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OZET

YUKSEK LiSANS TEZI
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OZELLIKLERINDEKI DEGIiSIMIN INCELENMESI
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Danmisman: Prof. Dr. Necati ATABERK
2024, 106 Sayfa

Jiiri
Danismanin Prof. Dr. Necati ATABERK
Uye Do¢.Dr.ilhan ASILTURK
Uye Dr.Ogr.Uyesi Okan DEMIR

Kompozit malzemeler kullanim alanlarina gore farkh 1s1l yiiklere maruz kalmaktadir. Ornegin,
havacilik ve uzay sektoriinde yapi malzemesi olarak kullanilan kompozitler sicaklik farki yiiksek ortamda
calismasi gerekmektedir. Degisken sicaklik kosullar altinda calisan malzemelerin termal ¢evrim sonrasi
mekanik 6zellikleri detayli olarak incelenmelidir. Malzemelerin farkl sicakliklar altinda ¢alisma 6zellikleri
tasarim asamasinda dikkate alinmazsa yapi iizerinde mikro gatlaklar olusabilmektedir. Mikro c¢atlaklar
kompozit malzemeler i¢in tabakali kompozit malzemelerde tabakalar arasinda ayrilmaya ve katmanlarda
kopmaya sebep olmaktadir. Bu nedenle kompozit malzemelerin termal g¢evrimler sonrasi mekanik
ozelliklerindeki degisimler bir¢ok arastirmaya konu olmustur. Bu ¢alismada farkli geometrik 6zelliklere
sahip bal petegi kompozit sandvi¢ panellerin farkli sicaklik kosullar sonrasinda mekanik 6zelliklerindeki
degisime odaklanilmistir. Bu ¢alismada savas ucaklarinin hareketli kisimlarinda yaygin olarak kullanilan
Al/Al bal petegi sandvi¢ kompozit kullanilmistir. Kullanilan bal petegi sandvi¢ kompozitler, poliiiretan
yapistirict kullanilarak birbirine yapistirilan aliiminyum alasiml (5754-H22) yiizey tabakalar ve alasgiml
(3005-H19) bal petegi ¢ekirdekten iiretilmistir. Aliiminyum esasli kompozit yiizey tabakalar1 ve bal petegi
cekirdegi arasinda kullanilan poliiiretan yapistirict 80 °C kiirlenme sicakliginda, atmosferik basing altinda
15 dakika kiirlenmistir. Sandvi¢ kompozit paneller ASTM C393 / C393M standardinda belirtildigi gibi {i¢
nokta egilme testleri i¢in uygun boyutta 2 farkli yiikseklikte kesilmistir. Deney parcalar1 standart deney
pargast boyutlar1 olan (200 mm x 75mm X 15 mm) ve (200 mm x 75mm X% 20mm) boyutlarinda
hazirlanmigtir. Aliminyum bal petegi sandvi¢ paneller imalat siireci sonrasinda tipik savas ucaklarinin
gozetleme faaliyetlerinde maruz kaldigi hava kosullar géz oniine alinarak termal dongii testlerine maruz
birakilmigtir. Tlgili hava kosullarini simiile etmek amaciyla iklimlendirme kabinleri kullanilarak Al/Al bal
petegi sandvi¢ paneller farkli sayida termal dongiilerde test edilmistir. Bal petegi sandvi¢ paneller hem
mekanik 6zelliklerini belirlemek hem de ii¢ nokta egilme testi altindakini davranigini incelemek amaciyla
iic nokta egilme testine tabi tutulmustur. Elde edilen sonuglar incelendiginde, termal dongii sayisinin
artmasia bagli olarak en biiylik kuvvet degerlerinin diisme yoneliminde oldugu tespit edilmistir. Deney
parcalar1 gruplan geometrik 6zelliklerine gore incelendiginde, aym yiikseklik degeri i¢in birim ¢ekirdek
genisligi arttikca en biiylik kuvvet degerlerinin arttig1 gozlemlenmistir. Ayni birim ¢ekirdek genislik degeri
icin yiikseklik arttik¢a en biiyiik kuvvetin artis gosterdigi gézlemlenmistir. Ayrica, termal dongii sayist ile
malzemede meydana gelen ¢okme miktarlari arasinda dogrusal bir bagint1 olmadig goriilmektedir. Ancak,
genel olarak termal dongii sayisinin artmasina bagli olarak malzemede meydana gelen ¢okme miktarinda
artma yoneliminde oldugu tespit edilmistir. Bunlara ek olarak, ¢ekirdek yiiksekliginin fazla ve ¢ekirdek
birim genisliginin az oldugu deney pargalart grubu en az deformasyona ugradigi gozlemlenmektedir.



Bununla birlikte, ¢ekirdek yiiksekliginin az ve ¢ekirdek birim genisliginin fazla oldugu deney pargalari
grubunun yer degistirmesinin en fazla oldugu gézlemlenmektedir.

