¢ift ya da tek
sira halinde dizerek iki farkli ¢apa sahip kavisli kompozit yapidan olusan paneli ¢okme
yiikiine kadar test etmislerdir. Aymi sekilde diiz plakalar ile kavisli plakalarin test
edilebilirligini kanitlamak amaciyla Agarwal, (1982) tarafindan ‘sapka tipi” gii¢lendiriciler
ile giiclendirilmis kompozit egimli panel yapilarinin burkulma davraniglarimin ve yiik
tasima kabiliyetlerinin degerlendirebilmesi i¢in gerceklestirmistir. Bu arastirmalar
sonucunda diiz paneller i¢in kullanilan test yontemlerinin de kavisli paneller icinde
uygulanabilirligi agisindan uygun oldugu kanilarina ulasilabilir.

Termoplastik gliclendirilmis paneller her ne kadar yiik yoluna gore tasarlansa da
her zaman yiikler beklendigi gibi gelmeyebilir. Kavisli paneller ile diiz panellerin bu
acidan davraniglarinin ayni olmayacagin diistinen C. Bisagni ve P. Cordisco 2006 yilinda

birlikte bir arastirma yiirtitmislerdir (Bisagni & Cordisco, 2006). Bu arastirmada yine



karbon fiber takviyeli kompozit malzemeden olusan {i¢ adet gii¢lendiriciye sahip olan
silindirik bir panel olusturulmus ve bu panel yapinin ayni anda hem basma hem de burulma
kuvveti yiikleri altinda davraniglar1 arastirilmistir. Yapilan arastirmalar sonucunda elde
edilen sonuglarda bilesik olarak uyguladiklart burulma ve basma kuvveti ¢iftinden
burulma kuvveti ne kadar biiyiikse silindirik panelin basma yiikii altindaki dayanimi ayni
oranda diisiis gostermektedir. Elde ettikleri bu bulguya paralel olarak bilesik yiiklemelerde
baskin yiikiin burulma oldugu kanisina varmislardir. Ayn1 zamanda burulma ytikiine
maruz kalan silindirik panellerde olusan burkulma tepeciklerinde 6nemli degisimler
goriilmiistiir. Bu arastirma ile birlikte buna benzer bilesik yiikleme kosullarini inceleyen
bagka arastirmalarda mevcuttur (Ge vd., 2016; Meyer-Piening vd., 2001; Wilckens vd.,
2013).

Hava araglarn ucus kosullarindan dolayr birgok farkli yiiklemeye maruz
kalabilirler. Bunlar u¢agin manevralarindan dolay1 ortaya ¢ikar. Bu yiiklemelerden temel
yiikleme tiirii de burulma yiiklemesidir. Yapmnin burulma yilikiine maruz kalmasi
termoplastik giiclendirilmis paneller iizerinde kayma yiikii altinda yiiklenmesine neden
olmaktadir. Bu nedenle C. Bisagni 2006’ da yaptig1 arastirmasinda burulma yiiklemesinin
gercek kosullara benzer gergeklestirebilmek igin silindirik termoplastik giiclendirilmis
panellerin kullanilmasini kritik bir nokta olduguna deginmistir. Fakat bu kayma yiikiiniin
termoplastik giiclendirilmis paneller iizerine etkisini belirli formiilasyonlar uygulanarak
diiz paneller tizerinde de incelemek miimkiin oldugu gosterilmistir (Bai vd., 2017; Murphy
vd., 2005).

Tim bu yiikleme c¢esitleri ugus kosullar1 altinda ‘Burkulma Sonrasi Tasarim’
kavramindan yola ¢ikarak hava araclarinda termoplastik giiclendirilmis panellerin ugus
yiiklerinden kaynaklanan tekrarli yiikler altinda incelenmesi ihtiyacini dogurmustur. Bu
durum yapilarin statik dayanimimnin yaninda tekrarl yiiklemeye bagli yorulma dayanimini
da g6z oniinde bulundurulmasi gerektigi gergegini gostermistir. Bu tekrarli yiiklere bagl
yorulma g¢atlagt denilen kavrami ortaya ¢ikarmistir. Termoplastik giiclendirilmis
panellerin tasarimini konu alan arastirmalarda literatiiriin belirli bir kismin1 da yorulma
hasarinin yap1 lizerindeki davranisi olarak karsimiza c¢ikmaktadir. Bu arastirmalari
anlayabilmek icin Oncelikle yorulmanin ne oldugunu anlamamiz gereklidir. Yorulma
malzemenin tekrarli yiikler altinda akma dayanimimdan once yiik tasima kabiliyetini
kaybetmesi anlamina gelmektedir. Farkli tipteki malzemeler i¢in hem metal hem de
kompozit olarak test numuneleri hazirlanmis ve gesitli arastirmalar gergeklestirilmistir

(Bisagni & Cordisco, 2006).



Son yillarda bilgisayar teknolojisinin gelismesiyle birlikte artan bilgisayar islem
giicleriyle birlikte sayisal hesaplamalar igcin ANSYS, ABAQUS ve NASTRAN gibi
burkulma problemleri i¢in ¢dziim yontemlerini ig¢erisinde yazilim olarak igeren kodlari
kullanarak sayisal yaklasimda bulunarak gergek hayatta karsimiza ¢ikan dogrusal olmayan
davraniglar1 da modelleyerek hesaba katan sonlu elemanlar paket programlar kullanilmaya
baslanmistir. Bu hem zaman hem maliyet hem de cesitlilik agisindan biiylik avantaj
saglamaktadir. Termoplastik gii¢lendirilmis panellerin ilk burkulma yiikleri ve ¢okme
ylklerinin analizinin yapilabilmesi i¢in malzeme ve geometrik agidan dogrusal olmayan
davraniglart modelleyebilen sonlu elemanlar yonteminin kullanim1 son yillarda oldukca
artmigstir.

Bilgisayar programlarinda analiz yapabilmek i¢in her detay1 diisiinmek gereklidir.
Uretimden kaynakl siireksizliklerden dogan yiik tasima kabiliyetindeki diisiisii dikkate
alan bir arastirma Yang Wang tarafindan 2011 yilinda gerceklestirilmistir. Yiiriitiilen bu
arastirmada test edilen termoplastik giiglendirilmis panellerin tamamini tahribatsiz
muayene yontemi ile diizlemsel bozukluklarin1 istatiksel olarak dagilimini
gerceklestirmistir. Bu istatiksel bilgilerden yola ¢ikarak ‘Polynomial Fitting’ olarak
adlandirilan yontem ile istatistiki dagilimi en iyi modelleyen ylizey taniminm
olusturmustur. Bu modellenmis yiizeyi ABAQUS yazilimina dahil ederek yiizey
stireksizliklerinin analiz sonuglarina etkisini basma ytikii altinda incelemistir. Bu ytikii
incelerken kullanilan analiz programina o6zellikle ¢oziim aginin kalitesi, eleman tipi
secimi, baglanti modelleri, analiz smir kosullart ve ¢oziim yoOntemleri {izerine
yogunlasmistir (Y. Wang, 2011).

Bir bagka arastirmada ise iki asamadan olusan analiz yontemi kullanilmaktadr. Ilk
asama panelin burkulma sekillerinin belirlenmesi i¢in yapilan 6zdeger analizidir. Diger
asama ise dogrusal olmayan sonlu eleman modeli ile burkulma analizinin
gerceklestirilmesidir. Analizin ilk adiminda olusturulan model i¢in elde edilen burkulma
sekilleri analizin ikinci asamasinda analize baslangi¢ sinir kosulu olarak tanimlanir.
Boylece dogrusal olmayan sonlu elemanlar modelinde burkulma esnasinda yakinsama
kolaylastirilmig ve panelin incelenmek istenen burkulma modu seklini almasi
saglanabilmistir (Boni vd., 2012).

Benzer sekilde karbon fiber takviyeli kompozit malzemelerden olusan
giiclendirilmig bir panelin eksenel basma yiikii altindaki burkulma yiiklerini inceleyen
K.Ghavami ve arkadaslar1 dogrusal olmayan sonlu elemanlar modelini ANSYS paket

program kullanarak gerceklestirmistir (Ghavami & Khedmati, 2006). Olusturulan sonlu



elemanlar modeli ANSYS paket programi ile birlikte i¢inde bulunan ‘Arc Length’
yontemini kullanarak sonuglandirmistir (Riks, 1979).

Gergek hayatta karsilagilan problemleri artik bilgisayar programlar1 araciligi ile
modellemek ¢ok kolay hale gelmistir fakat bunu gergeklestirirken bazi kabuller yapmak
zorunludur. Bunun nedeni ise her seyin programda oldugu gibi gergek hayatta ideal
olmayisindan kaynaklanmaktadir. Bunun i¢in bir¢ok analiz metodu kullanilmaktadir
bunlar ¢éziim agimizin yapisindan baglayicilarin malzeme degerlerine kadar birgok
parametreyi kapsamaktadir. Bu metotlara drnek olarak su arastirmalar gergeklestirilmistir
(Crisfield, 1981; Powell & Simons, 1981; Ramm, 1980). Bu yontemler bugiinlerin sonlu

elemanlar modeli olusturulan bilgisayar paket programlarina entegre edilmistir.



3. MATERYAL VE YONTEM
3.1 Ugak Yapilan

Havacilik ve uzay sanayisinde, yapisal olarak tizerinde ¢alisilan yapilarin tasarimi,
agirligi, amaca uygun olmasi, montaj edilebilirligi, liretime uygunlugu ve parca maliyeti
gibi birgok parametrenin yaninda bu yapilarin malzemesi, mukavemet degerleri,
giivenilirligi, bakim yapilabilirligi ve omiirleri gibi 6zelliklerin hepsi dikkate alinarak
tasarlanir. Biitline uymasi gereken bu yapilarin goérevini yerine getirirken bunu en hafif
secenckle sunmasi gerekmektedir. Tasarimi yapilan parcanin hedeflenen agirlik disinda
olmast hava aracindaki birgok parametreyi etkiler. Hedeflenen agirliklarin
tutturulmamast sonucunda hava aracinda yiikk dengesi bozulur, agirlik azaltma
calismalari, optimizasyon c¢aligmalart gibi bircok siirecin bir dongii seklinde bastan
baslamasina sebep verebilir. Yapisal optimizasyon hava araglarinin hesaplarinin hassas
olmasimdan dolay1 oldukca biiylik bir 6neme sahiptir. Bu yiizden bir parcanin sahip
olmasi gereken mukavemet degerine ulagmaya c¢alisilirken, yapinin tiimiinii diisiinerek
diger parametrelerinin en iyi degerlere getirildigi bir tasarim hedeflenmektedir.

Ugak yapilarinda bir¢ok tasiyici yapi bulunur. Bu tastyict yapisal elemanlarin iki
temel gorevi vardir. Birincisi yapiya etkiyen kuvvetleri tasimak ve iletmek, ikincisi ise
yapinin aerodinamik dis geometrisinin akisi istenilen sekilde yonlendirmek i¢in formunu
korumasini saglamak i¢in bir kabuk gorevi gormektir. Bu gérevi yerine getiren en basarili
tekniklerden biri olan yar1 monokok yapilardir. Ince bir kabugu, igten boylamsal
giiclendiriciler ve enlemsel kaburga denilen yapisal elemanlarla destekleyerek formunun
korunmasi saglanir. Bu destek yapisal elemanlar daha 6nce bahsettigimiz acrodinamik
ylizeyi olusturan kabuk yapilarimin bdolgesel olarak burkulmasina engel olurlar
(Yasartekin, 2012).

Sekil 1°de goriildiigii lizere bir kanat yapisini goriilmektedir. Bu yap1 4 ana
yapisaldan olusur:

1. Kabuk, Kaplama (Skin)

2. Boylamsal Kiris Plakalar1 (Spar)
3. Enlemsel Kaburgalar (Rib)
4

Boylamsal Giiglendiriciler (Stringers)
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A
{7  Dis destekler

Sekil 1. Yar1 Monokok Kanat Profili (Onder, 2003)

3.1.1 Kabuk

Kabuk yapilari, hava araglarmi yapisal pargalarinin etrafin1 ¢evreleyen ince
panellerdir. Sekil 2’de gorildiigii iizere bu kabuk yapilar aerodinamik yiizeyi
olusturmakla birlikte asagidaki yapisal gorevleri de yerine getirirler:

1. Kanat yapisina etkiyen aerodinamik yiikleri enlemsel kaburgalara ve
boylamsal kirislere aktarmak.

2. Kanat yapisina etki eden hiicum agisina gore degisen burulma
momentlerini, panelin i¢ diizleminde olusturdugu kayma kuvvetleri ile
dengelemek.

3. Kanat yapisina etki eden egilme momenti ve kanat boyunca etki eden
ylikleri boylamsal kirislerle birlikte tasimaya yarar. Bu egilme momenti
ist panellerde basma yiikii olustururken kanat alti panellerde ¢ekme

kuvveti olusturur.

Sekil 2. Kanat Kabuk Yapisi (Latten, 2020)

3.1.2 Boylamsal Kiris Plakasi
Boylamsal Kirig Plakalari, kanat yapisinda kapali boliimler olusturan temel
yapisallardir. Sekil 3’teki gibi kirig plakalarinin baslica gorevleri su sekildedir
(Yasartekin, 2012):
1. Uygulanan egilme momentlerine, kayma kuvvetlerini ve eksenel yiikleri

tasimak.
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2. Kanada etkiyen burulma momentlerini, kendi i¢ diizleminde olusturdugu

kayma kuvvetleri ile soniimler.

SPAR

Sekil 3. Boylamsal Kiris Plakas1 (Spar) (Seyruseferim, 2020)

Boylamsal kiris plakas1 Sekil 3’te gdsterilmistir.
3.1.3 Enlemsel Kaburgalar
Aerodinamik etkilerden dolayi, kanadin seklinin bozulmamasi gerekmektedir. Bu
yiiklerden dolay1, kanadin aerodinamik dis ylizeyini seklini sabit tutmasini saglamak ve
kabugu bolerek; plakalarin burkulma dayanimlarini yiikseltmek enlemsel kaburgalarin
gorevlerinden biridir. Kanat yapisindaki enlemsel kaburgalarin kanat i¢indeki yerlesimi
Sekil 4’te gosterilmistir. Enlemsel kaburgalarin kanat yapisindaki oncelikli gorevleri
sunlardir:
1. Kanadin kesit ve acrodinamik seklini korurlar.
2. Kanada baglanan sistem yapilarinin agirliklarin1 dagitmak ve iletmek.
3. Kabuk ve boylamsal giiglendiricileri yapisal olarak bolerek efektif boyunu

kisaltir ve kabuk yapisinin burkulma (buckling) dayanimini artirir.

Sekil 4. Enlemsel Kaburgalar (Rib) (Kokpitteyiz, 2023)

3.1.4 Boylamsal Gii¢lendiriciler

Boylamsal gii¢lendiriciler, kabuk yapilariyla birlikte ¢alisarak boylamsal yonde
kuvvetli kolonlar (beam) olustururlar. Burulma momentlerini ve eksenel kuvvetleri
tagirlar. Kanadin icindeki giliclendiriciler kanadin alt tarafinda ¢ekme yiiklerine karsi

koyarken iist tarafinda kalan giiglendiriciler basma kuvvetlerini tagirlar bu durum ugak
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kanadinin kaldirma kuvveti olusturdugu durumda gecerlidir. Sekil 5’te kanadin kaldirma
kuvveti olusturdugu durumda {izerindeki deformasyon gosterilmistir. Boylamsal
giiclendiricilerin birincil gorevleri asagida verilmistir:

1. Kanada etkiyen egilme momentlerini ve eksenel kuvvetleri, kabuk
yapilarla birlikte diizlem icinde tasiyarak ve diger yapilarak aktararak
tagirlar.

2. Kabuk yapilarimi eksenel dogrultuda bolerek kabuk yapilarin burkulma
dayanimu yiikseltirler. Giiglendiricilerin bu 6zelligi literatiirde kabuk

burkulma alan1 bolme (panel breaker) olarak geger.

Sekil 5. Boylamsal Giiglendiricilere Etkiyen Kuvvetler (Kaya, 2007)

3.2 Ucak Yapilarimin Hata Kriterleri

Hava araclarindaki yapisal elemanlar, ¢esitli yiiklerin etkisi altinda ¢aligir ve bu
yiiklerin farkli hata kriterlerine dayanmasi gereklidir. Yapisal elemanlarin belirli
gorevleri ve onceden belirlenmis tasarim gereksinimleri dogrultusunda, her bir elemanin
cesitli hata kriterlerine kars1 dayanikliligi hesaplanarak bir emniyet katsayis1 belirlenir.
Bu emniyet katsayisi, yapisal elemanin giivenilirligini saglamak i¢in kullanilir ve
tasarimin gilivenli ve saglam olmasini saglar.

Ucak kanatlarinda bulunan yapisal elemanlar, tagidiklar: yiiklerin eksen sayilarina
gore iki ana kategoriye ayrilir: kolon dedigimiz tek boyutlu yapisal elemanlar ya da iki
boyuta sahip panel denilen elemanlar. Bir boyutlu yapisal elemanlar, genellikle boylamsal
kirisler olarak adlandirilir. Bu elemanlar sadece kendi eksenleri dogrultusunda gelen
yiikleri tasirlar. Yani, uzunlamasma yiiklerin taginmasindan sorumludurlar. Diger
yandan, iki boyutlu yapisal elemanlar, kabuk ve kiris plakalar1 olarak bilinir. Bu
elemanlar kendi diizlemlerinde eksenel yiikleri ve kesme yiiklerini tasirlar. Yani hem
uzunlamasina hem de enine yiiklerin tasinmasindan sorumludurlar. Her bir yapisal

elemanin fonksiyonu ve yer aldig1 yapi iizerindeki rolii gbz 6niine alindiginda, dogru
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yapisal elemanin secilmesi ve tasariminin yapilmasi énemlidir. Bu, kanadin saglamligini,
giivenligini ve performansini saglamak i¢in kritik bir adimdir.

Tablo 1°de goriildiigii lizere ugak yapisal elemanlarinin bir boyutlu yani kiris ve
giiclendiricilerinin ya da iki boyutlu kabuk ve kiris plakalarinin siniflandirilmasi ve maruz

kaldig1 yiiklemelerin tablosu yer almaktadir.
Tablo 1. Ugak Yapilarinin Bozulma Kriterleri

Ugak Yapisal
Elemanlari

iki Boyutlu Yapisal
Elemanlari

Bir Boyutlu Yapisal
Elemanlar

Ana Kiris Plakalari Kabuklar

Ana Kirisler Kirigler

-Panel Kesme Burkulma Dayanimi

-Kolon Burkulma Dayanimi
-Panel Basma Burkulma Dayanimi
-Lokal Burkulma Dayanimi
-Cekme Dayanimi
-Cekme Dayanimi
-Basma Dayanimi
-Basma Dayanimi
-Deplasman Dayanimi
-Deplasman Dayanimi

3.2.1. Bir Boyutlu Yapisal Elemanlarda Kararsizhik

Kolonlar, basma veya c¢ekme gerilimlerine maruz kalan tek eksenli yapisal
elemanlardir. Bir kolon, mitkemmel dogrusallik gostererek merkezden teorik olarak kritik
dayanim degerine kadar dayanabilir. Ancak, burkulma olay1 gibi dengesiz durumlarda
yapisal dayaniklilik degerinin altindaki yiiklerde bile bozulma egilimi gosterebilirler. Bu
durum, kolonlarda yiik artisina uyumsuz, biiyiik ve ani deformasyonlara neden olabilir
(Elmer Franklin Bruhn, 1973).

Pratik uygulamada, geometrik olarak merkezden yiiklenmis ve miikemmel bir
kolon bulunmamaktadir. Bu nedenle, farkli sinir kosullarina sahip olan kolonlar, basma
yuklerini tagtyabilecekleri "Kritik Burkulma Yiikiine" kadar dayanim gosterirler. Notral
eksenden yiiklenmemis kolonlar, basma yiikiinii ve bu eksantrikligin neden oldugu
momenti tagiyabilme kapasitesine sahip olmalidirlar. Bu yap1 elemanlari, kirig-kolonlar

gibi incelenmeli ve analiz edilmelidir. Ancak, P, degerine ulasildiginda, kolonda, Sekil
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6’da goriildiigl gibi, yiikteki artisa uyumsuz, biiyiik ve ani deformasyonlar ortaya ¢ikar

(Elmer Franklin Bruhn, 1973).
p
'
= EI
az

Sekil 6. Kolon Kararsizligi (Elmer Franklin Bruhn, 1973)

Miikemmel yapilar

Miikemmel olmayan yapilar

=i
L!

Kritik Burkulma =B/ 4Bl 2.0452°E1

Dayanimi 2 I% I Ug kissmdaki sapma

Bir kolon, narinlik oranina gére boylamsal ve kesitsel diizlemler olmak tizere iki
farkli diizlemde kararsizlik yasayabilir (Yasartekin, 2012):

1. Kolonun sinir kosullar1 ve yiikiin konumuna bagli olarak, cesitli hata
kriterlerine neden olabilecek boylamsal dogrultuda kararsizliklar ortaya
¢ikabilir. Bu tiir bir hata, kolonun burkulmasiyla ilgilidir ve kolonun
malzemesine, kesit profiline ve sinir kosullarini gibi faktorlere baglhdir.

e Kolonun 6telenmesi
e Kolonun dénmesi
e Kolonun 6telenmesi ve donmesi

2. Kesit diizlemindeki kararsizliklar ise kolonun enine kesit diizlemindeki
bolgesel sekil bozukluklarini igerir. Kesit seklinin lokal sekil bozuklugu
veya lokal burkulmasi, genellikle ekstriizyon, sekil verilmis sac metal
triinler ve ince cidarli borularda gézlemlenir. Bu durum, malzemenin
ozellikleri ile kesitin sekli ve boyutuna bagli olarak ortaya ¢ikar.

Boylamsal diizlemdeki ve kesit diizlemindeki kararsizlik, yapinin kesit geometrisi
ve boyutlarma gore birbirleriyle etkilesime girebilir. Kritik burkulma gerilmesi, lokal
sekil bozuklugu gerilmesinin yarist gibi bir degere ulastiginda, biikiilme kararsizligi ile
lokal sekil bozuklugu arasinda bazi etkilesimler meydana gelebilir (Yasartekin, 2012).

Ucak yapilarinin pratik tasarim ve boyutlandirilmasinda, ¢esitli kolon tipleri i¢in
teorik burkulma yiikii genellikle formiiller, grafikler ve tablolar kullanilarak hesaplanir.

Sekil 7'de, bir kolonun narinlik oraninin kararsizlik dayanimu ile iligkisini gdsteren
bir grafik bulunmaktadir. Eger kolonun kesiti ve boyutlar1 “Euler Burkulma Bdolgesi”ne
giriyorsa, bu durumda kolonun bozulma modu “Elastik Euler Burkulma Kararsizlig1”
olarak adlandirilir. Bu bdlgedeki narinlik oranina sahip kolonlar genellikle uzun kolonlar

olarak nitelendirilir (EImer Franklin Bruhn, 1973).
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Fer
A Lokal Burkulma Bolgesi
(Crippling Region)
F Johnson-Euler
ce Burkulma Bolgesi
Euler Burkulma Bolgesi
FCC/Z /\
I > Lip

125 2r °F
V

Sekil 7. Kolon Narinlik Oran1 Grafigi (EImer Franklin Bruhn, 1973)

Bir kolon, kendi diizlemindeki deformasyonlar nedeniyle lokal burkulma
kararsizlig1 yasayabilir. Sekil 7'de yer alan grafikte goriilen lokal burkulma bdlgesindeki
narinlik oranina sahip kolonlar genellikle kisa kolonlar olarak tanimlanir (EImer Franklin
Bruhn, 1973).

Kolonlardaki hata analizinde dnemli bir nokta var: kolonlarin boyu kisaldik¢a
isler degisiyor. J.B. Johnson'in 6nerdigi parabolik egri yontemiyle, kolonlarda Euler
burkulma boélgesi ile yerel burkulma bolgesi arasindaki gegis noktast olan Johnson-Euler
burkulma bolgesi tanimlaniyor. Sekil 7'de gosterildigi gibi, bu gecis noktasi genellikle
malzemenin yerel burkulma dayaniminin yarisi olarak belirlenir (Elmer Franklin Bruhn,
1973). Sekil 7°deki grafigin narinlik oranina gére formiile edilmis hali Esitlik 1°deki
gibidir.

L )
F eger 7 <125 ise
N
F. (L § L 2m’E
Fg |l ———\— eger 125<—< ise
F, =< 4m*E \ P P F.g \ (1)
n’E 2m’E L
— eger <—= ise
L_ F, P
\\ P
Narinlik oran1 Esitlik 2°de gosterilmistir.
1
P= 3z (2)

A

L, kiris uzunlugunu temsil eden sabittir ve asagidaki Esitlikle hesaplanir;

r=r 3)
- C
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Esitlik 3'te gosterilen C degeri, klasik kabuk-kirig baglantilari i¢in genellikle
C=2 olarak kabul edilir.
3.2.1.1. Euler Burkulma Denklemi

Teknolojinin gelisimiyle birlikte, ucak yapilarinda daha giiglii malzemelerin
kullanimi, yapisal elemanlarin kesitlerinin kii¢lilmesine olanak tamimaktadir. Kesit
alaniin azalmasi, biiylik ve agir yapilarin kullanimini azaltirken, bu yapilarin burkulma
riskini daha kritik hale getirir. Bu sebeple, modern ucak yapilarinin analiz ve
boyutlandirilmasinda burkulma bozulma modu 6nemli bir rol oynamaktadir. Bir kolonda
enine Otelenme (kesit alaninda), malzemenin basma yiikiinii tasima kapasitesi yani kritik
burkulma yiikii (Pg), 4 numarali Esitlikle hesaplanir. Pinlenmis sinir kosullarina sahip bir
kolondaki burkulma yiikii, Euler formiilii kullanilarak Esitlik 4'te belirtildigi sekilde ifade
edilmektedir (EImer Franklin Bruhn, 1973).

m2El

PE = 12 (4)

Euler burkulmasi, yapinin enine kaymasiyla iliskili oldugundan, formiilde
kullanilan degiskenler, bir malzemenin egilme direncini hesaplamak i¢in kullanilan
parametrelerle aynidir (Yasartekin, 2012).

o Malzeme elastiklik modiilii
o Atalet momenti
o Kolon uzunlugu
3.2.1.2 Lokal Sekil Bozuklugu Denklemi (Cripling)

Diiz plakalarin burkulma dayanimlar diisiik oldugu i¢in, basma yiiklerini tagima
kapasiteleri de oldukca smirlidir. Bu nedenle, plakalarin burkulmaya kars1 direnglerini
artirmak amaciyla bilkkme yontemiyle sekillendirilirler. Ucak yapilarinda, bu sekilde
sekillendirilmis ya da ekstriizyon yontemiyle tiretilmis flangh yapilar, yaygin olarak kiris
elemanlar1 olarak kullanilir (Elmer Franklin Bruhn, 1973).

™S,

P

‘ 1
P Lokal Burkulma
(Crippling)

Sekil 8. Kisa Kolonlarda Lokal Burkulma (Cripling) (EImer Franklin Bruhn, 1973)

A

\
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Sekil 8'de gosterildigi lizere, kisa kolonlarda sikca goriilen kararsizlik modu lokal
burkulmadir. Kisa kolonlar tizerinde yapilan testlerde, lokal burkulma meydana geldikten
sonra bile kolonun yiik tagima kapasitesinin devam ettigi gézlemlenmistir. Bagka bir
ifadeyle, kolon burkulmasi diisiik basma gerilimlerinde meydana gelirken, kolonun
bozulma gerilmesi daha yiiksek basma gerilimlerinde ger¢eklesir. Burkulmanin ardindan,
kolon kesitindeki ylik dagilimi Sekil 9'da gosterilmistir. Kolon iizerindeki basma yiikii
arttikca, diiz kisimlarda olusan bolgesel 6telenmeler ylik tasima kapasitesinin azalmasina
neden olur. Bu siirecte, yiik daha dayanikli kose kisimlarina dogru aktarilir ve bu durum,

lokal bozulma gerceklesene kadar devam eder.

enligi

Di

i
Ea
i

/

Sekil 9. Basma Yiikii Uygulanan Kolon Kesitinde Yiik Dagilimi (EImer Franklin Bruhn, 1973).

Kisa kolonlarin lokal bozulma gerilimini hesaplamak i¢in testlerle dogrulanmis
cesitli ampirik yontemler gelistirilmistir. Bu yontem, kisa kolonlarin her bir flangimnin
sabit kalinliga sahip dikdortgen elemanlar olarak idealize edilmesi varsayimina dayanir.
Her bir flansin basma yiikiine kars1 direnci ayr1 ayr1 hesaplanarak toplanir. Tiim metaller
icin gecerli olmasi amaciyla, formiillerde malzemenin ¢ekme dayanimi ve basma ytikii
altindaki elastisite modiilii kullanilir.

Kolonun kesit ozelliklerine bagli olarak, ilk adimda flanslarin ortalama
genislikleri belirlenir. Sekil 10'da flanslarin ortalama genisliklerinin hesaplanmasinda
kullanilan biikiim (a) ve ekstriizyon (b) ile iretilmis profil kesiti ve parametreler

gosterilmektedir.
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Sekil 10. Kolon Profil Kesiti (EImer Franklin Bruhn, 1973)

Biikiim yontemi ile tiretilmis profiller igin ortalama genislik (b;) degeri Esitlik
(5a) ve (5b) ile hesaplanur.

by =a4 —%(t +£) (5a)
b, =a2—§(t+§) (5b)

Ekstriizyon yontemi ile tiretilmis profiller igin ortalama genislik (b,) degeri Esitlik
(6a) ve (6b) ile hesaplanir.

Y, (6a)

1 — al 2 ) t1t2 a
_ o _tfi_qor’

by = a, — 2 (1 0,2 tltz) (6b)

Kolonun her bir flang1 i¢in burkulma faktorii ‘K;> degeri kolon uzunlugunun
genisligine oran1 olan Lg,; ve flanglarin sinir kosullarina bagli olan bir fonksiyondur.
Hesaplari basitlestirmek i¢in burkulma faktorii ‘K;” Esitlik 7 ve 8’deki gibi hesaplanir.

Tek tarafindan desteklenen flanslar igin;

K; =041 (7)

Her iki tarafindan da desteklenen flanslar igin;

K; = 3,60 (8)

Hesaplanan burkulma faktoriiniin ‘K;’ degerine gore, her flans i¢in x; degeri

Esitlik 9’da gosterildigi gibi hesaplanir (Peery, 1996).

b; |0y,
— d 9
%=y /KiEc )
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Esitlik 9°da verilen x; degerinin alacagi degere gore, y; degeri asagidaki Esitlige
gore hesaplanir (Peery, 1996):
1,4 — 0,628 x; eger x; < 1,095 ise
0,78 _ _
—— efer 1,095 < x; < 1,633 ise x; (10)

Xi

Yi =
0,69
x;075 eger 1,633 < x; ise

Ost.i = YViOyo,2 (11)
Boylece, bir kesite uygulanabilecek basma yiikii F ; Esitlik 12°ye gore hesaplanir
(Peery, 1996).
Feep = bitiOge (12)
Her flansin, izin verilebilir basma gerilmesi degerini Esitlik 13’e gore hesaplanir.
Tiim kiris kesiti i¢in toplam izin verilebilir basma yiikii ‘F,. . Esitlik 13’e gore hesaplanir
(Peery, 1996):
Fecp = ZFec,; (13)
3.2.1.3. Johnson — Euler Denklemi
Sekil 7°deki gecis bolgesindeki kolon bozulma gerilmesini hesaplamak i¢in
cogunlukla kullanilan yontemlerden biri olan Johnson-Euler denklemi ve lokal sekil

bozuklugu gerilmesini igerir. Bu, Esitlik 14'e gore hesaplanir (Elmer Franklin Bruhn,

1973).
Es (L
1 ‘m(z) ‘ (14)

3.2.2. Diizlem Yapilarda Kararsizlik (Diiz Plakalarda Burkulma)

F = Fs

Kolonun kesit alanina boéliinerek elde edilen Euler formiili veya P Euler
burkulma yiikii, burkulma gerilmesini belirlemek i¢in kullanilir. Euler formiiliinden

tiiretilen plaka burkulmasi Esitlikleri ise asagidaki gibidir (Niu, 1999):

F, = KE (2)2 (16)
K ke (17)

T 12(1 - 92)
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Poisson oran1 Ye = 0,3 olan aliiminyum alagimlar i¢in, diizenlenmis burkulma
katsayis1 K = 0,904k olarak kabul edilebilir. Esitlik 17 hala Euler denklemleridir, Ancak,
bu Esitlikler kolon gibi yiiklenmis plakalara ve panel boyutlarina gore uyarlanmig
burkulma katsayis1 grafiklerine sahiptir (Niu, 1999).

Diizlem bir plakaya kendi diizleminde bir kuvvet uygulandiginda plakanin
kalinlig1, kenar uzunluklarinin orani ve siir kosullarina bagli olarak P, yiikiine ulaginca

plakada burkulma (buckling) kararsizlig1 gézlemlenir.

DR — —x

KOLON

2 ORITINAL DUZ SERIT
\ = @)

Sekil 11. Farkli Sinir Kosullarindaki Plakalarin Yiikleme altindaki Davranislar1 (EImer Franklin Bruhn,
1973)

e Sekil 11 (a)’da yiiklenmemis her iki kenar da serbest oldugundan, plaka
‘kolon’ gibi davranir.

e Sekil 11 (b)’de yliklenmemis kenarlardan birisi sinirlandirilmis ve digeri
serbest oldugundan, bu plakalar ‘serbest flans’ olarak adlandirilir.

e Sekil 11 (c¢)’de yiiklenmemis her iki kenar da sinirlandirilmis oldugundan,
bu yap1 ‘plaka’ (plate) olarak adlandirilir.

3.2.2.1. Plakalarin Basma Yiikii Altinda Burkulma Denklemi
Diiz plakalarin basma yiikleri altindaki “elastik kararsizlik denklemi”, Esitlik

18'de belirtilmistir (Niu, 1999).

2

_ m?k.E <t> (18)
T =121 —92) \b

Yiiklenme yoniinde uzunlugu artirilan bir plakanin, burkulmaya kars1 koyan ana

kisitlamasi, plakanin kisa kenar1 boyunca biikiilme sinirlamasidir. Basma yiikii altindaki
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diizlem plakanin, ii¢ adet yar1 dalga olusturan burkulma kararsizlik davranisindaki plaka

Sekil 12’de gosterilmektedir (Niu, 1999).

;A\ \‘ AR
- ‘ ' \\
; \Ne— b —da—— b
Sekil 12. Tiim Kenarlar Mesnetli Plakanin Basma Yiikii Altinda Burkulmasi (EImer Franklin Bruhn,
1973)

b
SN
D

hY

Basma Burkulma Katsayis1 (k)
Burulma katsayisinin, degisen kenar orani (a/b) ve kenar sinir kosullarina baglh
grafigi, Esitlik 18'de verilmistir. Sekil 13'te gdsterilmistir.
Kenar destek tiplerinin anlamlari asagidaki gibidir (EImer Franklin Bruhn, 1973):
e ‘C’ harfi, sabitlenmis veya donmesi engellenmis anlamina gelir.
e F harfi, herhangi bir sinir kosulu uygulanmamis anlamina gelmektedir.

e SS harfleri ise basitge yer degistirmeleri kisitlanmig fakat rotasyonlarinda

herhangi bir kisit olmamasini ifade etmektedir.
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Sekil 13. Farkli Sinir Koguluna Sahip Plakalar i¢in Basma Burkulma Katsayilar1 (Elmer Franklin Bruhn,
1973)
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Sekil 13'teki diiz plakalar i¢in basma burkulma katsayilar1 grafiginden
yararlanilarak; egri uydurma yontemi kullanilarak ulasilan dordiincii dereceden polinom
ifadesi, Esitlik 19'da kullanilmustir.

y =a+bx +cx? + dx3 + ex* (19)

Esitlik 17°deki diizenlenmis basma burkulma katsayisinin, farkli kenar oranlari

(a/b) ve kenar sinir kosullarina bagli olarak grafigi, Sekil 14’te gosterilmistir (Niu, 1999).

a= Yiiklenmemis kenar b=yiiklenmis kenar Lt - sabitlenmis
- + &= - mesnetli
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Sekil 14. Diiz Plakalar i¢in Modifiye Edilmis Basma Burkulma Katsayilar1 (EImer Franklin Bruhn, 1973)

3.2.2.2. Plakalarin Kesme Yiikleri Altinda Burkulma Denklemi
Diiz plakalarin kesme yiikleri altinda "elastik kararsizlik denklemi”, Esitlik
20'de belirtildigi gibidir (Niu, 1999):

m2kE  /t\?
o =30 - 57 (5) 0
Kesme kuvvetine maruz kalan uzun egimi olmayan dikdortgen plakalar,
kenarlar boyunca 45 derece aciyla gerilmeler olusturur. Bu gerilmeler, plakanin egik bir
sekilde burkulmasina neden olur. Sekil 15'te, burkulma kararsizliginin yarim dalga boyu

1.25xb olan sekilleri gosterilmektedir (EImer Franklin Bruhn, 1973).

Sekil 15. Tiim Kenarlari Mesnetli Diiz Plakanin Kesme Yiikii Altinda Burkulmasi (EImer Franklin
Bruhn, 1973)
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Kesme Burkulma Katsayis1 (k)
Esitlik 20'deki burkulma katsayisinin, farkli kenar oranlari (a/b) ve kenar sinir

kosullarina bagh grafigi, Sekil 16’da gosterilmistir.

s ‘ X
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Sekil 16. Plakalar i¢in Kesme Yiikii Altinda Burkulma Katsayilar1 (Elmer Franklin Bruhn, 1973)

Sekil 16'daki diiz plakalar i¢in kesme burkulma katsayilart grafiginden
faydalanarak; egri uydurma yontemiyle bulunan dordiincii dereceden polinom ifadesi,
Esitlik 21'de kullanilmastir.

y =a+bx + cx? + dx3 + ex* (21)

Esitlik 21°deki diizenlenmis kesme burkulma katsayisinin, farkli kenar oranlari

(a/b) ve kenar sinir kosullarina bagli grafigi Sekil 17°de gosterilmistir (Niu, 1999).
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Sekil 17. Diiz Plakalar i¢in Modifiye Edilmis Kesme Burkulma Katsayilart (EImer Franklin Bruhn, 1973)

3.2.2.3. Plakalarin Basma ve Kesme Burkulma Kombinasyonu
Diiz plakalar hem basma hem de kesme kuvvetlerine maruz kalir. Bu sebepten,

plakadaki basma ve kesme gerilim degerleri ile plakanin basma ve kesme dayanimlari
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arasindaki iligkiyi gostermek i¢in Sekil 18'deki grafik kullanilir (EImer Franklin Bruhn,
1973).

Sekil 18'deki egrilerin denklemi, Esitlik 22 ve 23'te agiklandigi gibi (Elmer
Franklin Bruhn, 1973).

R.+R?=1 (22)
G.F.= 2 (23)
" R+ RZ+4R?

Esitlik 22 ve 23’de kullanilan burkulma faktorlerinin denklemi Esitlik 24 ve 25°te
gosterilmistir (Elmer Franklin Bruhn, 1973).
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Sekil 18. Basma ve Kesme Yiikii Altindaki Plakalarin Burkulma Faktorleri Kombinasyonu Grafigi
(Elmer Franklin Bruhn, 1973)

3.3. Kompozit Malzemeler
Gelisen teknolojiyle birlikte 6zellikle son yillarda havacilik ve uzay araglarinda
kompozit malzemelerin kullanimi1 6nemli O&lgiide artmistir. Bu artis, kompozit

malzemelere olan giivenin giderek artmasiyla birlikte, ileride hava ve uzay yapilarinda en
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cok kullanilan ve vazgegilmez malzeme olmalarini saglayabilir. Ozellikle sivil hava
araclarinda, kompozit malzemelerin hafiflik ve mukavemet gibi iistiin 6zellikleri
nedeniyle, aliminyum govde malzemesinden kompozit govde malzemesine gegis
gozlemlenmektedir.