Anahtar Kelimeler: Aliminyum Bal Petegi, Egilme Testi, Kompozit Malzeme, Mekanik
Davranig, Termal Cevrim
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Composite materials are exposed to different thermal loads depending on their usage areas. For
example, composites used as building materials in the aviation and space industry must work in
environments with high temperature differences. The mechanical properties of materials operating under
variable temperature conditions after thermal cycling should be examined in detail. If the working
properties of materials under different temperatures are not taken into account at the design stage, micro
cracks may occur on the structure. For composite materials, microcracks cause separation between layers
and rupture in layers in layered composite materials. For this reason, changes in the mechanical properties
of composite materials after thermal cycles have been the subject of many studies. In this study, we focused
on the change in mechanical properties of honeycomb composite sandwich panels with different geometric
properties after different temperature conditions. In this study, Al/Al honeycomb sandwich composite,
which is widely used in the moving parts of warplanes, was used. The honeycomb sandwich composites
used were manufactured from aluminum alloy (5754-H22) surface layers and alloy (3005-H19) honeycomb
core, which were bonded together using polyurethane adhesive. The polyurethane adhesive used between
the aluminum-based composite surface layers and the honeycomb core was cured for 15 minutes under
atmospheric pressure at a curing temperature of 80 °C. Sandwich composite panels are cut at 2 different
heights to the appropriate size for three-point bending tests as specified in according to ASTM C393 /
C393M standard. Test pieces were prepared in standard test piece sizes (200 mm x 75 mm x 15 mm) and
(200 mm x 75 mm x 20 mm). Aluminum honeycomb sandwich panels were subjected to thermal cycle
tests after the manufacturing process, taking into account the weather conditions that typical warplanes are
exposed to in surveillance activities. Al/Al honeycomb sandwich panels were tested at different numbers
of thermal cycles using air-conditioning cabinets to simulate the relevant weather conditions. Honeycomb
sandwich panels were subjected to a three-point bending test to determine their mechanical properties and
to examine their behavior under the three-point bending test. When the results obtained were examined, it
was determined that the largest force values tended to decrease due to the increase in the number of thermal
cycles. When the groups of test pieces were examined according to their geometric properties, it was

Vi



observed that the maximum force values increased as the unit core width increased for the same height
value. It has been observed that the maximum force increases as the height increases for the same unit core
width value. Additionally, it appears that there is no linear relationship between the number of thermal
cycles and the amount of collapse occurring in the material. However, it has been determined that, in
general, the amount of collapse in the material tends to increase due to the increase in the number of thermal
cycles. In addition, it is observed that the group of test pieces with high core height and low core unit width
undergoes the least deformation. However, it is observed that the displacement of the test piece group where
the core height is low, and the core unit width is large is the highest.

Keywords: Aluminum Honeycomb, Bending Test, Composite Material, Mechanical Behavior,
Thermal Cycle
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Yiiksek lisans tezi calismamin gerceklesmesi siiresince sahip oldugu bilgi birikimi
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Gemi Insaat Panel San. Tic. Ltd. Sti.’ye ,

Dogdugum giinden bugiine dek hayatimin her aninda sonsuz sevgi ile bana destek
olan, haklarin1 asla 6deyemeyecegim canim aileme, bu zorlu siirecte sevgisiyle beni
motive ettigi ve beni inanciyla cesaretlendirdigi, ayn1 zamanda ondan esirgedigim
zamana kars1 gostermis oldugu anlayis ve sabir i¢in Sevgili esim Elif CATLI’ya tiim
kalbimle sonsuz tesekkiirlerimi sunarim.

Son olarak, “Hatir1 sayilir asklar vardwr tadi émre bedel, biz bu meslegi oyle
sevdik.”
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1. GIRIS

Geligen teknoloji ve miihendislik malzemeleri ihtiyaglar1 dogrultusunda kompozit
malzemeler yaygin olarak kullanilmaktadir. Kompozit malzemenin bir ¢esidi olan bal
petegi sandvi¢ panellerin otomotiv, savunma sanayi, deniz uygulamalart gibi birgok
mithendislik ve endiistriyel alanda kullanim1 yaygimlasmistir. Temel olarak
mukavemet/agirlik oraninin kritik oldugu alanlarda tercih edilen bal petegi sandvig
paneller, yapisal ve yardimci eleman olarak bir¢ok sektdrde gorev almaktadir. Son
yillarda oldukg¢a yaygin olarak kullanilan bal petegi sandvi¢ panellerin kullani1ldig1 alanda
yapisal biitiinliigiin saglanmasi ve sekil degistirme olasiliginin en aza indirilebilmesi i¢in
mekanik 6zelliklerinin aragtirilmasi, birgok arastirmaya konu olmustur. Yiizey
malzemelerinin ¢esidi, ¢cekirdek yliksekligi ve ara katmandaki yapistiricinin kullanilacag:
alana gore uygun olarak secilebilmesi bal pete§i sandvi¢ panelleri ¢ekici hale getiren
ozelliklerinden bazilaridir. Ozellikle havacilik ve denizcilik uygulamalarinda kullanilan
malzemeler ¢alisma sirasinda 6nemli sicaklik degisimlerine maruz kalir. Yiizey levhalar
ile ¢cekirdek malzemenin termal genlesme katsayilarinin farkli olmasi yani sira bu sicaklik
degisimleri, bal petegi sandvi¢ panelin genel yapisinda gerilme yi1gilmalarina sebep olur.
Olusan bu gerilimler mikro catlaklar olusturarak yapisal olarak mekanik bozulmalara
sebep olabilir. Sandvi¢ yapilarin yiiksek sicaklik degisimlerine maruz kalabilecegi
ortamlarda kullanimi, mekanik 6zellikleri hakkinda detayli bilgi gerektirir. Bu sebeple,
bal petegi sandvi¢ yapilarin mekanik 6zelliklerinin arastirilmasi ve 1s1l sok etkisi sonrasi
mekanik Ozelliklerinde olusabilecek degisimlerin anlasilmasi yapisal eleman olarak
kullanilmalari i¢in 6nem arz etmektedir. Aliiminyum bal petegi sandvi¢ yapilarin termal
sok etkisi sonras1 mekanik davranislarinin arastirilmasi, bazi ¢alismalara konu olmustur.
Genellikle, aliiminyum sandvi¢ yapilarin diisiik ve yiiksek sicaklik kosullari altinda
dayaniminda degisimler oldugu ve hasarlarin ¢ekirdek ve yiizey levhalari birlestiren
yapistiricidan oldugu goriilmiistiir.