Kompozit malzemeler, iki veya daha fazla malzemenin belirli oranlarda
birlestirilmesiyle olusan malzemelerdir ve bu birlesme mekanik bir bilesmedir, kimyasal
bag olusmamaktadir. Kompozit malzemelerde, hacim olarak daha fazla olan yapilar
matris olarak adlandirilirken, i¢ine hacimsel olarak daha az eklenen malzeme takviye
malzemesi olarak tanimlanir. Takviyeler fiber, parcacik ve tabaka seklinde olabilir.
Genellikle fiber ve pargacik takviyeleri kompozit malzemelerde yaygin olarak
kullanilmaktadir. Ornegin, Sekil 19°da goriildiigii gibi, bir kompozit malzemenin ana
malzemesi polimer ise ve takviye edilen malzeme karbon fiber ise, polimer matrisli
karbon fiber takviyeli malzeme olarak adlandirilir. Kompozit malzemeler, matris
malzemesine gore genellikle {i¢ ana gruba ayrilir: metal matrisli, polimer matrisli ve

seramik matrisli kompozit malzemeler (Yudar, 2024).
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Pargacik Katkili  Kisa Fiber Katkili Kesintisi Fiber Tabaka Seklinde
Kompozit Kompozit Katkili Kompozit Kompozit
Mal Mal Malzeme Malzeme

Sekil 19. Kompozit Malzemelerin Katk1 Sekline Gére Isimlendirilmesi (Yudar, 2024)

Kompozit malzemelerle elde edilebilecek bazi mekanik o6zelliklerin birkaci

asagidaki gibidir.

e Dayanim

o Agirhik

e Korozyon direnci

o Agirhik

¢ Yorulma dayanimi

e Asinma direnci

e Termal yalitim ve iletkenlik

e Akustik yalitkanlik
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e Estetik gorliinim

Tiim bu 6zellikleri tek bir kompozit malzemede bir araya getirmek hem gereksiz
hem de miimkiin degildir. Kompozit malzemeler genellikle kullanim alanlarina ve
amaglaria gore iiretilir. Ozellikle havacilik sektoriinde, fiber takviyeli kompozit
malzemeler genellikle metalik malzemelere gore daha yiiksek dayanim ve elastik modiil

degerleri sunarlar, bu nedenle tercih edilirler.

3.4. Kompozitlerin Simiflandirilmasi
Kompozit yapilar genellikle matris fazi ve takviye fazinin tiirline gore

siiflandirilir. Tablo 2'de takviye fazina gore kompozitlerin siniflandirilmasi verilmistir.

Tablo 2. Takviye Malzemesine Gére Kompozitler (Kar, 2017)

Kompozit
Malzemeler
. _— Pargacik
phe
P Kompozitler
Tek Katmanh Cok Katmanli Rasgele Zorunlu
Kompozitler Kompozitler Oryantasyon Oryantasyon
Surekli-Fiber L Stireksiz-Fiber L Laminat L Hibrit
Tek Yonlu Cift Yonlu Rastgele Zorunlu
Takviyeli Takviyeli Oryantasyonlu Oryantayonlu

Kompozit yapilarin bir diger smiflandirma yontemi ise matris fazina gore

smiflandirmadir. Bu da Tablo 3’te verilmistir.
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Tablo 3. Matris malzemelerine gére kompozitler (Balasubramanian, 2014)

Termoset
Polimerler
N —
Polimer Matrisli Termoplastik
Kompozitler Polimerler

|

Elastomerler

I

Metaller ve
) Alasimlar
Kompozit Metal Matrisli R
P Kompozitler — )
J Metaller Arasi
Evre
N —
 EEE——
Oksitler
N —
Seramik I\/!atnsh Oksitsiz
Kompozitler
Karbon

3.5. Siirekli Fiber Tek Yonlii Takviyeli Polimerik Kompozitler

Fiber takviyeli kompozitler, matris fazi olarak bir polimer veya plastik iceren ve
takviye fazi olarak bir fiberi kullanan genis bir kompozit alaninin alt siifin1 olusturur.
Bu kompozitler genellikle tabaka halinde, bilinen bir laminat yapisinda diizenlenirler. Her
bir laminat, ince bir polimer matris malzemesi i¢inde tek dogrultuda fiberlerin veya belirli
sekillerde dokuma fiber kumaslarinin bir birlesimini igerir. Literatiirde, genellikle cam,
karbon veya aramid gibi fiberler kullanilir. Bu fiberleri genellikle ¢evreleyen matris fazi,
polyester, vinilester veya epoksi gibi termoset matrislerden veya PEEK, PPS veya PET
gibi termoplastik matrislerden olusur. Matris fazi, yiikii fiberlere ileterek ve ayn1 zamanda
fiberleri koruyarak dayaniklilig1 artirma gorevini iistlenir (Pimenta & Pinho, 2015).

Termoplastik matrislerin kullaniminda baslica bir engel, takviye fiberlerinin
yiiksek viskoziteli regineyle kaplanmasinin zorlugudur. Bu sebeple, termoplastik
kompozit liretiminde hayati 6nem tasiyan bir faktor, mikroyapinin homojen bir sekilde
1islatilmast ve sonucunda giiglii bir recine/fiber arayiizeyi olusturulmasidir. S6zii edilen
tiniform 1slatmanin saglanabilmesi i¢in proseste ilk adim olarak prepreg olarak
adlandirilan fiberlerin recine tarafindan 6n-emdirilmesi yapilmis ince filmlerin tiretilmesi
olmalidir. Aksi takdirde nihai iriin iiretimi sirasinda beklenen Ol¢iide fiber-matris
birlesmesi ger¢eklesemeyecektir (Miller vd., 1998).

Pultriizyon, matris emdirilmis takviye fiberlerinin bir kaliptan cekilerek siirekli

kesitli kompozit iiretim prosesidir. Bu yontemle hem termoset hem de termoplastik
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matrisli kompozitler iiretilebilir, ancak gerekli iiretim tesisleri ve ham maddeler oldukca
farklilik gosterir. Termoset pultriizyonunda, kuru fiberler diistik viskoziteli sivi polimere
daldirilarak ve 1sitilmis kaliptan c¢ekilerek matris ¢apraz baglanarak (kiirlenerek)
kompozit olusturulur. Termoset pultriizyonu, yaygin olarak bilinen ve ticari olarak
yerlesik bir iiretim yontemi olmasina ragmen, termoplastik kompozitlerin pultriizyonuyla
ilgili bilgi smirlidir. Termoplastik matrisler genellikle baslangictan itibaren tamamen
polimerlesmis halde bulunur ve genellikle kimyasal reaksiyon gerektirmezler. Bu
nedenle, prosesin bir pargasi olarak matrisin eritilmesi, ardindan basing altinda
kompozitin sekillendirilmesi ve son olarak kazandigi yeni seklini korumasi igin
sogutulmasi basit bir metottur. Ancak, prosesin zorlugu, termoplastik recinelerin ¢ok
yiiksek eriyik viskozitesine sahip olmasindan kaynaklanir, bu da takviye fiberlerinin
eriyik regineyi emmesini zorlagtirir (A. Carlsson & Tomas Astrom, 1998).

Bu ifadeyle, enjeksiyon pultriizyonu yontemi, kaliteli, hizli ve maliyet a¢isindan
verimli bir iiretim imkan1 sunmaktadir. Takviye ve matris seceneklerine bagli olarak,
proses parametrelerinde yapilacak optimizasyon c¢aligsmalari sayesinde, fiberler ile matris
arasinda miikemmel 1slatma ve dolayistyla gii¢lii bir yapisma saglanabilir. Bu proses i¢in
belirlenmesi gereken bir¢ok parametre bulunmaktadir, Ornegin regine viskozitesi,
fiberlerin On 1sitma sicakligi, enjeksiyon ve kalip sistemi sicakligi, sogutma kalib1
sicakligi, kalibin geometrisi, baski orani, ¢ekme hizi, fiber orant ve fiber ¢apr gibi (A.
Carlsson & Tomas Astrém, 1998).

3.5.1. Fiberler

Kompozit malzemelerde, yap1 ilizerindeki yiikii tasiyan temel yapisal unsurlar
genellikle kompozitin fiber fazini olusturur. Fiberler, kompozitlerin yiliksek mukavemet
ozelliklerine sahip olmasini saglayan temel yap1 elemanlaridir. Bu yiiksek mukavemeti
saglarken, fiberlerin diisiik yogunlugu kompozit malzemelerin hafif olmasinin temel
nedenidir. Metalik malzemelerden farkli olarak, kompozitlerin izotropik olmamasi, her
yonde esit mukavemet ozelliklerine sahip olmadiklar1 anlamina gelir. Bu nedenle, belirli
bir kullanim alani1 i¢in uygun kompozit malzemelerin se¢iminde, fiberlerin uzunlugu ve
dogrultusu gibi faktorler onemlidir. Endiistride en yaygin olarak kullanilan fiberler
genellikle cam, karbon ve aramid fiberlerdir, ancak bu siniflandirma ¢esitlendirilebilir.
3.5.1.1. Cam Fiberler

Hava araglarinda cam fiberler siklikla tercih edilmektedir. Onceleri, ugaklarda
yakit tanklar1 ve roketlerin dis yiizeyleri gibi yapisal elemanlarda kullanilan cam fiberler,

glinlimiizde radar gecgirgenligi gerektiren bolgelerde tercih edilmektedir. Bu tercih, cam
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fiberlerin dielektrik 6zellikleri sayesinde elektromanyetik radyasyon gecirgenligine sahip
olmalarindan kaynaklanmaktadir. Bu 6zellikleri nedeniyle, ucaklarda elektronik radar
sistemlerinin bulundugu burun bélgelerinde, yani radomlarda kullanilmaktadir.
Genellikle, cam fiberi gruplandirmak i¢in akma degerleri kullanilir. Akma, bir
fiber ipliginin pound basina tasidig: iplik sayisini belirtir. Metrik bir 6l¢lim birimi olan
TEX ise, bir kilometre uzunlugundaki ipligin agirligin1 kilogram cinsinden ifade eder.

TEX ve akma arasindaki dontisiim, asagidaki Esitliklerle saglanir:

_ 496054,6

Yield (yd/lb) = W (2661)

TEX(g/1.000 )—496054'6 (26b)
9/1.000m) = =77

Bazi cam fiber kumaslarinda kullanilan fiberlerin boyutlari, 1800 ila 113 arasinda
degisen akma degerlerine, yani 276 ila 4390 arasinda degisen TEX degerlerine sahiptir.

Bu fiberlerin ¢aplari, Tablo 4'te belirtilmistir (Baser, 2012).
Tablo 4. Fiber ¢apina gére akma noktalar1 (Baser, 2012)

TEX (g/1000 m) Akma (Akma/Ib) Iplik ¢ap1 (um)

44390 113 24
2400 206 17
1100 450 17

735 675 13
276 1800 13

Daha kiigiik bir fiber ¢ap1, daha yiiksek bir yiizey alan1 hacmi oranini temsil eder.
Bu durum, matris ile fiber arasinda daha genis bir arayiiz alan1 saglar ve dolayisiyla daha
fazla ozellikle sonuglanir (Baser, 2012).
3.5.1.2. Karbon Fiberler

Karbon fiber malzemesi, 1958 yilinda Cleveland yakinlarinda kesfedildi. ilk
baslarda, sadece izolasyon kaplamalari, filtrasyon malzemeleri ve aydinlatma sektdriinde
kullanildi. Ancak daha sonra, Amerikan Hava Kuvvetlerine fiberglass kumas yerine
karbonlastirilmis kumas tanitildi. Mekanik 6zellikleri diger malzemelere gore daha diisiik
olsa da, Union Carbide karbon fiberi isleyerek mekanik 6zelliklerini arttirdi (Kalender,
2018)

Karbon fiberlerinin gelisimi ve uygulanabilirligi arttik¢a, kullanim alanlart

genislemistir. Savunma amagli giysilerden uzay araglarina, otomobil endiistrisinden
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medikal kullanimlara (6zellikle ortopedik operasyonlarda) kadar, karbon fiberlerinin
tiretiminde gesitli hammaddeler kullanilmaktadir (Yaman vd., 2007).

Karbon fiberi, karbonun miikemmel bir elektrik iletkeni oldugunun bilinmesiyle
ilk kez iiretildi. Cam fiberinin metal karsisinda diisiik sertlige sahip olmasi nedeniyle,
sertligin 3-5 kat artirilmasi 6nemli bir hedefti. Karbon fiberleri, yiliksek sicakliklara maruz
kaldiginda tamamen karbonlasir ve bu fiberlere grafit fiberi denir. Ancak giiniimiizde, bu
ayrim giderek Onemsiz hale gelmektedir; karbon fiberi ve grafit fiberi artik aym
malzemeyi tanimlamaktadir. Karbon fiberi, epoksi matrislerle birlestirildiginde
olaganiistii dayaniklilik ve mekanik 6zellikler sergiler. Karbon fiber iireticileri, siirekli
olarak gelisen c¢alismalariyla ¢esitli  karbon fiberi tiirlerini siirekli olarak
degistirmektedirler. Ancak karbon fiberinin iretimi olduk¢a maliyetlidir, bu yiizden
genellikle ucak endiistrisinde, spor ekipmanlarinda veya tibbi malzemelerin yiiksek
degerli uygulamalarinda kullanilmaktadir (Korkmaz vd., 2016).

3.6. Polimer Matrisli Kompozitler

Polimer terimi genellikle, bir veya daha fazla tekrarlayan atom biriminden olusan
uzun bir zincir molekiiliiniin yap1 tas1 olarak tanimlanir, bu molekiiller giiclii kovalent
baglarla birbirine baglanmistir. Bu polimerler, yiiksek sicaklik, yiiksek dielektirik
ozellikler, mukavemet, darbe direnci, sok emicilik ve korozyon direnci gibi bir¢ok
uygulama gereksinimlerini karsilamak icin genis bir kullanim alanina sahiptirler.
Ozellikle, havacilik, otomotiv ve denizcilik endiistrileri, geleneksel malzemeler yerine
polimer matrisli kompozitleri tercih eder. Bu kompozitler, korozyona karsi dayaniklilik,
tasarim esnekligi ve uzun Omiirlii olma gibi avantajlar sunarlar. Ayrica, diisiik 6zgiil
agirliklart nedeniyle biiyiik yapisal bilesenlerde tercih edilirler ve diger kompozit
tiirlerine gore daha uygun maliyetlidirler. Bu kompozitlerde kullanilan polimer matris,
biyolojik olarak parcalanabilir ve yenilenebilir kaynaklardan tiiretilmisse, ¢evre dostu bir
secenek sunar. Genellikle, fiber takviyeli polimerler olarak adlandirilan polimer matrisli
kompozitler, bir termoset veya bir termoplastik polimerin matris olarak kullanilir (La
Mantia & Morreale, 2011).

Polimer kompozitlerin matrisi, termoset veya termoplastik olmak tizere iki gruba
ayrilir. Termoplastik polimerler (6rnegin naylon), uzun molekiil zincirlerinden olusur ve
yiiksek sicakliklarda eriyebilme Ozelligine sahiptirler. Termosetler ise genellikle
baslangicta monomerlerden veya kisa zincirlerden olusan bir sivi halde bulunurlar.

Yiiksek sicakliklara maruz kaldiklarinda, bu monomerler arasinda karsilikli baglarin
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olugmasiyla biiyiik bir molekiile doniiserek katilasirlar. Bu iyilestirme isleminden sonra,
polimerin erimesi miimkiin olmaz.

Termoplastik ve termoset polimerlerin mikro yapilarindaki bu farklilik, mekanik
Ozelliklerine, imalat tekniklerine ve yeniden doniisiim imkanlarima da yansir.
Termoplastikler, molekiil zincirlerinin hareket kabiliyetinden dolay1 termosetlere gore
daha az kirilgandir. Kompozitin mekanik 6zelliklerini agirlikli olarak fiber takviyesi
belirlediginden, polimer matrisinin bu gibi 6zellikleri ¢ok dnemli degildir.

Imalat yontemlerine gelince, termoplastikler yiiksek sicakliklarda eritilerek sekil
verilir, sonra sogutularak kat1 hale getirilir. Ancak, eriyik halde bile viskozitesi ¢ok
yiiksek oldugundan, fiberle karistirilmasi zor olabilir. Viskozitesini diisiirmek i¢in daha
yiiksek sicakliklara ¢ikarildiginda, polimer ayrisir ve bozulur. Termosetler ise genellikle
icinde oruli fiber bulunan bir kaliba sivi olarak aktarilir, sonra sicaklik artirilarak
iyilestirme islemi yapilir. Sekil vermek miimkiin olmadig: i¢in, termosetlerin yeniden
dontigiim imkan1 yoktur. Ayrica, bu iyilestirme islemi kimyasal bir siire¢ oldugundan,
imalat siiresini uzatir. Bazi otomotiv uygulamalarinda iyilestirme islemi 5-10 dakikaya
kadar inmis olsa da ¢elik veya termoplastigin islenmesine kiyasla bu siire daha uzundur.

Regineler, molekiiler baglarinin giiciine ve 1siya kars1 dayanikliliklarina gore iki
ana gruba ayrilir: termoplastikler ve termosetler. Termoset regineler, 1s1 etkisi altinda
yumusamazlar, bu nedenle sert ve bir kez kullanimliktir. Diger yandan, termoplastik
regineler 1sitildiklarinda  yumusarlar  ve  soguduklarinda  tekrar  sertlesirler.
Termoplastikler genellikle amorf veya yar1 kristal olarak siniflandirilir. Amorf
termoplastiklerin ergime noktalar1 yiiksektir ve icerdikleri polimer halkalar1 rastgele
sekillendirilmistir; ancak, kimyasal stabilite ve yorulma direngleri genellikle diigiiktiir.
Yarn kristal termoplastiklerde ise, amorf (diizensiz) bolgelerin yani sira diizenli kristal
molekiiler yapilar1 bulunur (Simsiriwong vd., 2015).

Polimerler, bircok monomerin bir araya gelmesiyle olusmaktadir. Bazilari tek bir
tir monomerden olusur ve onlara homopolimerler denilir, digerleri ise birden fazla
monomer igerir ve bunlara kopolimerler denilir. Yiiksek performansli termoplastiklerden
biri olan PEEK ve PEKK gibi bazi polimerler, farkli yapisal siiflara ayrilir. Mesela,
PEEK ve PEKK lineer homopolimerlerdir ve dogrusal veya dallanmis olabilirler.
Polimerlerin dallanma egilimi genellikle nasil iiretildiklerine baghidir. Polimer 6zellikleri,
genellikle ne kadar monomer igerdiklerine ve zincirlerinin uzunluguna baghdir. Bu
ozellikler ve sicaklik duyarlilig1 ise, polimerin kimyasal yapisina ve bilesimine baglhidir.
(Kurtz, 2011).
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3.6.1. Termosetler

Termoset plastikler genellikle sivi formda bulunur ve oda sicakliginda
sertlesmezler. Ancak 1sitildiklarinda veya kimyasal bir islemle karsilastiklarinda
sertlesirler. Bu malzemeler genellikle reaksiyon enjeksiyonlu kaliplama (RIM) veya
recine transfer kaliplama (RTM) yontemleriyle iiretilir ve kiirleme islemi sirasinda kalic
kimyasal baglar olusturur. Bu baglar, malzemede bulunan monomer zincirlerini bir araya
getirir ve malzemenin yapisini degistirir, bdylece erimesini ve sivi hale doniismesini
engeller. Sekil aldiktan sonra, termoset plastikler asir1 1sitildiklarinda sivi hale gelmeden
bozulabilirler. (R. M. Wang vd., 2011).

Termoset regineler genellikle ilk agamada s1vi seklinde bulunurlar. Son kullanim
icin bu recineler, bir katalizor, 1sinin veya her ikisinin yardimiyla sertlesme asamasina
gecerler. Kaliba yerlestirildikten sonra bu firiinler reaksiyona girerler ve sertlesme
tamamlandiginda, kati hale gelirler. Termoset regineler asla tekrar sivi hale getirilemez
ve ¢oziinmezler. Uretim sonrasinda yeniden islenemezler ve kat1 hale geldikten sonra
wsitildiklarinda yumusamazlar veya ergimezler, kati yapilarin1 korurlar. Ancak, polimer
zincirindeki baglar belirli bir sicaklik esigine kadar 1s1ya dayanabilir. Yiiksek sicakliklara
ulagildiginda, bu baglar kirilabilir ve termoset malzeme degismez bir sekilde bozulur.
Termoset malzemeler, geleneksel yontemlerle (i1sitma ve sogutma) yeniden
sekillendirilemezler. Ilk 1sitma islemi sirasinda, bitisik molekiiler zincirler arasinda
kovalent ¢apraz baglar olusur. Bu baglar, zincirleri bir arada tutar ve yliksek sicakliklarda
titresim ve donme hareketlerine karsi direng saglar. Capraz baglanma genellikle zincir
polimer birimlerinin %10 ila %50'sinde meydana gelir. Bu ¢apraz baglar, yalnizca asir1
sicakliklara 1sitildiginda kirilir ve polimerin bozulmasina neden olur. Termoset polimerler
genellikle termoplastiklere gore daha sert ve gii¢liidiir ve daha iyi boyutsal kararliliga
sahiptirler. Doymamus polyesterler, vinilesterler, epoksiler, fenolikler ve poliiiretanlar
gibi termoset regineler, kompozit endiistrisinde en yaygin olarak kullanilanlardir (Estrada
& Lee, 2013).

3.6.2. Termoplastikler

Termoplastikler yiiksek kirilma tokluguna sahip olup, termosetlere gore diger
fiziksel ve kimyasal Ozellikleri agisindan da o©One c¢ikmaktadir. Kolay geri
dontstiiriilebilirler, yiiksek yanma, korozyon, asinma dayanimi ve disiik toksisite
ozelliklerine sahiptirler. Ayrica raf oémrii agisindan herhangi bir sinirlama s6z konusu

olmay1p, oda sicakliginda istendigi kadar muhafaza edilebilmektedir.
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Termoplastikler tamamiyla polimerize olduklari i¢in kiirlenme ihtiyact duyan
termosetlere gore daha hizli nihai {iriine doniistiiriilebilirler. Bu nedenle termoplastiklerin
iiretim siiresi termosetlerden daha kisa olmaktadir. Ayrica kiirlenme yani otoklav
gerektirmedikleri i¢in biiyiik parcalarin tretilmesi miimkiindiir. Otoklavsiz {iretim
sayesinde termosetlere gore daha diisiik maliyetlidirler.

Termoplastik malzemeler eritilerek tekrar sekil verilebilirler. Bu avantajiyla
birlikte kaynakla birlestirme imkani vardir. Bu sayede havacilikta kullanilan ¢ok biiyiik
parcalar daha ekonomik olarak {iretilebilmektedir. Ayrica termoplastiklerde uygulanan
ultrasonik, direng, indiiksiyon ve lazer gibi kaynak teknikleri ile cok az montaj isciligi
gerektirecek biiyiik boyutlu pargalarin tiretilebilesi miimkiin olmaktadir. Ek olarak eritilip
tekrardan sekil verilerek tamir imkanlarma olanak vermektedir. Bu ozellikleri ile
termoplastikler termosetlerden 6nemli oranda ayrigsmaktadir.

Termoplastikler, normal kosullarda kati halde bulunurlar ve oda sicakliginda
mevcut olup sitildiklarinda viskoz bir duruma gegerler, sonrasinda ise erime sicakligini
(T,) astiklarinda akiskan hale gelirler. Termoplastiklerin islenmesi sirasinda kimyasal
capraz baglanma olugsmaz. Bu oOzellikleri sayesinde termoplastik malzemeler,
miihendislik uygulamalarinda 6nemli bir rol oynarlar, ¢linkii malzeme 6zelliklerini
etkilemeden tekrar 1sitilabilir, geri donistiiriilebilir ve yeniden sekillendirilebilirler.
Dolayisiyla, bu tiir malzemeler genellikle ekstriizyon, termal sekillendirme ve enjeksiyon
kaliplama gibi proseslerde yaygin olarak kullanilirlar. (R. M. Wang vd., 2011)

PEEK, etil ve keton fonksiyonel gruplarina sahip aromatik halka yapis1 ve yari
kristalli dogrusal zincir yapist olan bir termoplastik homopolimerdir. Yogunlugu
genellikle 1,3 ila 1,5 g/cm? arasinda degisir. Bu aromatik halka yapisi, PEEK'i oksidatif,
termal etkilere ve mekanik kuvvetlere karsi son derece dayanikli hale getirir (Kurtz,
2011). Yar1 kristalin bir materyal olan PEEK’in erime sicaklig1 335°C’dir. Yiiksek erime
derecesinden otiirii 1s1ya direnglidir ve bircok sterilizasyon yontemine elverislidir.

PEEK malzemelerinin dért dnemli termal doniisiim noktast vardir (Kurtz, 2011):

1) Camsi gegis sicaklign (Ty) 143 °C
2) Erime sicakligi (T;,,) 343 °C
3) Akma sicakhigr (Tr) 390 °C
4) Rekristalizasyon gegisi (T,)
Camsi gecis sacikligi (T;), polimer zincirlerinin kirilgan cam benzeri davranis

gosterdigi sicaklik alt sinirini ifade eder. Bu noktada, polimer zincirleri sirali diizenlerini
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kaybeder ve daha esnek bir yapiya gegerler. T, degerinin altinda, polimer zincirleri
birbirleri arasinda yeterince enerjiye sahip degildir, dolayisiyla mekanik stres altinda,
molekiiler zinciri bir arada tutan baglar gerilir ve kopar. PEEK'in cams1 gegis agamasi
yaklasik olarak 143 °C seviyesinde gergeklesir. Bu 6zellik, liretim yontemlerine ve test
kosullarina bagli olarak %10 ile %60 arasinda uzama potansiyeline sahip olmasin1 saglar.
Bu, malzemenin sekil degistirmesine ve miithendislik uygulamalarinda esnek bir kullanim
saglamasina izin verir. PEEK, sentetik olarak iiretilen poliarileterketon ailesine ait bir
polimer malzemedir ve Ozellikle yliksek sicaklik ve kimyasal direng gerektiren
uygulamalarda tercih edilir (Heimer vd., 2017).

PEKK matris malzemeleri, PEEK matris malzemelerinden daha diisiik bir isleme
sicakligina sahip oldugundan, otoklav diginda da birlestirilebilirler. Bu, iiretim
siireclerinde esnekligi artirarak endiistride daha genis bir uygulama yelpazesi sunar.
Isleme &zellikleri, termoplastik kompozit par¢alarin mekanik 6zelliklerinde kritik bir rol
oynar. Ozellikle matrisin viskozitesi ve karbon fiberler ile matris arasindaki bag, 1s1l islem
dongiisiine bagh olarak optimize edilebilir. PEKK kompozitleri genellikle yiiksek
sicaklik altinda (yaklasik 360 °C) birlestirilir ve bu islem sirasinda matrisin viskozitesi
azaltilarak porozite disiiriiliir. Ancak, bu islem sirasinda matrisin kimyasal yapisinda
degisiklikler olabilir. Bu degisiklikler, matrisin kimyasal ve mekanik ozelliklerini
etkileyebilir ve sonu¢ olarak kompozit parcanin mekanik 6zelliklerini etkileyebilir. Bu
nedenle, tiretim siirecinde dikkatli kalite kontrol ve siirekli izleme gereklidir (Chan &
Venkatraman, 1987).

Evet, termoplastik polimerlerin bu 6zellikleri havacilik endiistrisinde oldukg¢a
degerlidir. Ozellikle PEKK gibi malzemeler, yiiksek performansl uygulamalarda tercih
edilir. Yiksek camsi gecis sicakligi, yani polimerin sertlesme ve yumusama
davraniglarin1 etkileyen bir sicaklik, malzemenin genis bir sicaklik araliginda
kullanilmasini saglar. Bu da motor parcalar1 gibi yiiksek sicaklikta ¢alisan sistemler i¢in
idealdir. Ayrica, yiiksek cekme mukavemeti ve rijitlik, yapisal dayaniklilik acisindan
onemlidir, 6zellikle de hava aracinin hafif ve gilivenilir olmasinm saglamak i¢in. Diisiik
nem emilimi ise malzemenin uzun vadeli performansini ve dayanikliligini artirir. Bu
avantajlar, PEKK gibi termoplastik polimerlerin havacilik endiistrisinde tercih edilmesini
saglar (Offringa, 1996). Sekil 20’de polimerlerin performansinin simniflandirilmasi

gosterilmistir.
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PEAK

YUKSEK PERFORMANS POLIMERLERI

MUHENDISLIK POLIMERLERI

Amorp Kristalin

Sekil 20. Polimerlerin performans gelisimi (Friedrich vd., 1991)

Termoplastik prepregler, re¢inenin ergime sicakliginda islenmelerine ragmen oda
sicakliginda siirsiz raf dmriine sahiptirler. Bu materyaller, termoset kompozitlere gore
daha kisa bir proses ¢evrim siiresine sahiptir. Yeni bir teknoloji olan bu malzemeler,
termoset prepreglere gore cesitli proses ve tasarim avantajlart sunarlar. Termoplastik
prepreglerin faydalari ise geri doniisiim imkani, solventlere ve kimyasallara kars1 direng,
kisa proses ¢evrim siiresi, yliksek tokluk ve darbe direnci, sogutmasiz raf omrii, tekrar
sekillendirilebilme ve esnek sekillenme 6zellikleri, fliizyon baglantisi ve birlikte kiirleme
ile birlestirme ve montaj siireclerinde biiyiikk esneklik, ayrica tamir edilebilme
potansiyelidir (Van De Velde & Kiekens, 2001).

3.7. Kompozit Malzemelerin Hata Teorileri
3.7.1. Cokme Teorileri

Kompozit yapilar tasarlanirken kullanilan ¢Okme kriterleri, metal yapilar
tasarlanirken kullanilan akma kriterinden daha karmasiktir ¢iinkii kompozitlerde
malzeme anizotropik oldugundan dolayi farkli yiikler sonucunda yap1 gogebilir. Bu hata
kriterleri, yapinin {izerindeki yiik dagilimina ve malzemenin makro mekanik 6zelliklerine
bagl olarak farkli farkli gerceklesebilir.

Yiikler global eksen takimina gore X, Y ve Z yonlerinde gerilme ve gerinmelerdir
bir de diizlem igerisinde olan XY, YZ ve ZX diizlemlerine ait gerilme ve gerinim degerleri
olmak {izere alt1 adet tensor bileseni vardir. Cokme kriteri, cogunlukla az 6nce bahsedilen
alt1 adet tensor bileseninin matematiksel olarak ifadesidir. Cokme kriterleri arasinda
Esitlik 27°de belirtildigi gibi gegis yapilabilir.

11
SR~ 1+ MoS

Yukarida verilen Esitlik 27°de FI : Emniyet katsayis1 SR : Dayaniklilik orani ve

Fl = (27)

MoS ise emniyet katsayisini gostermektedir. Az dnce kompozit yapilar i¢in kullanilan
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cokme teorileri i¢in emniyet katsayisindan s6z edilmistir. Emniyet katsayis1 yani yapinin

hasara ugradigi Esitlik 28’de belirtilmistir.

Mevcut Gerilme o,

(28)

~ izin Verilen En Biiyiik Gerilme - Omaks

Esitlik 28°de goriilecegi lizere mevcut gerilme izin verilen gerilmenin iistiinde
oldugu durumda emniyet katsayisi birden biiylik gelecek ve yap1 ¢okecektir.
3.7.2. Katmanh Kompozitler icin Cokme Teorileri

Laminat kompozit yapilarda ¢O6kme kriterleri, en basit tanimiyla klasik
laminasyon teorisine dayanmaktadir. Cokme teorisi her lamina i¢in tek tek incelenir.
Birbirleriyle bagimli olan ¢okme kriteri ve bagimsiz ¢okme kriterleri olmak iizere iki
farkli ¢okme kriteri vardir. Birbiriyle etkilesimsiz olan ¢okme kriterlerinde emniyet
katsayis1 farkli gerilme gerinme tensorleri arasindaki etkiyi dikkate almaz. Etkilesimli
¢okme kriterlerinde ise emniyet katsayisi birbirine bagimli bir¢ok gerilmeden etkilenir.
3.7.2.1. Maksimum Gerilme Kriteri

Maksimum gerilme Kriteri etkilesimsiz ¢cokme teorisine bir drnektir. Maksimum
gerilme kriteri kompozit yapilarda diizlemdeki ii¢ farkli yondeki ¢cokmeyle ilgilenir. Bu
yonler fiberlerin serim yonii, serim yoniine dik dogrultu ve kalinlik yoniindeki kesme

kuvvetleridir. Maximum gerilme kriterinde emniyet katsayilar1 Esitlik (29), (30), (31)’da

verilmistir.
41
Fl, = — 2
- (29)
03
FI, ==
2= (30)
T
Fl, =2 (31)
S12

Burada o7, fiberin 1 yoniindeki gerilmeyi, a,, fiberin 2 yoniine dik olan gerilmeyi
ve 112 kayma gerilmesini temsil eder. X;, fiberin 1 yoniindeki gerilme mukavemetini,
X,,ise fiberin 2 yoniine dik olan gerilme mukavemetini ifade eder. S;,ise kesme
mukavemetini belirtir. Bu baglamda, basing gerilmesi i¢in 'basing dayanimi', ¢ekme
gerilmesi i¢in ise '¢cekme dayanimi' terimleri kullanilmalidir.
3.7.2.2. Tsai Wu Cokme Kriteri

Tsai-Wu Cokme Kriteri, kompozit malzemelerin dayanikliligini incelemek igin
kullanilan bir teoridir. Bu kriter, bir kompozit malzemenin belirli bir yiik altinda ne zaman

kirilacagini veya ¢atlayacagini tahmin etmeye yardime1 olur. Tsai-Wu kriteri, cekme ve
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basing gerilmelerinin yani sira kayma gerilmelerini de goz 6niinde bulundurur. Bu kritere

gore emniyet katsayisi Esitlik 32°de gosterildigi gibi ifade edilir.
FI=Fl*0,+F2%0,+ F11*0? + F22 x 0} + F66 13, + 2 * F12 x 0, * 0, (32)
Burada kullanilan katsayilar (33a), (33b), (33c), (33d), (33e), (33f) ‘de

belirtilmistir.
1 1

Fl=—+—
X; +XT (33a)
1 1
F2=—+—
v, + A (33b)
F11 = ! (330)
X+ Xy ¢
F22 =
T (33d)
1
F66 = — (33e)
SlZ
F12 = ! (331)
- 2 * XC * XT f

Burada, o, fiber yoniindeki gerilimi, o, fiber yoniine dik gerilmeyi, 7,, kayma
gerilmesini ifade eder. X fiber yoniindeki basing dayanimini, X fiber yoniindeki ¢ekme
mukavemetini, Y, fiber yoniine dik olan basing dayanimini, Y fiber yoniindeki ¢ekme
mukavemetini ve S;, kesme mukavemetini temsil eder.
3.7.2.3. Tsai Hill Cokme Kriteri

Tsai-Hill ¢okme teorisi, kompozit malzemelerin kirllma davranigini
degerlendirmek icin kullanilan bir yontemdir. Bu teori, malzemenin farkli yonlerdeki
gerilmelerinin etkilesimlerini géz 6niinde bulundurarak, malzemenin ne kadar giivenli

oldugunu belirler. Emniyet katsayis1 Esitlik 34 ile ifade edilmektedir.

_ of 01 * 03 o} T12)?
FI= <x—) - () <y—) * (5—12) (34)
Burada o1 fiber yoniindeki gerilmeyi, o, fiber yoniine dik gerilmeyi, 71, kayma

gerilmesini, X fiber yoniindeki gerilme dayanimini, Y fiber yoniine dik gerilme

dayanimini ve S;, kayma dayanimini ifade eder.
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3.7.2.4. Hashin Cokme Kriteri
Hashin ¢6kme teorisi ayni zamanda etkilesimli bir ¢okme teorisidir. Fiber
yoniindeki sikistirma hatasini, fiber yoniindeki gerilim hatasin1 ve matris hatasini dikkate

alir. Her yon i¢in emniyet faktorleri Esitlik (35), (36) ve (37)'de belirtilmistir.

41
FCZX_ (35)
Cc
_(01)? T12>2
F T_<XT) +(512 (36)
A% (T1z>2
Fy=\= — 7
M (YT) * S17 (37)

Yukaridaki ifadelerde o; fiber yoniindeki gerilmeyi o, fiber yoniine gore dik
gerilmeyi 7;, kayma gerilmesini, X, fiber dogrultusundaki basma yiikii dayanimini,
Xr yine fiber dogrultusunda ¢ekme yiikii dayanimini Y ise fiberlere dik dogrultudaki
¢cekme dayanimini, Sy, ise kayma dayanimini temsil eder.

3.8. Kompozit Uretim Yontemleri
3.8.1. El Yatirma Yontemi

Kompozit tiretim yontemlerinden en basit olani el yatirma yontemidir. Bu yontem
diisiik hacimli orta ve biiyiik olarak nitelendirilen pargalarin iiretimi i¢in en uygun iiretim
yontemi olarak karsimiza ¢ikmaktadir. Ayni zamanda bu zorlu yontemde manuel {iretim
seklinde parca kalitesi daha ¢ok el becerisine gore degismektedir. Literatiirdeki
caligmalarda 6n emdirme yapilmis fiberler, 1slak ve vakum torbali 6n emdirme yapilmis
fiberler olmak {izere {i¢ adet farkli el yatirma yontemi mevcuttur. On emdirme ile el
yatirmas1 ve otoklav kiirleme, havacilik ve uzay sanayisinde karbon/epoksi yapilar
tretmek i¢in kullanilan en temel iiretim yontemidir. Islak yatirma, polyester&/cam elyaf
yapilarin iiretimi i¢in ticari endistrilerde sik¢a kullanilmaktadir. Son olarak {i¢iincii el
yatirma islemi olan basingli vakum torbasi ile 6n emdirme yapilmis fiberlerin farkh
yonlendirmeler yapilarak dizilmesi sonucunda gelismis pargalarin {iretimi i¢in kullanilan
bir yontemdir (John D. Bossler, 2002).

El yatirma ydntemi projelerin baslangicinda prototip iiretimi i¢in az sayida parca
ithtiyact durumunda maliyet olarak oldukg¢a avantajli bir yontemdir. Bundan dolay1
endiistride en ¢ok gelisime acgik olan ve iizerinde calisilan yontem haline gelmistir
(Karabag, 2011). El yatirma ile kompozit iiretiminde erkek bir kaliba elle dizilen fiberler
veya kumaglarin bir rulo ya da fir¢a yardimai ile re¢ine emdirilmesi iizerine kalibin seklinin

verilmesi yontemidir. Bu yontem Sekil 21°de gosterilmistir.
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Kalip

Sekil 21. El Yatirma Prosesi

Parcanin detaylar1 kalip detaylari ne kadar hassas ise parcamiz o kadar detaya
sahip olmaktadir. Parcanin dis yiizeyi kalip yiizeyi daime temas halindedir. Kullanilacak
kalip diiz bir plaka olabilirken bir¢ok kivrima ve kenara sahip bir kalipta olmasi
miimkiindiir. El yatirma yontemi uygulanirken 6ncelikle serilen kumas veya fiberlerin
kaliba yapismasin1 engellemek icin kalip ayirict film uygulanir. Ardindan parcanin
rengini belirlemek i¢in parcanin yilizeyinde olacak olan yilizey kaplama reginesi yani
jelkot kaliba uygulanir. Sonrasinda fiber katmanlar ve recine sirayla hizlica uygulanir
her uygulama adiminda fiber laminalar arasinda hava kabarcigi kalmamasi i¢in bir
merdane yardimi ile parga preslenir. Bir¢ok kata sahip fiber ve regine katmani istenilen
kalinlik elde edilinceye kadar islem tekrarlanir. Ayrica az dnce bahsedilen gibi regine
fiberlere katman katman stirtildiigli gibi kuru olarak kaliba dizilmis fiber katmanlarina ya
da kumaslaria toplu olarak re¢ine siiriilebilir. Daha sonra re¢ine emdirilmis kumaslar
oda kosullarinda belirli sicaklik ve basing altinda birakilarak kurumasi beklenir. Bu siire¢
malzeme Ozelliklerini olduk¢a etkilemektedir. Kuruma islemi bittikten sonra kompozit
parcalar kaliptan kolayca ayrilarak kesme, ¢apak alma ve boya gibi islemlerden sonra
kullanima hazir duruma gelir.