Bu ¢alismada, farkli geometrik 6zelliklere sahip aliiminyum sandvi¢ kompozit
paneller termal dongii testlerine maruz birakilarak mekanik 6zelliklerindeki degisimler

arastirilmistir.



1.1 Kompozit Malzemeler

Kompozit malzeme, birbirleri igerisinde ¢oziilemeyen iki veya daha fazla
malzemenin elde edilmek istenilen farkli 6zellikler dogrultusunda makro seviyede
birlestirilerek olusturulan malzeme birlesimi olarak tanimlanabilir. Ayrica, bir kompozit
malzeme, tek basina kullanilan bilesenlerin ozelliklerinden daha iyi ozelliklerle
sonuclanan iki veya daha fazla malzemenin bir kombinasyonu olarak da tanimlanabilir.
(Campbell, 2010)

Kompozit malzemeler iki farkli heterojen fazdan meydana gelir ve bu fazlar
arasinda bir ara ylizey vardir. Molekiiler diizeyde birlestirilmis alagimlar ve malzeme
cesitleri mikroskobik diizeyde homojen yapida olduklar1 i¢in kompozit malzeme sinifinda
yer almazlar. Ornegin, celigin yapisinda bulunan krom ve vanadyum molekiiler diizeyde
incelendiginde homojen bir karisim olduklari i¢in kompozit malzeme sinifinda yer almaz.
(Tiirkmen, 2012)

Metalik alagimlarin aksine, kompozit bir yapida her malzeme ayr1 kimyasal,
fiziksel ve mekanik ozelliklerini korur. Kompozit malzemeler temel olarak iki bilesenden
olusur. Bunlar; takviye ve matristir. Kompozit malzemelerin ana avantajlari, dokme
malzemelerle karsilastirildiginda, bitmis parcada bir agirlik azalmasina izin veren diistik
yogunlukla birlesen yiiksek mukavemet ve dayanimlaridir. Takviye asamasi, malzemeye
mukavemet ve dayanim saglar. Cogu durumda takviye, matristen daha sert, daha giiglii
ve rijit bir yapidadir. Takviye genellikle bir elyaf veya bir partikiil malzemeden
olusmaktadir. (Abid & Abdulsamad, 2022)

Kompozit malzemenin yiik tasima ve mukavemet gibi mekanik 6zelliklerinin
tyilestirilmesinde takviye malzeme, plastik deformasyona gecis sirasinda olusabilecek

catlaklarin ilerleyisini 6nleme kisminda ise matris malzeme 6nemli rol oynar. (Giil, 2018)
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Sekil 1.1. Basit Kompozit Modeli (Berthelot 1999)



Pargacikli kompozitler, tiim yonlerde yaklasik olarak esit 6zelliklere sahiptir.
Parcaciklar kiiresel, trombositler veya baska herhangi bir diizenli veya diizensiz
geometride olabilirler. Parcacikli kompozitler, siirekli fiber kompozitlerden ¢ok daha
zayif ve daha az sert olma egilimindedir, ancak genellikle maliyet olarak siirekli fiber
kompozitlere gore ¢cok daha ucuzdurlar. Pargacik takviyeli kompozitler, isleme zorluklari
ve kirilganlik nedeniyle genellikle daha az takviye icerir (hacimce yiizde 40 ila 50'ye
kadar). Bir lif, kendi ¢apindan ¢ok daha biiylik bir uzunluga sahiptir. Uzunluk-¢ap (1/d)
orani, en-boy orani olarak bilinir ve biiylik dl¢iide degisebilir. Kesintisiz lifler kiiciik en
boy oranlarina sahipken, stirekli lifler biiylik en boy oranlarina sahiptir. (Campbell, 2010)

Siirekli elyaf kompozitleri, %60 ila %70'e varan elyaf hacimleriyle istenen
mukavemet ve dayanim Ozelliklerini elde etmek icin farkli yonlerde siirekli elyaf
tabakalarinin istiflenmesiyle genellikle laminatlara yapilir. Lifler; kiiclik caplarindan
dolayr yiiksek mukavemetli kompozitlerin iiretilmesine olanak verir; dokme olarak
iiretilen malzemeye kiyasla ¢ok daha az kusur (normalde yiizey kusurlar) igerirler. Genel
bir kural olarak, elyafin ¢ap1 ne kadar kiigiikse, mukavemeti o kadar yiiksektir, ancak ¢ap
kiigiildiikge genellikle iirtiniin maliyet artar. Ek olarak, daha kiigiik c¢apli yiiksek
mukavemetli lifler daha fazla esneklige sahiptir ve dokuma veya yarigaplar {izerinde
bigimlendirme gibi imalat siire¢lerine daha uygundur.