El yatirma ile kompozit iretim yonteminde Sekil 22°de gosterilen disi kalip
kullanim tercih edilir. Piiriizsiiz elde edilmek istenilen ylizey daha 6nceden bahsettigimiz
gibi kalip yiizeyinde olusan ylizeydir. Yani kalip yiizeyi ile temasta olan ylizey, yiizey
kalitesi agisindan bizim istedigimiz gibi olan yiizeydir.

Pitriizli
Yizey

/

N—

Disi Kalip

Pﬁrﬁzsﬁz/

Yiizey

S
==

Erkek Kalip

Sekil 22. Disi ve erkek kaliplar
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El yatirma yontemi ile liretim asamalar1 genellikle ideal ortamda oda sicakligi 10
°C’yi gegmemelidir. Eger bu sicaklik 10 °C’nin altinda ise regineye katilan katalizor ya
da sertlestirici miktar1 arttirilmali veya daha diisiik dereceler i¢in kullanilan sertlestirici
katki maddesi eklenir. Eger sicaklik daha da diisiik olan 5 °C ve altindaysa iiretim
yapilmamali ortam sartlarinin uygun hale gelmesi beklenmelidir. Uretim yapilacak
ortamin nem oraninin diisiik olmasi gereklidir. Eger iiretim yapilacak ortam nemli bir
ortam ise iretilen par¢amiz istenilen mekanik 6zellikleri saglamayacaktir.

Kalip ylizeyinin temizligi de olduk¢a 6nemlidir. Yiizeyde ¢izik, toz ya da herhangi
bir yabanci madde bulunmamalidir. Defalarca kullanilan kaliplarin temizliginin iyi
yapilmis olmasi gereklidir. Oncelikli olarak alt1 saat araliklarla kalip ii¢ kez
cilalanmalidir, bu bir defaya mahsustur. Daha sonra yapilacak uygulamalarda bir kez
cilalamak yeterli olacaktir. Kalip temizlenir ve ilk ayirict olarak vaks siiriiliir. Kalip
ayirict tirlinlin kaliba basing ve sicaklik altinda yapigsmamasi i¢in siiriilen vaksin kurumasi
beklenir. Vaksin kurumasi tamamlandiktan sonra ikinci ayirict olarak polivinil alkol
(PVA) siiriiliir. Ardindan asil ayiric1 ve pargaya renk veren katman jelkot kaliba tek yonde
0.25 ile 0.50 mm araliginda bir kalinlikta uygulanir.

Recine bazli olan jelkot igine eklenen renk pigmentleri sayesinde parcanin
istenilen renkte ¢ikmasini saglar. Ana tastyict eleman olarak fiberler hazirlanir.
Uygulamalarda en ¢ok kullanilan cam fiber ya da aramid ve karbon fiberleri de
kullanilabilir. Bu islemde re¢ine olarak oda sicakliginda sertlesebilen epoksi, polyester
ya da vinilester kullanilabilir. Regine igerisinde sertlestirici bulunmuyorsa recine igerisine
hava kabarcig1 olusmayacak sekilde belirli bir oranda sertlestirici katilarak karistirilir.
Jelkot iizerine fir¢a veya rulo yardimiyla siiriilen recinenin iizerine fiber istenilen agida
yerlestirilir ve firca yardimu ile regine emdirilir. Rulo kullanarak slirme esnasinda olusan
hava kabarciklari giderilir. Istenilen kalinliga ulasan parga sertlestikten sonra kaliptan
cikarilir. Parca tam manasiyla kiirlenmeden kaliptan ¢ikarilirsa parcada c¢arpilmalar
meydana gelebilir. Sekil 23’de el yatirma yontemi sematik olarak gosterilmistir (Durgun,
2014).
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Kalip

Kalip yiizeyine vaks
uygulamasi

Tercih edilen renkte
jelkot uygulamas:

Rulo

Cam elyaf ve polyester
regine uygulamasi

Parca kuruma
sonrasinda kaliptan
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Sekil 23. El yatirma proses asamalar1

El yatirma ydnteminin avantajlari olarak sunlari diyebiliriz. Ogrenilmesi ve
uygulanmasi adimlari agisindan kolaydir. Oda sicakliginda kiirlenen regineler kullanilirsa
ve az parca Uretilecekse par¢a basina maliyeti oldukc¢a diigiiktiir. Yonteme uygun
malzemeler olduk¢a yaygindir. Siirekli yani uzun fiber kullanimi i¢in uygundur.
Kullanilan ara¢ gere¢ ve malzeme maliyetleri diisiiktiir. Boyut olarak eger otoklava
girmeyecek bir parga ise bir sinirlamasi yoktur. Yerinde kaliplama imkani sunar. Oldukca
fazla tasarim esnekligi bu yontemde miimkiindiir. Ornek olarak daha mukavim olmasini
istedigimiz bolgeleri daha kalin ya da 6zel ekleme yapilarak gii¢lendirilmesine olanak
saglar. Kalip tasarimi oldukga basittir. Celik, tahta plastik ve diger malzemeler kalip
malzemesi olarak kullanilabilir.

Bunlarin yaninda el yatirma ile kompozit liretiminin bazi dezavantajlart da vardir.
Oncelikli olarak el yatirma ydntemi iiretim yapan kisinin el becerisine oldukga baglidur.
Yiiksek fiber matris hacim oranina ulagsmak zordur. Regine orani diisiik tutulmak
istendiginde 1slanmayan bolge olabilecegi gibi katmanlar arasi hava kabarcigir kalma
olasilig1 da artmaktadir. Uygulama insan saglig1 acisindan zararhidir. Ortam kosullarini
steril hale getirmek oldukc¢a zor ve maliyetli olabilir. Elde edilen par¢anin yiizey kalitesi
istenilen diizeyde olmayabilir. Fiber dagilimi islemi yapan kisiye bagli oldugu i¢in hataya
miisaittir. Istenmeyen kalinlik degisimleri meydana gelebilir. Sadece kaliba degen yiizey
diizgiin elde edilir. s giicii acisindan oldukg¢a zordur ve zaman alan bir islemdir.

3.8.2. Vakum Torbalama Yontemi

Vakum torbalama yonteminde Onemli olan {iretim hizi degil hassas ve
performansi yiiksek malzemeler iiretimidir. Bundan dolay1 daha ¢ok havacilik ve uzay
sanayisinde kullanilmaktadir. Sekil 24°te vakum torbalama semas1 gosterilmistir. Vakum

torbalama yonteminde Onceden regine emdirilmis fiberler kullanilabilecegi gibi el
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yatirma yoOntemindeki gibi laminalar arasina regine siiriilmesi ile vakum torbasi ile

kaliplanabilmektedir (Lee & Suh, 2006).

. Vakum
" Torbas

Soyma ‘
}s.umm
. Vakum
Kegelen
Sizdirmazhik Ayinct
i L‘x -
Kompozit—~ & - -

Jelkot « 4 Kalip.

Sekil 24. Vakum torbalama semasi (Bayraktar, 2016)

Vakum torbalama yontemi el yatirma yoOnteminin gelistirilmis hali olarak

diisiiniilebilir. Bu yontem oldukca uygulanan ve maliyet agisindan etkin bir iiretim

metodudur. Uygulama teknigi olarak el yatirma yontemine benzeyen vakum torbalama

yontemi basit bir yontemdir. Uygulamadaki amag el yatirma yontemindekine ek olarak

recinenin vakum etkisi ile fiber katmanlar1 arasina daha iyi yayilmasini ve emilmesini

saglamaktir. Bu sayede re¢ine katmalar i¢ine daha iyi emilerek tiim parcay1 1slatmis ve

daha iyi mekanik 6zelliklerin elde edilmesine olanak saglamistir.

Vakum torbalama isleminde kullanilan ekipmanlar su sekildedir (Sekil 25);

7
A X4

Vakum torbasi: Genellikle naylon olan bu ekipman delinme ve yirtilmaya
direngli olmalidir. Kalip {izerine konularak hava almayacak sekilde vakum
yapilmasini saglar.

Vakum pompast: Gerekli hava emis giiciinii saglayan ekipmandir. Istenilen
basinca uygun pompa se¢imi onemlidir.

Hava sizdirmazlik ekipmani: Genellikle kalibin yan taraflarindan kalip
yiizeyine yapistirilarak aralardan olabilecek olan hava kagaklarini onler.
Ayirici Kat: Yiizey piirizliliigiini iyilestirmek i¢in kullanilir.

Recine emici kat: Fazla regineyi emer.

Kalip ayiricisi. Uretimi yapilan parganin kaliptan kolay ayrilmasini saglayan

ekipman.
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Sekil 25. Vakum torbalama iglemi elemanlart

Vakum torbalama iiretim yoOntemi basamaklar1 adim adim su sekildedir;
El yatirma islemine benzer adimlara sahip olan vakum torbalama yontemi i¢in dncelikle
kompozit liretiminin yapilacagi kalip ylizeyi temiz olmalidir. Fiber katmanlarinin
serilecegi yerin etrafinda hava sizdirmazligi saglamak amaciyla cift tarafli bantla
bantlanir. Bantla ¢evrilmis alana kalip ayiric1 malzeme ince bir katman olacak sekilde
uygulanir. Boylece regine kiirlenince parcanin kaliptan kolayca ayrilmasi saglanir.
Ayirict katman uygulandiktan sonra fiber katmani yerlestirilir ve {izerine reg¢ine firca
yardimiyla uygulanir. Bu islem istenilen kalinliga ulasilana kadar devam edilir. En son
kompozit malzemenin {izerine recine gegirgenligi saglayan bir katman serilir ve bu
gecirgen yapi sayesinde vakum iglemi sirasinda fazla uygulanmis re¢inenin disari atilmasi
saglanir. Bu sayede fiber/regine hacim orani daha yiiksek pargalar elde edilir (Karakaya,
2021).

Vakum torbasi en son olarak kalibin kenarlarini ¢evreleyen bantla Ortiisecek
sekilde serilir ve yapistirilir. Vakum ayaklarinin alt plakalardaki deliklere karigiklik gelen
yerlere kesici bir alet yardimiyla kiigiik delikler agilir ve bu deliklerin birisine vakum
basing gosterge sensorii digerine ise vakum pompasinin hortumu dik bir sekilde olacak
sekilde yerlestirilir. Pompa calistirilarak torba igerisinde her bolgeye etki edene kadar
vakum islemine devam edilir. Vakum altinda kiirlenen regine ile sertlesen par¢ca vakum
torbasinin sokiilmesinden sonra kaliptan ¢ikarilir. Kalip yiizeyinden ayirma isleminden
sonra kesme ¢apak alma gibi islemlerden sonra parga kullanima hazir hale gelmis olur
(Karakaya, 2021). Sekil 26’da vakum torbalama yoOnteminin sematik gosterimi

gosterilmistir.
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Sekil 26. Vakum Torbalama Yo6ntemi

3.8.3. Recine Transfer Kaliplama (RTM) Islemi

Regine Transfer Kaliplama (RTM) islemi, vakum torbalama yonteminden farkli
bir yaklasimla gerceklesir. Bu yontemde, re¢ine sonradan disi ve erkek kalip arasinda
basing altinda transfer edilir. RTM, ozellikle diisiik viskoziteli termoset regineler ve
stirekli fiberlerin kullanilmasiyla pargalarin yiiksek fiber/recine oranina ulagmasini
saglayarak 6nemli bir iiretim yontemi olmustur. Ancak, kisa fiberlerin kullanimiyla elde
edilen pargalarin mekanik Ozellikleri, stirekli fiberlerle iiretilenlere kiyasla genellikle
daha diisiiktiir. Bu nedenle, uygulama alan1 daha sinirh olabilir. RTM yo6ntemi, 6zellikle
otomotiv endiistrisinin yliksek hacimli yapisal parcalarinin iiretim ihtiyaclara yanit
vermek tlizere gelistirilmistir. Sekil 27, RTM isleminin adimlarin1 sematik olarak
gostermektedir (Advani & Hsiao, 2012).

—— ] »Paagikarma

1 Preform hazirlama  Kaliptan ¢ikarma
ve son islem

.

\ Regine /
— A
2 Kaliba yatirma Regine enjeksiyonu ve kirrleme
\ .

3 Kalip kapatma
Sekil 27. Regine transfer kaliplama iglemi (Advani & Hsiao, 2012)

Recine transfer kaliplama yontemi bes temel adimda gerceklesir. Bunlar su
sekildedir. ik olarak fiberler katmanlar1 istenilen ydnlendirme ile serilir. Ardindan
kaliplar arasina recine enjeksiyonu gerceklesir. Belirli sicaklik ve basing altinda par¢canin
kiirlenmesi beklenir ve soguduktan sonra kaliptan cikarilir. Bu bekleme siireci;

polimerizasyon, kiirlenme ve sogutmayi kapsamaktadir. Ardindan parca kaliptan
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cikarillarak ayn1 diger yOntemlerdeki gibi kesme ve c¢apak alma islemleri
gerceklestirilerek son haline getirilir (Hillermeier vd., 2013).

RTM isleminin sematik gosterimi Sekil 28’de gosterilmistir (Friedrich vd., 1991).
Recine transfer kaliplama yontemi diger yontemlere gore daha yiiksek kalitede ve daha
yiiksek tiretim hizi gibi 6zelliklerinden dolay1 ¢esitli avantajlara sahiptir. Bu yontemde
recine enjeksiyon sistemi sayesinde iki kalip arasina basing altinda gonderilir. Enjeksiyon
islemi sirasinda yiiksek basing altinda recine sizintisin1 6nlemek adina iki kalip sikica

birbirine baglanir (Dai & Fan, 2013).

Prepare RTM mould

6
o 5 Dry reinforcement
5 Fabrics
Finished part
- 3 ¥ Preform -
1 U‘ Reinforcement P

3 4)0) I

\ "
772 ‘\LJ (s

Remove
part
from mould

Preform Closure of Resin
insertion mould injection
o mould

( Dragram courtesy of Dieffenbacher )

Sekil 28. RTM Prosesinin sematik gosterimi

Enjeksiyon sonrasi recine tamamen kiirlenene kadar recine viskozitesi stirekli
artar. RTM isleminde fiberlerin 1slanabilirligini arttirmak i¢cin vakum destegi de
kullanilmaktadir. Bu sayede re¢inenin her koseye ulagmasi hedeflenmektedir. Parga
kaliptan cikarildiktan sonra ikinci bir kiirlenme ile mekanik 6zellikleri en {ist noktaya
tasinir (Mehdikhani vd., 2019). Kiirleme islemi sonrasi parg¢a c¢ikarilir ve Kkalip
temizlenerek yeni tiretimlere hazir hale getirilir (Cristian vd., 2012).

3.8.4. Kompozit Malzeme Uretiminde Otomatik Takviye Yerlestirme Teknolojileri:
ATL ve AFP

Giinimiizde teknolojik ilerlemeler, iiretim yontemlerinde hizla gelismekte ve
otomatiklesme egilimini artirmaktadir. Bu baglamda, kompozit yapilarin {iretiminde
otomatik bant yerlestirme (ATL) ve otomatik fiber yerlestirme (AFP) gibi iki temel
yontem One ¢cikmaktadir. Geleneksel iiretim tekniklerine kiyasla, bu otomatik yontemler,
tiretim kalitesini artirmak ve sekil toleranslarini iyilestirmek amaciyla gelistirilmistir.
Ozellikle, otomatik fiber yerlestirme (AFP) ve otomatik bant yerlestirme (ATL) gibi
teknikler, bu yapilarin boyutsal dogrulugunu artirma ve iiretim siirecindeki verimliligi
optimize etme potansiyeline sahiptir. ATL, genellikle diiz ve biiylik parcalarda, 6zellikle

de karmasik geometrilere sahip parcalarda etkili bir iliretim yontemi olarak kabul edilir.
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Bu yontem, havacilik ve arastirma gibi hassas tolerans gerektiren endiistrilerde 6zellikle
gelistirilmistir. Ancak, ATL sisteminin diisiik {iretim hizlar1 gibi bazi kisitlamalar
bulunmaktadir, bu da seri iiretimdeki verimliligi olumsuz etkileyebilir. Bu otomatik
iiretim yontemlerinin, endiistriyel uygulamalarda kullaniminin artmasiyla birlikte, stirekli
olarak iyilestirilmesi ve optimize edilmesi gerekmektedir. Bu hem firetim siire¢lerinin
verimliligini artirmak hem de kompozit yapilarin performansini ve dayanikliligini
artirmak i¢in 6nemlidir. (Huber, 1981).

Sonrasinda, ATL teknolojisinin karmasik geometrilere sahip parcalar i¢in daha
etkili bir sekilde uygulanmasit saglanmistir. Daha sonra, karmasik laminalarin
yerlestirilmesi sirasinda ortaya c¢ikan zorluklari ele almak igin biiylik bilesenlerin
yerlestirilmesinde yapisma kontrolii i¢in bant 1sitma gibi yeni teknolojiler gelistirilmistir.
Ancak, bu ilerlemelerin uygulanmasi, iiretim hi1z1 ve maliyetinin sinirli olmasindan dolay1
kismen kisitlanmistir. Bu nedenle, daha genis bir endiistriyel kabul ve kullanim i¢in daha
fazla arastirma ve gelistirme ¢alismalarina ihtiya¢ duyulmaktadir (Lukaszewicz vd.,
2012).

AFP yontemi, Sekil 29'da goriilecegi iizere, cok yonlii hareket kabiliyetine sahip
bir robot kafasi kullanilarak 6nden regine emdirilmis fiberlerin kullanilmasiyla
gelistirilmistir. Bu yontem, diiz veya silindirik bir merdane iizerine yerlestirilen ATL'nin
dezavantajlarin1 agmay1 amaclar. AFP'nin maliyet etkinligi, is¢ilik maliyetlerinin diisiik
olmasi ve daha az hata yapilmasiyla saglanir, bu da daha az hurda iiriinle sonuglanir. Bu
nedenle, endiistriyel uygulamalarda AFP'nin tercih edilmesi, iiretim verimliligini
artirabilir ve maliyetleri diisiirebilir. Ancak, AFP'nin daha karmasik geometrilere ve
biiylik parcalara uygulanmasinin zorluklar1 ve ekipman maliyetleri gibi bazi sinirlamalart
bulunmaktadir, bu da bu yontemin yaygin kullanimini kisitlayabilir (L. A. Carlsson &
Kardomateas, 2011; Crosky vd., 2015).

<4—Fiber gentler

Fiber yerlestirme baghg: !
— A\ K Bask silindin

Hizalanms fiber banlar ll / jaﬂ;a yizeyi
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Senm yoni

(@) (b)

Sekil 29. a) AFP modeli (b) AFP iglemi (Crosky vd., 2015)
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Boeing, Airbus ve NASA gibi dnde gelen havacilik kuruluglari tarafindan
benimsenen AFP yontemi, havacilik ve uzay endiistrisinde kritik 6neme sahip bir¢cok
yapida sik¢a kullanilmaktadir. Bu yontem, yiiksek hassasiyet gerektiren {iretim
toleranslarina sahip bilesenlerin iiretiminde etkili bir sekilde kullanilarak, ugaklar ve uzay
araglar icin giicli ve gilivenilir yapilar saglar. AFPnin tercih edilmesi, endiistriyel
uygulamalarda miikemmel performans ve dayaniklilik elde etmek igin stratejik bir
secenek olarak kabul edilir. Bu biiyiik kuruluslar tarafindan AFP'nin benimsenmesi, bu
yontemin endistrideki dnemini ve etkinligini vurgular. (Oromiehie vd., 2019).

Otomatik fiber yerlestirme (AFP) fiber sarmanin ve ATL teknolojilerinin iistiin
ozelliklerine sahip karma bir islemdir. AFP hem diizlemsel hem de silindirik yapilarin
iretilmesinde biiytik rol iistlenmistir. AFP daha diisiik bant genisligine sahip birden fazla
bant ¢esidi kullanabilmektedir. Ayrica, fiber uzunlugunu istenilen yerde kisaltarak yani
keserek 6zellikle katman diisiisii olan yerlerde ¢ok efektif bir iliretim saglamaktadir. AFP
tiretim hassasiyeti ve iiretilen par¢anin kalitesini arttirma potansiyeli olan bir iiretim
metodudur. Ayrica malzeme/is¢ilik maliyetini olduk¢a azaltmasi nedeniyle havacilik
endiistrisinde biiyiik devrim gerceklestirmistir (August vd., 2014).

Havacilik ve uzay endiistrilerinde kullanilan kompozit {iretim ydntemlerinde
onemli gelismeler yasanmaktadir. Bu alandaki arastirmalar, otomatik fiber yerlestirme
(AFP) gibi yenilik¢i tekniklerin benimsenmesini saglamaktadir. Ozellikle, Boeing 787 ve
Airbus A350 gibi 6nde gelen ugaklarda, AFP yontemiyle iiretilen kompozit yapilar
giderek yayginlagsmaktadir (Sekil 30). Bu yontem, diisiik viskoziteli reginelerin
kullanimiyla birlikte, iiretim siirecinde daha fazla esneklik ve verimlilik saglamaktadir.
AFP'nin avantajlart arasinda yiiksek mukavemet, diisilk hata orani ve hassas iiretim
toleranslar1 yer almaktadir. Bununla birlikte, AFP teknolojisinin potansiyelini artirmak
icin cesitli arastirma ve gelistirme calismalari siirdiiriilmektedir. Ozellikle, fiberlerin
1s1tilmasi ve sikistirilmast gibi islemlerin optimize edilmesi, kompozit yapilarin mekanik
ozelliklerini daha da artirabilir. Bu baglamda, gelecekteki ¢alismalarin, AFP yonteminin
verimliligini ve uygulanabilirligini artirmaya odaklanmasi1 beklenmektedir. Bu tiir
gelismeler, havacilik ve uzay endiistrisindeki kompozit malzemelerin kullanimini daha
da yayginlastirabilir ve bu alandaki teknolojik ilerlemeye katki saglayabilir (Giildi,
2014).



Sekil 30. Uretimi AFP ile Gergeklestirilen Ugak Radomu (Chen vd., 2023)
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4. METOT

Hava araglarindaki yari-monokok yapilardan olan giliglendirilmis panelleri uygun
analiz yontemi kullanarak optimum bir panel tasarimi olusturulmustur. Termoplastik
giiclendirilmis panelin analizi tek eksenli basma yiikii seklinde uygulanarak burkulma
dayanimi sanal testi gerceklestirilmistir. Panelin modeli hazirlanirken bir hava aracinin
kanat, gévde ve kuyruk gibi hayati yapisal pargalarini yapmak icin kullanilan yari-
monokok yapilarinin bir kismini temsil edecek bir model hazirlanmistir. Malzemesi
termoplastik olan giiglendirilmis panellerin basma yiikleri altindaki dogrusal olmayan
davranigi analiz edilmistir. Bunun i¢in kiris ve g¢erceve yapilarinin gorevini yerine
getirecek sinir kosullar1 analiz programinda simiile edilmistir.

Analiz modelinde panelin bir kenar1 sabit kalirken kars1 kenarindaki node’lara 1
kN yiik tanimlanarak bir test diizeneginin uygulamasi modellenmistir. Analizde gévde
yapilarinda bulunulan diger elemanlar1 modelleyebilmek adina alt ve tist sinir kosullarini
saglayabilmesi i¢in gerekli metotlar uygulanmistir. Bu sinir kosullari altinda analiz edilen
modelin bir analiz paket programi ile analizi gerceklestirilip farkli malzeme ve
geometriye sahip panel tasarimlarinin Karsilastirmasi gergeklestirilmistir.

Bu analiz Hypermesh programi {izerinden gergeklestirilmistir. Coziicii olarak
MSC Nastran ¢oziictisii kullanarak sonuca varilmistir. Elde edilen sonuglar Hyperview
post-processing lizerinden sonuglar incelenip burkulma dayanimi yiiksek panel tasarimi
belirlenmistir. Karsilastirilan analiz sonuglar1 bir tablo halinde sunularak, analizin ve
metodun dogrulugu kanitlanmistir. Bu sayede dogrulanmis analiz sonuglari ile daha fazla
sanal test yapma imkani hem maddi hem de zaman acisindan avantajli bir dogrulama
yontemi haline gelmistir.

4.1. Model Geometrisinin Belirlenmesi ve Coziim Aginin Olusturulmasi

Model geometrisi, daha dnce belirtildigi lizere, literatiirde burkulma dayanimi
lizerine yapilan ve test verilerini igeren bir ¢alismanin modellemesiyle olusturulacaktir.
Bu c¢alisma kapsaminda elde edilen test sonuglari, analiz sonuglari ile karsilastirilarak,
analiz modelinin ve yonteminin dogrulugu degerlendirilecektir. Analiz ve test sonuglari
arasindaki fark belirli bir hata oraninin altinda kaldiginda, sanal testlerin dogrulugu
dogrulanmis olacaktir. Bu degerlendirme i¢in literatiirde yeterli bilgi ve sonuclara sahip
olan Quinn vd., (2009) gerg¢eklestirdigi ¢alisma temel alinmustir.

Bu caligmada kullanilan panel boyutlari, daha 6nce burkulma testi uygulanmis
olan panel ile ayni 6l¢iilerde olacak sekilde belirlenmistir. Ayni boyutlar, karsilastirma

yapilacak diger paneller i¢in de kullanilacaktir. Quinn vd., (2009) yapmis olduklari
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calismada, Sekil 31°de gosterilen panel geometrisini kullanmiglardir. Bu panel, literatiirde
yaygin olarak kullanilan 2024-T351 aliiminyum alasimindan, 50 mm kalinligindaki bir
kiitiikten talag kaldirma yontemiyle tretilmistir. Panelin geometrisi ve Olciileri Sekil

31’de gosterilmistir.

Sekil 31. Test numunesi A geometrik modeli (Quinn vd., 2009)

Caligmadaki test numunesi Hypermesh paket programi kullanilarak
modellenmistir. Model hazirlanirken panel CQUAD4 ad1 verilen dort adet diigiim noktasi
iceren dortgen elemanlarla Oriilmiistiir. Sonlu elemanlar ag1 olusturulurken burkulma
dalgasinin goriilebilmesi i¢in olusturulan elemanlarin boyutlar1 kiigiik olmalidir. Bir
burkulma dalgasinin olusabilmesi i¢in gili¢lendiriciler arasinda literatiirde gegen en az on

eleman olacak sekilde modellenmistir. Modellenen geometri Sekil 32°de gosterilmistir.

Sekil 32. Quinn ve arkadaglarinin ¢alismasindaki panelin modeli

Sekil 32’de gosterildigi tizere giiglendiriciler kabuk yapiya diigiimleri birbirini
tutacak sekilde modellenmistir. Quinn vd., (2009) ¢alismasinda kullanilan 2024-T351
malzemesinin 6zellikleri ise FAA, (2013) ¢alismasindan Tablo 5°teki gibi elde edilmistir.
Bu malzeme ozelliklerini Hypermesh paket programina tanitirken kullanilan kart ise
MATI1 kartidir. MAT 1 kart1 Tablo 5°teki gosterilen Ozellikler paket programina

tanimlanmustir.
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Tablo 5. MMPDS 2024-T531 Aliiminyum Malzeme Ozellikleri (FAA, 2013)

Aliiminyum 2024 -T351

Elastisite modiilii 73700 MPa
Poisson orani 0,33 -
Ftu 413,68 MPa
Fty 289,57 MPa
e 0,04 =

4.2. Analiz Metodunun Dogrulanmasi

Onceki boliimlerde bahsedilen Quinn vd., (2009) calismasindaki testi
gerceklestirilmis panelin modellenmesi ve test sonuglarina kiigiik bir hata orani ile
ulagilmas1 hedeflenmistir. Test edilecek panelin geometrik ve metalik o6zellikleri
belirlenmis ve Hypermesh paket programi kullanilarak modelleme teknikleri asagidaki
gibi gosterilmis ve sonuglar test sonuglariyla karsilastirilmistir.

Burkulma analizini Nastran ¢6ziiciisiinde ¢ozdiirebilmek igin Nastranin ¢alisma
prensibi olan ¢oziicii kartlarin1 olusturmak gereklidir. Bunun i¢in Sol 105 karti
kullanilarak dogrusal burkulma analizi gergeklestirilmektedir.

Analizin test diizenegine uygun gerceklestirilebilmesi i¢in uygun sinir kosullar
ve yiiklemenin yapilmasi gerekmektedir. Bu c¢alismada Quinn vd., (2009) yaptig test
diizeneginde panelin kisa kenarlarindan mesnetli yap1 olacak sekilde ve dogrusal yonde
yiik uygulanabilmesi i¢in yer degistirme uygulanan bdlgede hareketin uygulandig:
yondeki sinir kosulunda deplasman agik birakilmistir. Bu sinir kosullar1 Sekil 33’te

gosterilmistir.

Sekil 33. Quinn vd. test diizenegine gore verilmis sinir kosullar



52

Sekil 33’te de goriilecegi lizere panelin kisa kenar1 boyunca bir kenari tim
deplasman ve rotasyon yonlerine kapatilmis olup diger kenarinda ise ytikiin uygulanacagi
dogrultu acik birakilmistir. Yiik bu kenardan bir kilo Newton uygulanmis olup sonuglarda
c¢ikan 6zdeger vektorii yani eigenvalue degeri “1 kN ile ¢arpilacaktir. Yiik uygulanmasi
ise Sekil 34’te gosterilmistir. Panel giliglendirilmis panel oldugundan panelin bir
kenarindan dogrusal bir yiik verebilmek i¢in Hypermesh paket programindaki aerospace
modiili kullanilarak “line loads” sekmesinde yiikiin uygulanacagi kenardaki tiim diigiim
noktalarin1 segerek yiik dagilimin sabit yiik sekilde secilip yon olarak olusturdugumuz

modele gore -y yoniinde 1000 newtonluk bir ylik uygulanmistir.

Sekil 34. Panele yiikiin uygulanmasi

Daha sonrasinda nastran Sol 105 kartinin ¢alisabilmesi i¢in yiik kartinin
ozelliklerinin belirlenmesi gerekmektedir. Bu kart ¢oziiciiye kag mod sonu¢ almak
istedigimizi gostermektedir. 10 adet mod istenmistir.

Ardindan ¢6ziicii adimini olusturmak gereklidir. Daha 6nceden tanimladigimiz
dogrusal burkulma girdi kartin1 bu adimda ¢6ziicii adimina tanimlamamiz gerekmektedir.
Ayn1 zamanda uyguladigimiz sinir kosulunu ve yiik kartlarini da girdi olarak eklemek
gerekmektedir.

Malzeme bilgisini ise daha once Tablo 5’te verildigi tizere Quinn vd., (2009)
kullandigr Aliminyum 2024 -T351 malzeme 6zellikleri Hypermesh paket programina
tanimlanmustir.

Bu geometrik ve malzeme O6zelliklerine sahip gii¢lendirilmis plaka Quinn vd.,
(2009) galismasinda oldugu gibi agirligi 1.974 kg gelmistir. Bu deger ¢alisma ile oldukga
yakindir. Bu degerin Olclilmesi Hypermesh 6n isleme paket programinda araglar

panelinin agirlik hesaplama sekmesinden gergeklestirilmis ve Sekil 35°te gosterilmistir.
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Sekil 35. Hypermesh programinda modelin agirliklarinin hesaplanmasi

Ayrica bu agirlik referans alinan galisma ile oldukga tutarlidir referans alinan

calismanin agirlik bilgisi ise Sekil 36° da gdsterilmistir.

a
28 - 167 -4
L= 1 L
590
440
Table 1
Specimen design masses.
Mass (kg) Designed mass percentage difference (%)
Specimen A 1.959 -

Sekil 36. Quinn vd. galigmasinda referans alinan panel agirligi (Quinn vd., 2009)

Tim kontroller tamamlandiktan sonra ¢oziiclinlin istedigimiz sonuglari
verebilmesi i¢in ve ¢ikti dosyasmin tiiriinii belirlemek i¢in analiz panelinden kart
diizenleme sekmesinden PARAM ve GLOBAL OUTPUT REQUEST Kkartlar: aktif hale
getirilmelidir. Param post kartini -1 degeri yaparak OP2 ciktisi elde ederiz. Ciktilar i¢in
yer degistirme, eleman yiikii, birim sekil degistirme ve gerilme sonuglar1 istenmistir

Tiim bu islemler tamamlandiktan sonra ¢oziim agini disar1 aktararak. BDF (Bulk
Data File) uzantili yani elde ederiz. Bu BDF dosyasinda olusturdugumuz ¢6ziim
diigimlerimizin global eksene gore koordinatlarindan olusturulan QUAD elaman ve
diger tiim ayrintilar nastran ¢oziiciisiiniin anlayacagi sekilde disa aktarilir. Bu veri dosyasi
nastran tarafindan ¢oziilerek PARAM Kkarti ile agtigimiz op2 sonug¢ dosyasini bize verir.
Sonuglar1 son isleme programi olan Hyperview paket programi ile inceledigimizde ise
bize 6zdeger vektor degerini Sekil 38’de goriilecegi lizere 74.52 olarak bulunmustur.

Asagidaki Esitlik 38 kullanilarak ilk burkulma yiikiinii hesaplayabiliriz.
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P = A X Fopy (38)

Kritik burkulma yiikii 6zdeger vektorii olan (A) ile uygulanan kuvvet 1 kN
carpildiginda 74.52 kN sonug elde edilmektedir. Bu da Quinn vd., (2009) calismasinin
sonucu ile birebir ortiismektedir (Sekil 37).

Inirial plate buckling load (kN)

Specimen A 745

Sekil 37. Test Sonucu (Quinn vd., 2009)

Elde edilen yarim dalga sekli ise Sekil 38’de gosterilmis olup referans ¢aligma
ile uyusmaktadir.

Sekil 38. Analiz Sonucu Elde Edilen Ozdeger Vektorii Degeri ve Yarim Dalga Mod Gérseli

Elde edilen sonuclara gore uygulanan analiz metodu, sinir kosullari, yiik ve diger
parametreler diger sanal testleri uygulamak icin kanit niteligindedir. Bundan sonra
yapilacak olan termoplastik burkulma analizleri ilk 6nce (Quinn vd., (Quinn vd., 2009))
caligmasindaki panel geometrilerinde olup bir karsilastirma saglanacak ve metalik
yapilardan iistiinliigii gosterilecektir. Ardindan kendi i¢inde malzeme kalinliklar1 farkl
agirliklardaki panel tasarimlart ile bir karsilagtirilma yapilacaktir.

4.2.1. Coziim aginin yakinsamasi

Bilindigi lizere yapisal analiz programlar sayisal yontemler kullanarak bir sonug
elde eder. Cozlim aginin yakinsamasi, sayisal miihendislikte, 6zellikle sonlu elemanlar
yontemi (FEM) gibi tekniklerde, bir modelin dogrulugunu artirmak amaciyla mesh
elemanlarinin boyutlariin kiigiiltiilmesi siirecini ifade eder. C6ziim ag, fiziksel bir alanin
matematiksel olarak sonlu sayida kiiciik elemanlara ayrilmasidir ve yakinsama, bu
elemanlarin boyutlar kiiciildiik¢e, ¢6ziimiin daha hassas ve dogru hale gelmesi anlamina
gelir. Coztim aginin elemanlari ne kadar kiigiiliirse yakinsama miktar1 o kadar fazla olur.

Ik olarak, gii¢lendirilmis panel biiyiik ¢oziim ag1 elemanlarma béliiniir. Bu asamada
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¢ozlim, daha biiylik mesh elemanlar1 kullanilarak elde edilir. Bu, hesaplamalarin hizli bir
sekilde yapilmasini saglarken, ¢6ziim dogrulugu nispeten diisiiktiir. Bu kaba ¢6ziim ag1
elemanlari ile panelin ilk burkulma modu gibi genel egilimler analiz edilebilir. Céziimiin
dogrulugunu artirmak ig¢in, mesh elemanlarinin boyutlar1 kiigtltiliir. Coéziim ag1
elemanlarinin boyutlarinin kii¢iiltiilmesi, daha ince bir mesh olusturur ve bu siire¢ ¢oziim
ag1 yakinsamasi olarak adlandirilir. Bu asamada, panelin burkulma yiikiiniin daha hassas
bir sekilde hesaplanmasi saglanir. C6ziim ag1 elemanlarinin boyutlar1 belirli bir sinirin
altina indirildiginde, yani C6zlim ag1 yeterince incelip yakinsama saglandiginda, sayisal
¢Oziimiin dogrulugu optimum seviyeye ulasir. Quinn ve arkadaslarinin yaptigi ¢caligmada
¢Oziim ag1 elemanlar1 boyutu 20mm den baglayip kiigiiltiilerek tekrarlanmistir ve sonug
artik bu ¢6zlim ag1 elemanlarinin kiigiilmesiyle ¢cok az degisim gosterdigi noktada ¢oziime
yakinsandig1 anlasilip ¢oziim agi elemanlarinin boyutu 4mm olarak belirlenmistir.
Yapilan analizlerde farkli boyuttaki ¢oziim agi elemanlari kullanilarak elde edilen
sonugclar tablo 6’da verilmistir. Tablodan da goriilecegi iizere ¢oziim ag1 boyutu belirli bir
degere yaklastiginda hata oraninin diisme miktar1 da azalmis ve sonuca oldukca

yakinsamig olmaktadir.

Tablo 6. Coziim ag1 boyutlarinin sonuglara olan yakinsamasi

Coziim ag1 eleman boyutu (mm) i1k burkulma yiikii (kN) Hata (%0)

20 mm 68,9 kN %7,516
15 mm 70.2 kN %5,772
10 mm 72.1 kN %3,221
5mm 73.9 kN %0,805
4 mm 74.1 kN 90,536

4.3. Klasik Laminasyon Teorisi

Klasik laminasyon teorisi (KLT) deney yapilamayacak durumlarda farkli
laminatlarin 6zelliklerinin belirlenmesinde kullanilan bir teoridir. Klasik laminasyon
teorisi belirli bir istifleme ile her bir laminanin 6zelliklerini ve yonelimlerini dikkate
alarak laminatin genel karakteristik 6zelliklerini tahmin etmeyi amaglar. Bu teori, diizlem
gerilme kosullar1 altinda ¢alisir ve her bir laminanin gerinmelerinin bir altindaki ya da bir
iistlindeki katmanlarin gerinmeleri ile uyumlu oldugunu kabul eder. Teorinin
uygulanabilmesi i¢in tek yonlii kompozitin mekanik 6zelliklerinin belirli olmasi lazimdir

ve bu Ozellikler standartlara uygun mekanik testler sonucu elde edilmis olmalidir.



56

Mekanik test sonuglar1 olmadigi durumlarda literatiirde daha Onceden yapilan bir
calismada elde edilen degerlere yakin degerler kullanilabilir. Klasik laminasyon teorisi
aym1 zamanda sicaklik ve nem degisimlerinden dolay1r olusan gerilmeleri de
degerlendirmek i¢in de kullanilabilir. Bu teori, her bir lamina katmani i¢in diizlem igi
gerilmeleri ve gerinmeleri kapsar ve her katmanin ¢dkme kriterini hesaplamay1 da
miimkiin kilar. Klasik bir laminanin genel yapist Sekil 39°da gosterilmistir (Akdogan,
2016).