Bir kompozit olusturmak i¢in eklenebilecek yaklasik %70 hacim takviye pratik
siirt vardir. Daha yiiksek oranlarda, lifleri etkili bir sekilde desteklemek i¢in ¢ok az
matris kalmaktadir. Siireksiz elyaf kompozitlerinin teorik giicti (mukavemeti), en-boy
oranlar1 yeterince biiylikse ve hizalanmislarsa, siirekli elyaf kompozitlerininkine
yaklasabilir, ancak uygulamada siireksiz elyaflarla iyi bir hizalamay1 siirdiirmek zordur.
Siireksiz lifli kompozitler normalde biraz rastgele hizalanir, bu da giiclerini ve
modiillerini 6nemli dl¢ilide azaltir. Bununla birlikte, siireksiz fiber kompozitler genellikle

stirekli fiber kompozitlerden ¢ok daha az maliyetlidir. Bu nedenle, siirekli fiber

islemeyi etkiler. (Campbell, 2010)

1.1.1 Kompozit Malzemelerin Tarihcesi
Giliniimiiz miihendislik uygulamalarinda farkli malzeme 6zelliklerine ihtiyacin

artmas1 ile kompozit malzemelerin kullanim1 giinden giine artmaktadir. istenen malzeme



ozellikleri dogrultusunda cazip alternatifler sunan kompozit malzemeler 2. Diinya savasi
yillarindan bu yana miihendislik uygulamasi konusunda dikkat ¢ekse de tarihgesi ¢cok eski
yillara dayanir. Ornegin, sap, dal ve saman karigimindan olusan “kerpi¢c” kompozit
malzemenin uzun yillardir kullanilmakta olan bir tliridiir. Gliniimiizde sik¢a rastladigimiz
betonarme ise kompozit bir yap1 olarak kum ve ¢imento karigiminin igerisinde gelik
cubuklari eklenmesiyle olugur. Bir diger 6rnek ise cam elyafin polyester esasli recinelere
eklenmesiyle olusan kompozit malzemedir. Yiiksek mukavemet ve diisiik hafifligi ile
dikkat ¢eken cam takviyeli polyester, giinlilk hayatta sikca karsilastigimiz kompozit
malzeme Orneklerinden biridir. (Bolat 2011, Aricasoy 2006)

Ozellikle 1940’11 yillarda diinya capinda ticari bir boyut kazanan kompozit
malzemeler farkl takviye ve matris malzemelerin kullanilmasi ile hizla gelismeye devam
etmistir. Farkli iiretim metotlar1 kullanilarak daha hafif ve performansi yliksek
malzemelerin elde edilmesi giin gectikge kompozit malzemelere olan ilgi ve meraki
artirmig, bu sayede hayatimizin bir¢cok alaninda yaygin olarak kullanilmaya baslanmistir.
Ornegin metal matrisli kompozit malzemelerin hafif ve dayamkli olmasi sebebi ile
havacilik sektoriinde de kullanilmistir. 1970’li yillarda ilk kez Boeing 707 ucaginin
govdesinde %2 oraninda kullanilan kompozit malzemeler giiniimiizde havacilik
sektoriinde %65°den fazla bir oranda ugak govdelerinde kullanilmaktadir. (Korkut, 2017)

Kompozit malzemelerin fiziksel, kimyasal ve tim mekanik 6zellikleri kendisini
olusturan malzemeler tarafindan belirlenir. Yiiksek dayanim, tokluk ve hafiflik gibi
Ozelliklere sahip olan kompozit malzemelerin iiretimi i¢in {iistlin fiziksel ve kimyasal
ozelliklere sahip elyaflar kullanilmaktadir. (Aricasoy, 2006)

Kompozit malzemelerin mekanik 06zelliklerinin diger malzemelere gore
karsilastirilmasini, Sekil 1.2°de yogunluga gore Young modiilii grafiginde ve Sekil 1.3’de

yogunluga gore dayanim grafiginde karsilastirmali olarak gosterilmektedir.
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Sekil 1.3 Malzemelerin dayanim/yogunluk orani karsilastirmast (Aymerich 2012)

Kompozit malzemelerin tasarim asamasindaki temel amag, kompozit yapilarin
diger malzemelere gore avantajlarini 6n planda tutmak ve daha {istiin 6zelliklere sahip
yeni nesil malzemeler gelistirmektir.

Temel olarak ele alindiginda kompozit malzemeler bir karisim olmasina ragmen, ¢ézen
ve ¢ozlinen bilesenlerden meydana gelmez. Bilesenler arasinda atom aligverisi olmaz ve
ayrica bilesenler kimyasal 6zellik olarak da birbirlerini etkilemezler. Karigimi olusturulan
malzemeler birbiri i¢inde ¢oziinilirse ve bu malzemeler arasinda atom alisverisi olursa, bu
tiir malzemelere alasim denir. Ancak olusan malzeme nanometre diizeyinde bir karisim

s0z konusu olursa bu tiir kompozitlere nanokompozit ad1 verilir. (Giil, 2018)



1.1.2 Kompozit Malzemelerin Ustiin ve Olumsuz Yanlar

Kompozit malzemeler geleneksel malzemelerden farkli olarak birgok ozellige

sahiptir. Kompozit malzemelerin {istiinliikleri asagidaki gibi siralanabilir;

Belirli bir agirlik i¢in kompozit malzemeler daha yiiksek performans
saglar ve yakit tasarrufunu artirir. Dayanim -agirlik ve mukavemet-agirlik
oranlar1 havacilik ve uzay imalatinda temel Olciilerdir ve kompozit
malzemeler bunlar1 artirmaya yardimci olabilir.

Kompozit iiretimi ¢ok ¢esitli stireglerle yapildigindan iiretim maliyetleri
azaltilmistir.

Kompozit malzemeler kolay paslanma yapmaz, asinma direnci yiiksektir.
Yapisal esneme ortamlarinda uzun stire dayanabilirler.

Kompozitler, siirtiinmeyi azaltmak i¢in gereken piirlizsiiz aerodinamik
profilleri karsilamay1 kolaylastirir. Tek bir islemde piiriizsiiz bir yiizey son
islemi ile son derece karmasik pargalar olusturulabilir.

Kompozit malzemeler genellikle elektrik ve 1s1y1 zayif iletirler, bu da
onlar1 yalittmin 6n kosul oldugu parcalar i¢cin miikemmel yalitkanlar
haline getirir. Termal olarak iletken bilesenler iiretilmesi gerekiyorsa,
termal olarak iletken malzemeler kullanilarak gelismis kompozitler elde
edilebilir. Bu nedenle, kompozit malzemelerle calisirken genis esneklikten

yararlanilabilmektedir. (Algi, 2016)
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Sekil 1.4 Farkli malzemelerinin yaygin kullanilan 6zelliklerinin karsilagtirmasi (Tiirkmen 2012)



Ozgiil Cekme Elastik Ozgiil Celane Ozgiil Uszama
Malzeme Cinsi Aghi Dayansom Modiila Dayanmm Modiili ; (%)

(gfenr’) | (MPa) (GPa) (G'p) E p) Bian
Aliimyimyem 28 84 71 30 25 =
Al-2024 28 247 89 28 25 820
Al Alagum 28 600 71 210 25 :
Titanyum 451 700 117 192 21,1 20
Ni Alasinm 8,18 450-1200 204 147 249 26-45
Ahsap 7 [ o [ 13 157 19 -
Alagimsiz Celik 7.86 460 210 &0 27 20
Ditgiik Alagimls Celik 78 00 207 80-250 26,5 20-30
Diskme Demur - 275 138 - - 0.6
Pinng (%30 Zn) 85 550 100 &0 12 -
KarbonEpoksi (%e60) 1,62 1400 220 865 135 0.8
KevlarEpoksi 1,38 1310 83 950 60 -
Cam/Epoksi (%60) 1.66 1510 165 910 99 -
Cam/Polyester (*50) 19 750 38 390 198 1.8
KarbonEpolsi (Y:D) 1.5 16350 140 1100 a3 -
Cam/Polyester 1,55 110 9 72 5.7 2
AVS0%B 27 1130 207 420 77 -
Cu/50%T 1413 1207 262 a0 18 -

Sekil 1.5 Farkli malzemelerin mekanik 6zelliklerinin karsilastirilmasi (Tiirkmen 2012)

Kompozit malzemelerin bu 6zellikleri yani sira olumsuz yanlar1 da mevcuttur.

Bunlar;

e Kompozitler, ddvme malzemelere gore daha kirilgandir ve daha kolay

zarar gorur.

e Tamirlerinde bazi sorunlar vardir. Ornegin, malzemelerin soguk ortamda

nakliye ve depolamaya ihtiyac1 vardir. Benzer sekilde, bircok durumda

sicak kiirleme i¢in 6zel ekipman gereklidir.

e Kompozitlerin hammaddesi pahalidir.

e Kompozit malzemelerin geri doniisiimii zordur ve maliyeti yiiksektir.

e Farkli dogrultularda farkli mekanik 6zellikler gdsterirler.

e Kompozit malzemelerin yapisinda bulunan lifler kesme, delik agma gibi

operasyonlar esnasinda zarar gérmeye ¢ok miisaittir. Bu nedenle, hassas

imalata uygun degillerdir. (Giil, 2018)

1.1.3 Kompozit Malzemelerin Uretim Yéntemleri

Kompozit pargalar i¢in yaygin olarak kullanilan imalat yontemleri sunlardir:

1) Vakumlama,

2) Otoklav islemi,

3) Sikistirma kaliplama,




4) Filament sarma,
5) Pultriizyon

6) Orgii

7) Elle yatirma

1.1.3.1. Vakumlama Yontemi

Bu islem igin, parcanin tamamini kKaplayan esnek bir film veya lastik torba
kullanir. Torba, vakum uygulamak i¢in pargadan havanin tahliye edilmesini saglar.
Konsolidasyon i¢in vakum torbasi basincinin kullanilmasi yaygin bir uygulamadir. Sekil

1.6’de vakumlama yontemi gosterilmektedir.

_. Vakum
/  Torbast
// Vakum Hatt

,\- S
p Vakum

5 * Kegeleri
Sizdirmazhik ] : \ Q/
- Avirica
Bandi " N 1 i
3 Film

Soyma
Kumasi \

Kompozit—~&

p /

Jelkot » / Kalhp.—~/

Sekil 1.6 Vakumlama yontemi (Bayraktar 2016)

1.1.3.2. Otoklav Islemi Yéntemi

Otoklav isleminde, konsolidasyon ve sertlestirme islemi sirasinda 1s1 ve basing
uygulamak i¢in bir basing odast kullanir. Otoklav yontemi, havacilik endiistrisinde
kompozit pargalar yapmak i¢in kullanilan en yaygin yontemdir. Sekil 1.7 otoklav iglemini

sematik olarak gostermektedir.



Vakum
Sekil 1.7 Otoklav Islemi

1.1.3.3. Sikistirma Kaliplama Yontemi

Sikistirma kaliplama, dis basing uygulamasiyla eslesen metal kaliplari kullanan
kapal1 kalipli bir kompozit iiretim siirecidir. Basingli kaliplama isleminde, agik kalip
bosluguna miihendislik {iriinii bir kompozit yerlestirme yerlestirilir, kalip kapatilir ve
konsolidasyon kuvveti uygulanir. Sekil 1.8’da sikistirma kaliplama yontemi

gosterilmektedir.