4

y
Kat
numarasi
/ -

X

Sekil 39. Lamina genel yapis1 (Akdogan, 2016)

Bu calisgmada kalinligi boyutlarmma gore olduk¢a kiigliik olan ince plakalar
incelenmistir. Plakalarin kalinligi plaka boyutlarina nazaran oldukga kiigiik oldugu
durumlarda ii¢ yondeki elastisitenin kalinlik yoniindeki katiligi ihmal edilebilir. Bu
durumda Kirchoff’un kabullerini uygulanarak plakalarin analizi yapilirken sistem iki
boyutlu olarak diisiliniilebilir. Bu kabul ile yapilmis ¢aligmalarla ii¢ yondeki elastisitenin
de dahil edilen calismalar karsilastirildiginda sonucglarin yakin ¢iktigi goriilmiistiir.
Kirchoff’un kabulleri izotropik malzemeler i¢in yapilmistir. Ama bu kabuller bazi
caligmalarda ince tabakali paneller i¢in de uygulanmistir. Bu kabuller asagidakiler gibidir
(Kollar & Springer, 2003):

e Plaka ortotropik homojendir ve tabakalar birbirine en iyi sekilde
baglanmistir.

e Plaka kalinliginin plakanin uzunluk ve genisligine oran1 1/10 oranindan
diistiktiir.

o Plaka malzemesi elastik kabul edilir.

e Plakanin kalinlik yoniinde gelen kuvvetler ihmal edilerek sadece diizlem
icin yiikleme oldugu kabul edilir.

e Plaka diizlemine dik yondeki yiikler ihmal edilir yani deplasman sonucu
plaka kalinlig1 degismez.

e Tabakalar arasinda kalinlik dogrultusu boyunca bir etkilesim olmadig:
kabul edilir.
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e (Cokmeler dogrusal olmayan geometrik baglantilar olarak ifade edilir.
Simdi ince diiz tabakali plakalarin direngenlik matrisini elde edileceginden
bahsedecegiz. Yukarida anlatilan kabuller goz oniinde alindiginda kalinlik yoniindeki

normal gerilme o, ve kayma gerilmeleri 7, , 7,,, ihmal edilir.

( 1. tabaka {
_ < 2. tabaka (
% ( f
Z)1| Z;
%-0*—}‘—\" i _—_ﬁl_t_ndu?k:!l__
h/2 z Z"'i
k
4 201 \ k. tabaka (h},‘
Zx { = }
| { N. tabaka

Sekil 40. Lamine levha geometrisi ve katman numaralandirma sistemi (Akdogan, 2016)

Sekil 40’ta bir laminenin geometrisi ve katman numaralandirma sistemi
gosterilmistir. Her tabakanin elastik 6zellikleri kullanilarak laminatin elastik 6zellikleri
elde edilir. Levhayt olusturan laminatin biitiin elastik o6zellikleri ABD matrisinde
tanimlanmistir. ABD matrisi laminatta uygulanan yiikler ve iliskili gerinimler arasinda
bir baglant1 olarak hizmet eden bir 6x6’lik matristir. ABD matrisini elde etmek ig¢in,
asagidaki adimlar izlenir:

Indirgenmis direngenlik matrisi Q; ; laminatta kullanilan her malzeme i¢in Esitlik
39°da gosterildigi gibi hesaplanir. Eger laminat tek kompozit malzeme kullanilarak
olusturulmussa sadece bir direngenlik matrisi elde edilir. Direngenlik matrisi ait oldugu

katin diizlem ytlikleme durumundaki elastik davranigini tanimlar.

Qi1 Q2 O
Qi = Ile Q2 O (39)
0 0 Qes

Esitlik 39°da gosterilen matristeki katsayilarin ifadesi (40), (41), (42), (43)

seklindedir.

Qu = 11 (40)
t (E11 — v12E2;)

V2B Eop

Q12 = T — (41)

Ejy —viEs
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E{ E
22 = — 222 (42)
Eijx —viEs;
Qs6 = G132 (43)

Indirgenmis direngenlik matrisi ve fiber acilari kullamlarak doniistiiriilmiis

indirgenmis direngenlik matrisi Q,; Esitlik 44’teki gibi elde edilir.

nmEm
Qy = % % % (44)
Qs Q26 Ues
Matris katsayilari;
Q11 = Q11 c0s(0)* + 2(Qy2 + 2Qs6) cos(6)? sin(6)?Qy, sin(6)* (45)
Q12 = Q31 = Qq12(cos(0)* + sin(6)*) + (Q11 + Q2 — 4Qs6) cos(8)? sin(6)? (46)

Q16 = Q61 = (Qu1 — Q12 — 2Qs6) c05(8)* sin(8) — (Qz2 — Q12 — 2Qs6) cos(8) sin(6)* (47)
Q22 = Q11 5n(0)* + 2(Q12 + 2Qs6) cos(8)? sin(6)? Q5 cos(6)* (48)
Q26 = Q52 = (Q11 — Q12 — 2Qe6) c0s(8) sin(8)* — (Q22 — Q12 — 2Qse) cos(6)* sin(6) (49)
Q66 = (Q12 + Q22 — 2Q12 — 2Qs6) c05(6)? sin(6)? + Qg6 (cos()* + sin(8)*) (50)

ABD matrisini olusturan 4;; , B;; , D;; katsayilar1 hesaplanir.

ij = Z QU} (Zk Zk 1) (51)
1 n

By ng{Ql,} (22 —72.,) (52)
1 n

D §Z{Ql}} (Zk Zli—l) (53)

k=1

Burada “z” levha orta diizleminden ait oldugu kata olan dikey uzunluktur. Sekil
40’ta “z” uzunlugu gosterilmistir. Elde edilen katsayilar Esitlik 54’teki gibi matrise
yerlestirilir.

ABD = [g g] (54)
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Her kat i¢in 1s1l ve nem genlesme katsayilari elde edilir. Her katman i¢in etkin 1s1l

genlesme katsayilari;

Ayx = aq7 €05(0)? + a,, sin(6)?

ayy = ay; sin(8)? + a,;, cos()?

Ayy = 2cos(8) sin(0) (a;; — azy)

Her katman i¢in etkin nem genlesme katsayilari;

ﬁxx = ﬁll COS(9)2 + ﬁ22 Sil’l(@)z

.Byy = P11 sin(8)? + B22 cos(6)?

.Bxy = 2 cos(8) sin(0) (B11 — B22)

Isil gerilmeler;

n
N;x = ATZ {[Q_llaxx + Q_lzayy + Q_lﬁaxy]k[zk i Zk—l]}

k=1

Nf, = AT

N;cry = AT z {[Q_lﬁaxx + Q_Zﬁayy + Q_Géaxy]k[zk - Zk—l]}
k=1
AT < (— _ .
My, = 72 {[Qllaxx + Q12a,, + Qleaxy]k[sz - 213—1]}
k=1
AT~ _ _
My, = 72 {[leaxx + Qz2ay, + Q26axy]k[zlz - Z}%_l]}
k=1
AT < (— _ .
ng = 7; {[Qlﬁaxx + Q26ayy + Q66axy]k[zlz - ZI%—1]}
Nem gerilmeleri;
N%c = ATZ {[Q_ll.gxx + Q_lzﬁyy + Q_léﬁxy]k[zk - Zk—l]}
k=1
N%’ - ATZ {[Eﬁxx + @Byy + Q_Zfiﬁxy]k[zk - Zk—1]}
k=1
N;V)I/ = AT Z {[Q_lﬁﬁxx + Q_26.8yy + Q_%ﬁxy]k[zk - Zk—l]}
k=1
AT

NgE:

M,Igc=7

=
1l

1

{[Q_lzaxx + Q_Zzayy + Q_%axy]k[zk - Zk—l]}

{[011Bsx + QuaByy + Quobiy] 122 — 7211}

(55)

(56)

(57)

(58)

(59)

(60)

(61)

(62)

(63)

(64)

(65)

(66)

(67)

(68)

(69)

(70)
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AT~
My, = 7}{21 {[Quﬁxx + Q22Byy + Qzeﬂxy]k[zi - Z;%—1]} (71)
18 = 20 (@ + Ty + D 5~ 1) o)
xy 2 L QlGﬁxx QZGﬁyy Qééﬁxy k Zk Zi-1

Orta diizlem gerinimleri Esitlik 73’teki denklem sistemi ¢oziilerek hesaplanir.

E’E" 11 Az 6 bin b1z bie gxx + N,;x N N%
Eyy beg yy t Nyy + Ny
fa(c)y _|%Me6 Q26 Qe bie bae bes|) Nxy + NxTy + N,ﬁ"}’, (73)
K, by bz bie din din dig|| My + MY, + My
Ky, biz by bye diz dpp dog||M,, + ML, + MY,

Ky My, + M7, + My,

Her kat igin tabaka gerinimleri x-y koordinat sisteminde Esitlik 74 iliskisinden

gxx ggx Kxx
{gyy} ={epy v +z{Kyy 74)
Yay Ky

0
Sxy

hesaplanir.

Her kat igin tabaka gerilmeleri x-y koordinat sisteminde Esitlik 75 kullanilarak

hesaplanir.
Oxx Qi1 Q2 Que] ((&xx = ATaxx — AMPyy
o) - fon 02 { - 8Ta,, - Amw} 09
Txy Q6 Q26 Qeel \ Yoy —Tayy, —AMB,,
4.4. Malzeme Ozelliklerinin Belirlenmesi

Kompozit malzemeler olduk¢a genis yelpazedeki sektorlerde kullanilmaktadir.
Ozellikle yiiksek mekanik 6zellikleri nedeniyle giiclendirilmis kompozit malzemeler
havacilik endiistrisinde olduk¢a yaygin bir kullanim imkani1 bulmustur. Ozellikle son
yillarda gelisen teknoloji sayesinde insanlarin ihtiyaglarini karsilamak i¢in isletme ve
tiretim maliyeti diisiik hava araglar1 liretimi havacilik endiistrisinin Oncelikli hedefleri
arasina girmistir.

Literatiirde bir¢ok kompozit malzeme ¢esidi mevcuttur. Bunlar kullanim
amaglaria ihtiyaglara gore sayisiz sekilde cesitlendirilebilir. Havacilik alaninda ise
yiiksek mukavemet ve agirlik kriteri ile bu yelpaze daralmaktadir. Geleneksel olarak
halihazirda havacilikta termoset kompozitler biiyiik cogunlukla kullanilmaktadir. Fakat

degisen ve gelisen havacilikta geri doniistiiriilebilirlik 6zelligi ve seri iiretimdeki maliyet
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acisindan avantajlariyla son yillarda termoplastik kompozitler 6n plana ¢ikmaya

baslamistir. Bu ¢alismada da termoplastik kompozitler {izerinde durularak bu alanda

caligmalar yuriitiilmiistiir.

Malzeme se¢imi ve 0zelliklerinin belirlenmesi i¢in yiiksek miihendislik becerileri

ve temel bilimleri kullanmak gereklidir. Bu calismada oncelikle neden termoplastik

recine tercih edildiginden bahsedelim. Bu konu hakkinda literatiirde bir¢ok caligsma

mevcuttur. Oncelikle termoplastik malzemelerin avantajlar1 asagidaki gibi siralanabilir;

R/
L X4

Calisan parcalar tekrarh yiiklemeler altinda yorulmaya maruz kalir. Bu tiir
par¢alarin  Omriinlin  tamamlanmasinin  ardindan  degistirilmesi
gerekmektedir. Termoplastik malzemeler geri doniistiiriilebilir 6zellikleri
sebebiyle avantaj saglamaktadir (Ozer vd., 2010).

Bu geri doniisiim islemi i¢in organik ¢oziiciilerle gergeklestirilir bu
ozellikleri sebebiyle geri doniistiirme islemi oldukca ¢evreci ve daha
giivenlidir. Ayrica termoplastiklerin tekrar 1sitilabilip sogutulabilmeleri
ozellikleri nedeniyle biiyiik par¢alarin iiretimi i¢in indiiksiyon kaynagi ile
biiyiik avantaj saglamaktadir (Olgun & Cavdar, 2018).

Termoplastik malzemeler yiiksek sekil verilebilme 6zelliklerine sahiptir
(Olgun & Cavdar, 2018).

Termoplastik malzemelerin siineklikleri termoset malzemelere gore
yiikksek malzemelerdir. Yiiksek akma, darbe ve yorulma dayanimina
sahiptirler (Aldemir, 2020)

D1s goriiniis agisindan diizgiin yiizey goriinlimiine sahiptirler.

Saklama kosullar1 agisindan sinirsiz raf dmriine sahip olmalar1 oldukca
onemli bir tercih sebebi olur.

Kaliplama islemi siiresince zehirli gaz salinimi olmadigi i¢in ¢alisma
ortami termoset malzemelere gore daha giivenlidir.

Sicakliga gore degisen viskoziteleri iiretim esnasinda ozellikle onceki
boliimlerde bahsedilen RTM ile {iiretim yoOnteminde biiylik avantaj
saglamaktadir.

Sicaklik ile bozulmak yerine ergimeleri sebebiyle kolaylikla birbirlerine
kaynaklanabilmeleri biiylik pargalarin birlestirilmesi konusunda biiyiik
avantaj saglamaktadir.

Ozellikle siirekli fiberlerle takviye edilmis kompozit malzemeler hafiflik

ve yilksek mukavemet oOzellikleri sayesinde havacilik ve uzay
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endiistrisinde menzil ve yakit tiiketimi agisindan Onemli avantaj
getirmektedir.

Termoplastikler, yiiksek kirilma tokluguna sahip olup, termosetlere gore diger
fiziksel ve kimyasal oOzellikleri agisindan da o©ne ¢ikmaktadirlar. Kolay geri
dondstiirtilebilirler, yiiksek yanma, korozyon ve asinma dayanimina ve diisiik toksisite
Ozelliklerine sahiptirler. Ayrica, raf dmrii agisindan herhangi bir sinirlama s6z konusu
olmayip, oda sicakliginda istenildigi kadar depolanabilmektedirler.

Termoplastikler, tamamen polimerize olduklar1 i¢in kiirlenme ihtiyact duyan
termosetlere gore daha hizli nihai iiriine doniistiiriilebilirler. Bu nedenle, termoplastiklerin
tiretim stliresi termosetlerden on kat daha kisa olmaktadir. Ayrica, otoklav
gerektirmedikleri i¢in biiyiik pargalarin iiretilebilmesi miimkiindiir. Otoklavsiz tiretim
sayesinde termosetlere gore yiizde 30 daha diisiik maliyetlidirler. Termoplastik
malzemeler eritilerek sekillendirilebilmektedir. Bu 0Ozellikleri sayesinde kaynakla
(flizyon) birlestirme imkan1 vardir. Bu sayede havacilikta kullanilan ¢ok biiyiik parcalar
daha ekonomik olarak {iiretilebilmektedir. Zira uygulamaya konulan ultrasonik, direng,
indiiksiyon ve lazer gibi kaynak teknikleri ile ¢ok az montaj is¢iligi gerektirecek biiyiik
boyutlu pargalarin {retilebilmesi miimkiindiir. Ayrica, eritilerek tekrar tekrar
sekillendirilebilme ve kaynak kabiliyeti, termoplastik kompozitlerin tamirine de imkan
vermektedir. Bu 0Ozellikleri ile de termoplastikler termosetlerden ©nemli oranda
ayrigmaktadir (Alger, 1990).

Havacilikta yaygin olarak yiiksek performansli termoplastik polimerler olan
polyketon  grubunda yer alan PEEK  (polyetheretherketone), @ PEKK
(polyetherketoneketone), LM-PAEK (low-melt polyaryletherketone) ve PPS
kullanilmaktadir. Bu malzemelerin tamami yar1 kristal 6zellige sahiptir. Ayrica, yine
yiiksek performansli termoplastik polimer olarak amorf yapida olan PEI (polyetherimide)
de havacilikta kullanim alan1 bulmaktadir (3dortgen, 2024).

Yiiksek performans polimerlerinden yar1 kristal olanlarin matris olarak
kullanildig1  termoplastik kompozitlerin ~ sekillendirilmesinde, kristallesme orani
performansa etki eden 6nemli parametrelerden biridir. Bu nedenle, arastirmacilar bu
konuda g¢alismalar yapmaktadir. Kristallesme, PEEK, PEKK ve PPS gibi yar kristal
polimerlerin katilagsmalar1 esnasinda olusan diizenli molekiiler yap1 olarak bilinir. Genel
olarak, daha yavas sogutma oranlar1 kristalligi artirir, bu da bitmis laminatta daha yiiksek
mekanik 6zellikler ve kimyasal direng saglar. Kristalizasyonun bazi uygulamalar i¢in

digerlerinden daha onemli oldugu bilinmektedir. Yiizde 40 maksimum kristallesme
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istenmektedir. Ancak bu degerin yiizde 65’in altinda kalinmasi1 kimyasal dayanim diginda
mekanik Ozellikler acisindan c¢ok fazla fark yaratmaz. Ancak bu degerlerin altina
diisiiliirse, ozellikler belirgin bir sekilde azalir. Tablo 7°da goriilecegi tlizere farkli

termoplastik reginelerin 6zellikleri verilmistir (Mallick, 2008).
Tablo 7. Termoplastik Matris Malzemelerinin Ozellikleri (Mallick, 2008)

" Poliamid K-
Ozellik PET PP PEEK PPS PSUL PEI PAI

6,6 111

Yogunluk (g/
1.14 135 0.9 1.32 136 124 127 140 131 1,37
cm?)
Cekme 28-  1.1-
1.6-3.8 3.24 3.3 2.48 3 3.03 3.76 3.45
Modiilii (GPa) 4.1 1.6
ekme
¢ 48- 31-
Dayanim 95 83 72 - 186 102 138 140
72 41
(MPa)
Kopma 30- | 100-
15-80 50 4 75 60 12 14 5
Uzamasi (%) 300 @ 600
Kirilma
Enerjisi (kJ - - - 6.6 - 34 3.7 3.9 1.9 -
m?)
CTE (10-¢ 146-
144 117 47 49 56 52 83 35 40
°C™M) 180
T, (°C) 57 69 -10 143 85 185 217 280 250 265
Maksimum
Servis 110 120 150 250 240 160 267 @ 230 225 300
Sicakhig1 (°C)

Literatiir arastirmas1 sonucunda kullanilacak termoplastigin havacilikta siklikla
kullanilan ve PEKK olarak secilmistir. PEKK regineli tek yonlii karbon fiber takviyeli
malzeme i¢in piyasada bircok satici bulunmaktadir. Bunlardan bir tanesi olan “Toray
Composite Materials America” firmasi tarafindan malzeme 6zellikleri teknik verilerinden
elde edilmistir. Bu malzeme 6zellikleri analiz programina uygun sekilde girilerek daha
onceden bahsedilen hesaplama yOnteminin temeli olan kompozit laminasyon teorisi
hesaplama yontemi ile program aracilifiyla hesaplatilmigtir. Kullanilan PEKK
malzemesinin 6zellikleri asagida Tablo 8, 9, 10°da gosterilmistir (TORAY, 2022).

Uriin tipi PEKK (PoliEter Keton Keton) Termoplastik Recine Sistemidir. Raf
omri ise dis mekan omril i¢in ortam sicakliginda depolamada siiresiz; dondurulmus

depolama Omrii i¢in Uygulanamaz - iiriinlin dondurulmasi gerekmemektedir. Tipik
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uygulamalar sunlar1 kapsamaktadir: Birincil ve ikincil ugak yapilari; yiiksek yiiklii ugak
ic mekan uygulamalart; erisim panelleri, kaburga sertlestiriciler, braketler, boru, zemin

kaplamasi (TORAY, 2022).