Sekil 1.8 Sikistirma Kaliplama Islemi

1.1.3.4. Filament Sarma Yontemi

Filament sarma, matris emdirilmis bir sargi filamentlerle sardirilmak suretiyle
basit geometri pargalar1 yapan mekanik olarak otomatiklestirilmis bir islemdir. Bu islem,
sekli kavisli (silindirik veya kiiresel) pargalar i¢in ¢ok uygundur. Sekil 1.9°da filament

sarma islemi yontemini sematik olarak gostermektedir.
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Sekil 1.9 Filament Sarma Islemi

1.1.3.5. Pultriizyon Yontemi
Pultriizyon, fitilleri sekillendirilmis ve 1sitilmisg bir kaliptan c¢ekerek sekiller
iretmek i¢in kullanilan mekanik olarak otomatiklestirilmis bir islemdir. Sekil 1.10’de

pultriizyon yontemi gosterilmektedir.

> Karleme kalibi - v
Cekici

Recine Havuzu

Sekil 1.10 Pultriizyon Islemi

1.1.3.6. Orgii Islemi Yontemi
Orgii islemi, liflerin bir mandrel iizerinde tekrar tekrar ¢aprazlanarak sekil
verilmesini igerir. Yontem, tekstil teknolojisinin bir iirliniidiir ve tekstil endiistrisinden

uyarlanmig ekipmanlar1 kullanir.

1.1.3.7. El ile Yatirma Yo6ntemi
Elle yatirmali yontemi, istenilen kalinlik elde edilinceye kadar matris regine
tabakas1 ile tabaka halinde serilmesi ve boyanmasi yontemidir. Sekil 1.11°de el ile

yatirma yontemi gosterilmektedir.
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Sekil 1.11 El ile Yatirma Yontemi

1.2 Kompozit Malzemelerin Simiflandirilmasi

e Parcacik katkili kompozitler

e Elyaf katkili kompozitler

e Tabakali (sandvi¢) kompozitler

Kompozit malzemeler matris fazlarina ve matris fazindaki takviye fazlarinin

cesitlerine gore siniflandirilabilir. Metal matrisli kompozitler (MMC), seramik matrisli
kompozitler (CMC) ve polimer matrisli kompozitler (PMC), matris fazina dayal gesitli
kompozit tiirleridir. Kompozit malzemeler, kullanilan matris ve takviyelere gore Sekil
1.12 ve Sekil 1.13’de gosterilmistir. (Fidan, 2018)

KOMPOZITLER

PARTIKUL " FIBER | e
TAKVIVEL] TAKVIVEL] TAFBAL

MIKRO NANO SUREKLI | SUREKSIZ TABAKALI
PARTIKULLU | PARTIKULLU || \mizarn) | (RASTGELE) = KOMPOZITLER
L

SANDVIC

KOMPOZITLER

FIBERMETAL | 1 pErRc

TABAKALI
KOMPOZITLER || WOMPOZITLER

Sekil 1.12 Takviye Elemanina Gére Kompozit Malzemelerin Siniflandirilmasi (Fidan 2018)



12

KOMPOZITLER
.l l
METAL SERAMIK POLIMER
. MATRISLI MATRISLI MATRISLI
1\0\1507m ER 1\()\1?0/111 ER KOMPOZITLER
FREN N‘) KESIcl BARIYER ROTOR || UZAY ARASTIRMA

ELEMANLARI ' ' TAKIMLARI nu\m KAPLAMALARI = | KANATLARI ANTENLERI

=EE

tutmak ve bunlar1 asinmadan ve ¢evreden korumak dahil olmak {izere bir¢ok kritik islevi
yerine getirir. Lif ve matris arasinda giiglii bir bag olusturan polimer ve metal matrisli
kompozitlerde, matris, ara yiizdeki kayma yiiklemesi yoluyla yiikleri matristen liflere
iletir. Seramik matrisli kompozitlerde amag genellikle mukavemet ve dayanimdan ziyade
toklugu arttirmaktir; bu nedenle, diisiik bir ara ylizey mukavemeti bagi arzu edilir.
Takviyenin tlirii ve miktar1 nihai 6zellikleri belirler. En yiiksek mukavemet ve modiil

stirekli elyaf kompozitlerle elde edilmektedir. (Campbell, 2010)

1.2.1 Matris Faz1 Se¢cimine Dayali Kompozitler

Kompozitin matris faz tipi, metal matrisli kompozit, polimer matrisli kompozit ve
seramik matrisli kompozit gibi matrislerin se¢imine baglhdir. Matris fazi olarak metal
secildiginde, kompozit, metal matrisli kompozit olarak adlandirilir. Ayni1 sekilde matris
faz1 olarak polimer ve seramik segilirse kompozitler sirasiyla polimer ve seramik matris
kompozit olarak adlandirilir. Sekil 1.14, matris fazlarimin segimine bagli olarak

kompozitin siniflandirmasini gostermektedir.
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Sekil 1.14 Matris Fazi Se¢imine Gore Kompozit Malzemeler

1.2.1.1. Metal Matrisli Kompozit (MMC)

Bu kompozitler (MMC), matris fazinin aliiminyum, magnezyum, titanyum vb.
gibi bir metal oldugu boyle bir kompozit tiiriidiir. Metal matrisli kompozit, metallerin
yiksek yogunlugu nedeniyle polimer matrisli kompozit (PMC) ile karsilastirildiginda ¢ok

ayrica metal, polimerik malzemelerden daha yiiksek sicakliga dayanabilir.

1.2.1.2. Polimer Matrisli Kompozit (PMC)

Bu kompozitlerde matris fazinin polimer malzeme, takviye fazi olarak ise organik,
inorganik veya hibrit malzemeler kullanilir. Polimer matrisli kompozitlerin metal ve
seramik matrisli kompozitlere gore diisiik yogunluk, yiiksek uzayabilirlik, yiiksek sok

emme kapasitesi, diisiik liretim maliyeti gibi bir¢ok avantaj1 vardir.

1.2.1.3. Seramik Matrisli Kompozit (CMC)

Bu kompozitte (CMC), ana bilesen olarak seramik, takviye faz1 olarak metal veya
diger inorganik malzemeler kullanilir. Seramikler, genel olarak ¢ok giiclii iyonik bag ve
birka¢ durumda kovalent bag sergileyen kat1 malzemeler olarak tanimlanabilir. Yiiksek
erime noktalari, iyi korozyon direnci, yliksek sicakliklarda stabilite ve yiiksek basing
dayanimi, seramik bazli matris malzemeleri, 1500°C'nin iizerindeki sicakliklarda

bozulmayan bir yapisal malzeme gerektiren uygulamalar i¢in favori kilar. (Altenbach, H.

ve ark. 2004)

1.2.2 Takviye Elemanina Gore Siniflandirma
Malzeme mukavemetinin saglanmasi istenen dogrultuda ana matris yapinin
icerisine kuvvet artirict yapt kullanilmaktadir. Kompozit malzemeler igerisinde bulunan

takviye elemanlarina gore Sekil 1.15’deki gibi incelenmektedir.
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Sekil 1.15 Takviye igeren kompozit malzeme ¢esitleri (Callister 2013)

1.2.1.1. Parcacik Takviyeli Kompozitler

Kompozit malzemelerde parcacik takviyesi, elyaf takviyesinden daha az etkili bir
giiclendirme aracidir. Pargacik takviyeli kompozitler, 6ncelikle dayanimda kazanimlar
saglar, ancak ayni zamanda mukavemet ve toklukta artiglar saglayabilir. Parcacik
takviyeli kompozitlerin temel avantaji, diisilk maliyetleri ve iiretim ve sekillendirme

kolayligidir. (Callister, 2013)

1.2.1.2. Fiber Takviyeli Kompozitler

Kompozit malzemeleri giiclendirmek i¢in organik ve inorganik lifler kullanilir.
Hemen hemen tiim organik lifler diisiik yogunluga ve esneklige sahiptir. inorganik lifler
yiiksek modiile, yliksek termal kararliliga sahiptir ve organik liflerden daha fazla rijitlige
sahiptir. Fiberlerin gosterecegi dayanim kuvveti ana malzemenin dayanimi agisindan
olduk¢a 6nemlidir. Bununla birlikte, matris ise iyi ylizey kalitesi, fiberleri bir arada tutma
ve fiberlerde oldugu gibi ana malzemeye siineklik, darbe dayanimi, tokluk gibi 6zellikler

kazandirir. (Tawfik, ve ark. 2017)

1.2.1.3. Tabakalh Kompozitler
Tabakali kompozitler, diigsiik agirliklar1 ve yiiksek yapisal performanslar
nedeniyle miihendislik, doga ve fizyoloji boyunca goriiniir. Degigsken oryantasyona ve

malzeme bilesimine sahip katmanlardan olusan 6zel, cok katmanli laminatlar, izotropik
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ve homojen metalik muadillerine kiyasla mukavemet ve dayanim/agirlik oranlarinda
carpici iyilestirme potansiyeli sunar. Bu malzemelerden yapilan yapilar, delaminasyonun
neden oldugu arizalara kars1 oldukg¢a hassastir. Bu nedenle, bir tasarim siirecinde, yapinin
dayanikliligini ve hasar toleransini en iist diizeye ¢ikarmak i¢in tabakalara ayrilmaya kars1
direnci ele alinmalidir. Sekil 1.16°de gosterilen tabakali kompozit malzemeler genel

olarak havacilik sektoriinde ucaklarin kanat ve kuyruk yapilarinda kullanilmaktadir. (Yao
L., ve ark. 2019)

Sekil 1.16 Tabakali kompozitler malzemelerde katmanlarin (Yao L.ve ark. 2019)

1.3 Fiber Metal Tabakalh Kompozitler

Bu kompozitler, son 30 yilda gelistirilen, hem fiberle gii¢lendirilmis
kompozitlerin hem de metal alasimlarin uygun 6zelliklerini birlestiren yeni bir hibrit
kompozit tiirtidiir. Hafiflik, yiiksek hasar toleransi ve iyi yorulma, korozyon ve darbe
ozellikleri gibi bir¢cok avantaji nedeniyle FML'ler, 6zellikle havacilik endiistrisinde ¢esitli
uygulamalarda etkin bir sekilde kullanilmaktadir. Belirli 6zellikleri uyarlamak ve istenen
performans kriterlerini karsilamak icin ¢esitli FML kompozit kategorileri tasarlanmis ve
iiretilmistir. En yaygin olarak kullanilan FML'ler, metal katman olarak aliiminyum ile

birlikte bir polimer matris i¢inde gili¢lendirilmis sirasiyla cam, aramid ve karbon lifleri

kullanan GLARE, ARALL ve CARALL'dir. (Das, R. ve ark. 2023)

1.3.1. ARALL (Aramid Takviyeli Aliminyum Laminatlar)
Yiizeyi aramid elyaflarla birlestirilmis ince, yliksek mukavemetli aliiminyum

alagimli levha katmanlarindan olusan, yorulmaya direngli bir hibrit kompozittir.

1.3.2. GLARE (Cam Laminat Aliiminyum Takviyeli Epoksi)
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Aliiminyum levhalarin cam elyaf kompozit malzeme ile doniigiimlii olarak
olugsmasindan olusan hibrit bir malzemedir ve havacilik alaninda bazi uygulamalar i¢in

kullanilir.