Tablo 8. Tipik Saf Regine Ozellikleri (TORAY, 2022)

Yogunluk (6zgiil agirlik) 1.30 g/cm? (80.5 Ib/ft?)
T j(cam gegisi) 160°C (320°F)
T,.(erime) 337°C (639°F)
T, (kristalinitesi) 265°C (509°F)

T, (isleme) 370-400°C (700-750°F)

Tablo 9. Fiziksel Ozellikler (TORAY, 2022)

Standart Modiillii Karbon UD

Ozellik Bant
Elyaf yiizey agirhgi (FAW) 145 g/m? (4.28 oz/yd?)
Katman basina agirhk (PAW) 221 g/m? (6.52 oz/yd?)
Agirlikea regine icerigi (RC) %34

Konsolide katman kalinhg: )
0.14 mm (0.006 ing)

(CPT)
Yogunluk 1.59 g/cm? (99.3 1b/ft?)
Genislik 305 mm (12 ing)*

*Daha dar genislikler ikincil dilimleme yoluyla temin edilebilir.
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Tablo 10. Mekanik Ozellikler (TORAY, 2022)

Standart Karbon Fiber Modiiliisii 145gsm UD Bant %34 RC

Ozellik Kosul Test Yontemi Sonuglar
Cekme Mukavemeti 0° RTD = ASTM D 3039 2410 MPa
Cekme Modiilii 0° RTD ASTM D 3039 135 GPa
Cekme Mukavemeti 90° RTD = ASTM D 3039 86 MPa
Cekme Modiilii 90° RTD ASTM D 3039 10 GPa
Basma Mukavemeti 0° RTD = ASTM D 6641 1300 MPa
Basma Modiilii 0° RTD ASTM D 6641 124 GPa
Basma Mukavemeti 0° ETD  ASTM D 6641 1222 MPa
Basma Modiilii 0° ETD ASTM D 6641 124 GPa
D“;/'Ii':a"f;:z:"a RTD  ASTM D 3518 152 MPa

Diizlem i¢i Kayma
Mukavemeti %2 Ofsetli
Diizlem i¢i Kayma Modiilii RTD ASTM D 3518 5.2 GPa
Egilme Mukavemeti 90° RTD ASTM D 790 152 MPa
Deliksiz Kayma
Mukavemeti (SBS) 0°/90°
Acik Delik Cekme

RTD  ASTM D 3518 50.5 MPa

RTD = ASTM D 2344 96.5 MPa

) RTD  ASTM D 5766 420 MPa
Mukavemeti

Agik Delik Cekme CTD  ASTMDS766 422 MPa
Mukavemeti

S el el ETW ASTMD5766 410 MPa
Mukavemeti

Acik Delik Basr:na RTD = ASTM D 6484 331 MPa
Mukavemeti

Acik Delik Basr:na CTD  ASTM D 6484 282 MPa
Mukavemeti

Agik Delik Basma ETW = ASTM D 6484 268 MPa
Mukavemeti

Darbe Sonrasi Basma
: . ASTM D
Mukavemeti (30.5J (270in-  RTD 7136/7137 303 MPa

Ib) Darbe Enerjisi)
Mod | Arayiiz Kirilma
Toklugu (GIC Enerji Salinim RTD ASTM D 5528 1.6 kJ/m?
Hizi)
Mod Il Arayiiz Kirilma
Toklugu (GIIC Enerji Salinnm  RTD  ASTM D 7905 2.3 kJ/m?
Hizi)

Hypermesh analiz programina bir tek yonlii fiber takviyeli PEKK malzemenin

ozellikleri yukaridaki tablolardan elde edilerek girilmistir.

4.5. Kompozitin Modellenmesi
Kompozit modelleme birgok parametre igeren bir modelleme ¢esididir. Cogu

analiz programinda kompozit modelleme i¢in ayr1 bir ara¢ bulunur. Hypermesh paket
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analiz programinda ise HyperLaminate adinda bir ara¢ bulunmaktadir. Hypermesh
programinda narin yapilar i¢in iki boyutlu kabuk ad1 verilen elemanlar kullanilir. Bunlar
“Quad” adi verilen dikdortgen seklinde dort adet ¢oziim agindan olusmus olan
elemanlardir. Bu elemanlara bir 6zellik tanimlanmasi gereklidir. Bu 6zellik elemanlarin
hangi malzemeden oldugunun ve kalinliginin ne oldugunun tanimidir. Calismanin bu
boliimiinde termoplastik malzeme 6zelliklerinin elemanlara tanimlanmasi gosterilecektir.

Oncelikle daha &nceki boliimlerde bahsedildigi iizere malzeme geometrisi
belirlenip ¢oziim ag1 elemanlar1 olusturulduktan sonra bu elemanlara tanimlayacagimiz
kompozit malzemenin kartinin olusturulmasi gerekmektedir. Bu kompozit karti
Hypermesh tizerinde MATS kart1 olarak tanimlanir. MATS kart1 olusturulduktan sonra
tek yonde uzanmis PEKK i¢in olan 6zellikler karta girilmistir.

Bu laminalarin hangi yone uzanacag bilgisini programa tanimlamamiz gereklidir.
Bu da 2D panel sekmesinden “Composite” modiiliine gidildikten sonra “material
orientation® sayfasindan kompozit olarak tanimlanmis elemanlar1 segerek daha dnceden
olusturulmus bir koordinat sistemi tanimlayarak elemanlarin malzeme oryantasyonunu
istedigimiz sekilde belirlemis oluruz. Bu sayede ileriki boliimde anlatacagimiz
HyperLaminate aracinda serim yonlerini bu malzeme oryantasyonuna gore belirlemis
olacagiz. Malzeme oryantasyonu tanimlandiktan sonra gosterimi Hypermesh iizerinden

Sekil 41°de gosterilmektedir.

Sekil 41. Kompozit Malzeme Oryantasyonu Tanimlama

Ardindan kompozit malzeme i¢in olusturdugumuz PCOMP “Property” yani
kompozit 6zellik kartlarina HyperLaminate modiilii {izerinden her katman i¢in ayr1 ayri

tanimlama yapilir bu da Tablo 11° de gosterilmistir.
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Tablo 11. HyperLaminate Modiilii Uzerinden Kompozit Katmanlarmin Tanimlanmas1

Katman No Malzeme Kahnhk Yonelim Acisi
1 PEKK_UD 0.14 mm 45
2 PEKK_UD 0.14 mm -45
3 PEKK_UD 0.14 mm 90
4 PEKK_UD 0.14 mm 45
5 PEKK_UD 0.14 mm 0
6 PEKK_UD 0.14 mm 90
7 PEKK_UD 0.14 mm 90
8 PEKK_UD 0.14 mm 0
9 PEKK_UD 0.14 mm 45
10 PEKK_UD 0.14 mm 90
11 PEKK_UD 0.14 mm -45
12 PEKK_UD 0.14 mm 45

Tablo 11’ de goriilecegi iizere termoplastik plaka i¢in on iki adet katman
kullanilmig olup [25/50/25] yonlendirme dagilimina sahip bir kompozit modellenmistir.
Yukarida anlatilan elemanlarin malzeme oryantasyonuna gore yonelimleri en sagdaki
stitunda “Orientation Degress” alaninda gosterilmistir. Plakanin on iki katman i¢in toplam
kalinligir 1.68 mm gelmistir. Bu g¢aligma i¢in ayni sekilde plaka gii¢lendiricisi de

tanimlanmistir. Bu da Tablo 12” de gosterilmistir.

Tablo 12. Giiglendiriciler I¢in Olusturulan Katman Dizilimleri

Katman No Malzeme Kalinhk Yonelim Agisi
1 PEKK_UD 0.14 mm 45
2 PEKK_UD 0.14 mm -45
3 PEKK_UD 0.14 mm 90
4 PEKK_UD 0.14 mm 0
5 PEKK_UD 0.14 mm 45
6 PEKK_UD 0.14 mm -45
7 PEKK_UD 0.14 mm 90
8 PEKK_UD 0.14 mm 0
9 PEKK_UD 0.14 mm 0
10 PEKK_UD 0.14 mm 90
11 PEKK_UD 0.14 mm -45
12 PEKK_UD 0.14 mm 45
13 PEKK_UD 0.14 mm 0
14 PEKK_UD 0.14 mm 90
15 PEKK_UD 0.14 mm -45
16 PEKK_UD 0.14 mm 45

Ayrica HyperLaminate araci bize daha 6nceki boliimlerde hesaplama yontemini
anlattigimiz olusturulan laminatin direngenlik matrisini gostermektedir. Bu da Sekil

42’de gosterilmistir.
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iguivalent Material Matrices

*Gl Matrix - Membrane

5.403223e+04 1.66384%e+04 0.000000e+00
1.66384%e+04 5.403223e+04 0.000000e+00
0.000000e+00 0.000000e+00 1.869687e+04

¥G2 Matrix - Bending

4.493144e+04 2.169982e+04 3.366219e+03
2.1689982e+04 5.301037e+04 3.3662192+03
3.36621%e+03 3.36621%e+03 2.375820e+04
¥G3 Matrix - Transverse Shear
3.283085e+03 -3.366213e+01
-3.366213e+01 3.230063e+03
¥*G4 Matrix - Coupling
-0.000000e+00 -0.000000e+00 -0.000000e+00
-0.000000e+00 -0.000000e+00 -0.000000e+00
-0.000000e+00 -0.000000e+00 -0.000000e+00

Sekil 42. Laminat Elastiklik Matrisi

5. ARASTIRMA SONUCLARI VE TARTISMA

Bu calismada termoplastik kompozit kullanarak ugak yapisallarinda 6énemli bir
hata modu olan kritik burkulma modu incelenmistir. Bu inceleme gerceklestirilirken
literatiirde daha Onceden deneysel sonuglari mevcut bir ¢alisma baz alinarak analiz
metodu dogrulanmig ve bu analiz metodu ile termoplastik malzemeye sahip
giiclendirilmis panellerin analizi ger¢eklestirilmistir. Bu calismada havacilikta kullanilan
aliminyum alagimindan daha hafif ya da ayn1 agirlikta daha dayanikli yapisal elemanlar
elde etmek amaglanmistir. Burkulma fenomeninin birgok parametreden etkilendigi
yukarida anlatilmistir. Ayrica en optimum tasarimi gerceklestirmek icin panel tasarimi
degistirilerek hem metal hem de termoplastik kompozit panellerin burkulma dayanimi
karsilastirilmasi yapilmistir.

Oncelikle literatiirde mevut olan calismadaki panel olan ii¢ adet gii¢lendiriciye
sahip panel tasarimi kullanilarak plaka kalinligi parametre olarak belirlenmis ve
agirliklarina gore ilk burkulma dayanimlar incelenmistir. Sekil 43’te goriilecegi iizere
sol istte yer alan ayni agirliga sahip termoplastik kompozit panelin dayanimi 269.1 kN

cikarak ayn1 agirlikta termoplastik kompozit malzemenin avantajini bize gostermistir.
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- 7 -

Max = 1.000£+00 Ma

Node 2833 Node 3975
MinZ 0.000E+00
Noce 8%

Sekil 43. Termoplastik ve Aliiminyum Malzemeli Giiglendirilmis Panellerin {1k Burkulma Dayanimlar1

Sekil 43’te gosterilen analiz sonuglari asagidaki tablolarda gdosterilmistir.
Tablodaki sonuglarda goriilecegi lizere yaklasik aymi agirliga sahip termoplastik
kompozit panel yaklasik olarak ilk burkulma dayanimi acisindan ii¢ kati dayanima
sahiptir. Bu da bize termoplastik kompozitlerin havacilik endiistrisi i¢in ne kadar 6nemli
oldugunun bir gostergesidir. Bir diger ¢ikarim ise su sudur iic numarali panelin sonucuna
gore yaklagik ayni dayanima sahip panelin agirligt metal malzemeli giiclendiricili
panelden yaklasik olarak yiizde 40 daha hafif bir agirliga sahip olup bu panel i¢in bize

700 gramlik bir agirlik kazanimi oldugunu gostermektedir.



Tablo 13. Ug Adet Giiglendiriciye Sahip Panellerin ilk Burkulma Dayanimlar1
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Termoplastik_Kompozit_3_Gii¢lendiricili

Plaka Giiclendirici ik
Agirhk

Model (k) Kalinhk Yiikseklik Burkulma
J (mm) (mm) Yiikii (kN)

2,065 4,2 28 269,1

1,032 2,1 28 37,53

1,321 2,8 28 80,08

1,974 2,27 28 74,52

Tablo 13 de goriilecegi iizere termoplastik kompozitin metal malzemeli

giiclendirilmis plakaya gore ¢ok daha efektif sonug¢lar alinmistir. Ayni analiz metodu

kullanarak daha fazla sanal test yapilmig ve onlarin sonuglari da asagidaki tablolarda

verilmistir. Bir diger tasarim olan farkli kesite sahip gii¢clendiriciler kullanilarak yapilan

analiz sonuglar1 Sekil 44°te gosterilmistir.
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1.000E+00

Node 2065
MinZ 0.000E+00
Hode 83

Sekil 44. T Kesite Sahip Gii¢lendiricili Plakalarin Analizi

Bu tasarimda giiglendirici yiiksekligi azaltilarak T kesit haline getirilip analiz
edilmistir. Elde edilen sonuglart Tablo 14’te gosterilmistir. Tablo 14’i inceledigimizde
goriiyoruz ki “Blade” kesitli giiglendiricilere gore burkulma dayanimi agisindan daha
efektif sonuglar alinmistir. Fakat giiclendirici yliksekliginin azalmasi gii¢lendiricinin
panelleri bolme gorevini yerine getiremedigi durumlarda ilk burkulma yiikii dramatik bir
sekilde azalmaktadir. Bu sonuglardan sunu ¢ikarabiliriz, giiglendiricilerin asil amaci
panellerin burkulma sinir kosullarini olusturmak oldugu denilebilir. Eger gii¢lendiricinin

ataleti yeterli olmazsa panelde kolon goérevini yerine getiremez.
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Tablo 14. Ug Adet T Kesitli Giiglendiriciye Sahip Panellerin ilk Burkulma Dayanimlari

Termoplastik_Kompozit_3 Adet T Kesit_Gii¢lendiricili

Giiclendirici ik
Plaka | Gii¢lendirici
Agirhk Flans Burkulma
Model Kalmhk | Yiikseklik
(kg) Genislik Yiikii
(mm) (mm)
(mm) (kN)
2,065 4,2 14 14 1719
1,032 2,1 14 14 40,03
1,376 2,8 14 14 88,37
1,974 2,27 28 - 74,52

Bu sonuglardan sonra giiglendirici sayisi arttirilip sanal testlere devam edilmistir

bunlar1 sonuglari da agagida gosterilmistir.
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31\Desktop\OST\Quinn_D_Dogrulama_Analizi\quinn_d_3_stiffener_vi2.0p2 | Contenuets\t26581\Desktop\OST\Thermoplastic_Analiz\TPC_5_Stiffener
D ag) SUBCASE 1 ING : Mode#1,Eig

SUBCASE

1.000E+00
Node 2515

5581\Desktop\OST\Ther zi ¢ e Contpur:R esktop\OST\Thermoplasti
SUBCASE 1 :Modei1, e SUBCASE 1

E-01
1111E-01
E+00
Max = 1.000E+00
Node 5200 .
MinZ 0.000E+00 MinZ 0,000E+00
lode 186 Noce 1

Sekil 45. Farkl1 Gii¢lendirici Sayilarina Sahip Giiclendiricili Plakalarin Analizi

Tablo 15. Termoplastik Kompozit 5 Adet Giiglendiricili

Termoplastik_Kompozit_5 Adet_Giiclendiricili

Plaka | Giiclendirici | Giiclendirici Ttk
Agwrlik
Model ka) Kalinlik Kalinlik Yiikseklik | Burkulma
g
(mm) (mm) (mm) Yiikii (kN)

1,974 2,2 2,8 28 74,52

TA1E01
0,0006+400

Max = 1.000E+00

2,009 4,2 2,1 28 256,4

1,523 2,8 2,8 28 203,7

1,523 2,8 2,8 28 213,1
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Tablo 15’te gosterilen sonuglardan su ¢ikarimi yapabiliriz. Model 2 ve 3¢ dikkat
edildiginde aymi agirliga sahip fakat sadece gii¢lendirici yiiksekliginde gii¢lendirici
tipinin ters “L” olacak sekilde modellenmesi iizerine 10 kN ‘luk bir burkulma dayanimi
artist gozlemlenmistir. Bunun temel nedeni ise literatiir arastirmalarinda da bahsedildigi
tizere biikiim bolgelerinin daha fazla yiik tasimasi ve gii¢clendiricinin ataletinin artmasi
kaynaklidir.

Ayrica bu gii¢lendiricilerin panelle birlestirilmesi konusunda sdyle bir analiz
gerceklestirilmistir. Geleneksel yontemlerden biri olan baglayici ile giiclendiricilerin
panele birlestirilmesi ve termoplastiklerin kaynak yontemi ile entegre panel iiretimi
arasindaki fark asagidaki Tablo 16°da gosterilmistir. Bu paneller yapisal olarak ayni
agirhiga sahiptirler. Model 1 baglayici igeren modeli gosterirken Model 2 ayni atalete
sahip olmasi1 ag¢isindan diigiim noktasindan baglanmak yerine rijit eleman olan rbe2
elemanlar ile panele baglanmistir. Termoplastik malzemelerin en biiyiik 6zelliklerinden
olan tekrardan sekil verilebilme sayesinde ve tekrar tekrar kullanilabilme o6zelligi
sayesinde birgok imkan saglamaktadir. Ornegin hasar alan bir paneli ok pratik bir sekilde
lizerine yeni bir yama parcasi ya da burkulma dayanimi yetersiz olan bir bolgeye yeni bir

giiclendirici eklemek oldukga kolay hale gelecektir.

Sekil 46. Baglayicili Panel

Sekil 47. Entegre Model



Tablo 16. Entegre Panel ile Baglayiciyla Birlestirilmis Panel
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Baglayici ile birlestirilmis ve entegre panel karsilastirmast

Model

Itk Burkulma Yiikii (kN)

151 kN

172.6 kN

Tablo 16°da de goriilecegi lizere entegre panel 21.6 kN daha yiiksek bir yiikte ilk

burkulma modu gergeklesecektir.



6. SONUCLAR VE ONERILER
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Bu ¢alismada amaglanan termoplastik giliglendiricili panellerin iiretim, maliyet,

zaman, siirdiiriilebilirlik ve dayaniklilik gibi bir¢ok agidan avantajlar1 gosterilmistir. Elde

edilen analiz sonuglara gore havacilik endiistrisinde kullanilan metal malzemelerden

daha dayanikli oldugu goriilmiistiir. Mukavemet degerleri agisindan oldukca avantaja

sahip kompozitler bu ¢alismada da burkulma hata kriterine gore uygun panel tasarimi

sonucunda metal malzemeden daha iyi sonuglar elde edilmistir. Bu sonuglar1 analizi

yapilan metal malzemeli agirliga gore oransal olarak avantajlar1 tablo 17° de

gosterilmistir.

Tablo 17. Burkulma Analizi Agirlik Kazanim Oranlari

Agwrhk

Model (kg) Ill;,;:g’;z]l\’[;m lyilesme Oram
Aliiminyum_3_Giiglendiricili_Panel 1.974 kg 74.5 KN -
Termoplastik_Kompozit_3_Gii¢lendiricili_Panel 1.321 kg 80.08 kN % 33,08
Termoplastik_Kompozit_3 Adet T Kesit_Giiclendiricili 1.376 kg 88.37 kN % 30

Ayn1 sekilde agirlik parametresini

inceledigimiz zaman iyilesme oranlari tablo 18 de gosterilmistir.

Tablo 18. Burkulma Analizi Ik Burkulma Kazanim Oranlar

sabit tutarak ilk burkulma yiikiini

Model Tt | e | e Oran
Aliiminyum_3_Gii¢lendiricili_Panel 1.974 kg 74.5 kN -
Termoplastik_Kompozit_3_Giiglendiricili_Panel 2.065 kg 269.1 kN %261
Termoplastik_Kompozit_3 Adet T Kesit_Gii¢lendiricili 2.065 kg 171.9 kN %130
Termoplastik_Kompozit 5 Adet_Giiclendiricili 2.009 kg 256.4 kN %244
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Bununla birlikte siirdiiriilebilir ve daha uzun émre sahip termoplastik regineye
sahip kompozitlerinde termoset kompozitler kadar efektif calistig1 gosterilmistir. Bu
calisma 6zelinde ileride giiglendirilmis panel tasarimi konusunda panel i¢in en optimum
gliclendirici sayisi, gliclendirici yiiksekligi ve kalinlig1 belirleyen yapay bir veritabani
olusturarak binlerce analiz sonucu otomatik olarak belirli sartlar altinda kosturulduktan
sonra optimizasyon i¢in verilen paneller i¢in en uygun olan plaka kalinligi, giiclendirici

sayis1, yuksekligi ve kalinligini optimize eden bir arag gelistirilebilir.
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