1.3.3. CARALL (Karbon Elyaf Takviyeli Aliiminyum Laminatlar)
Aramid takviyeli aliiminyum laminatlardan daha az dikkat ¢eken hafif bir

sistemdir. Bu fiber-metal laminatlar yapiskanla baglanmis katmanli katlara sahiptir.

1.4 Bal Petegi Sandvic Kompozitler

Yapisal sandviglerde, yiizey tabakasi malzeme ve kalinlik bakimindan ¢ogunlukla
aynidir ve Oncelikle diizlem igi ve egilme yiiklerine karsi direng gosteren simetrik
sandvicler olarak isimlendirilmektedir. Bununla birlikte, baz1 6zel durumlarda, farkl
ylikleme kosullar1 veya ¢aligma ortamlar1 nedeniyle yiizey tabakalarinin kalinligi veya
ylizey tabakalarinin malzemesi degistirilebilir. Bu dizilimler, simetrik olmayan sandvig
yapilar olarak adlandirilir.

Sandvi¢ yapilar incelendiginde genel olarak simetrik yapiya sahip olduklari
goriiliir; Cekirdegin dizilimine gore cesitlendirilen sandvi¢ yapilarin ¢ekirdek katmani
neredeyse her malzeme veya her tiirlii sekilde olabilir, fakat yaygin kullanimlar1 dikkate
alindiginda genel olarak ¢ekirdek katmanin kopiik veya kati ¢ekirdek, petek sekline sahip
cekirdek, ag orgiisii bi¢iminde ¢ekirdek ve oluklu veya kafes yapisina sahip ¢ekirdek.
Yiizey tabakalarinin ve ¢ekirdegin yapigmasi, yiik transferi ve sandvi¢ yapinin bir biitiin
olarak calismasi i¢in bir baska 6nemli kriterdir (Rocca ve Nanni 2005, ASM Handbook
1987).

Sandvi¢ kompozit yapilarin tercih edilmesindeki en yaygin ozellik, yiizey
tabakalarinin malzemeye gelen egilme yiiklerini tagimasi, g¢ekirdek katmaninin ise
malzemenin maruz kaldig1 kesme yiiklerini tagimasidir. Cekirdek katmaninin malzemesi
nispeten diisiikk yogunluga sahiptir (6rnegin bal petegi veya kopiik), bu da genel panel
yogunluguna gore yiiksek mekanik 6zellikler, 6zellikle yiiksek egilme mukavemeti ve
dayanim Ozellikleri ile sonuglanir. Bu o6zellikler dogrultusunda sandvig malzemeler
egilme yiiklerini tagimada tercih edilmktedir (Vinson 1999, Adams 2006).

Sandvi¢ yapr ve I-kirig yapist birbirinden farkhidir, sandvi¢ yapida g¢ekirdek
katman1 ve ylizey tabakalart farkli malzemelerdir ve c¢ekirdek, dar bir alanda
yogunlagsmak yerine laminalar icin siirekli destek saglar. Yapi egilmeye maruz

kaldiginda, ylizey tabakalar1 birlikte hareket ederek dis egilme momentine karsi direng
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gosterirler, boylece yiizey tabakalarmin biri basma, digeri ¢ekme olarak yiiklenir.
Cekirdek katman enine kuvvetlere karsi dayanim saglar, yapistirici katman ile bagh
oldugu ylizey tabakalarina destek olur ve yiizey levhalarinda olusabilecek burkulmalara
kars1 destekler (Norlin ve Reuterlov 2002).

Egilme etkisindeki bir yap1 elemaninda normal ve kayma gerilmeleri olusur.
Egilme etkisiyle olusan normal gerilme yiizeylerde en biiyiik veya en kiigiik degerde iken
tarafsiz eksende sifirdir. Bu gerilme agagidaki denklemden hesaplanir.

My
I

o = 1.1

o ylizey tabakasi gerilmesi (MPa), M egilme momenti (Nmm), I atalet momenti
mm?*) ve y (mm) tarafsiz eksenden uzaklig1 gostermektedir. Normal gerilmenin tarafsiz
g g

eksenden uzakliga baglh degisimi asagidaki gibidir.

Uma.\:—-\

\

M o
N A

Sekil 1.17 Normal gerilmenin tarafsiz eksenden uzakliga bagli degisimi

Egilme etkisindeki bir yapida olusan enine kayma gerilmesi asagidaki
denklemden hesaplanir:
_ Ve

T = 1.2
It

T kayma gerilmesi (MPa), V kesme kuvveti (N), Q statik momenti (mm?3) ve t

(mm) gerilmenin olustugu diizlemin genisligini gostermektedir. Bu gerilmenin tarafsiz

eksenden uzakliga bagli degisimi dikdodrtgen bir kesit i¢in asagidaki gibidir.
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Tarafsiz
eksen

Sekil 1.18 Dikdortgen kirisin enine kesitinde en biiyiik kayma gerilmesinin degisimi

Sandvi¢ yapilar, yiizey tabakalarinin ¢ekme, basma ve kayma gerilmelerine
dayanacak kadar kalin olmasi ve ¢ekirdek katmaninin, tasarim yiiklerinin sebep oldugu
kayma gerilmelerine dayanacak kadar dayanikli olmasi gibi temel yapisal kriterleri
karsilayacak sekilde tasarlanmalidir. Yapistirici, kayma gerilmelerini ¢ekirdek katmana
tasimak icin yeterli giice sahip olmalidir. Cekirdek yeterince kalin olmali yiik altinda
sandvi¢ yapinin genel burkulmasimi 6nlemek i¢in yeterli kayma modiiliine sahip
olmalidir. Cekirdek katmaninin ve yiizey tabakalarinin elastisite modiilii, tasarim ytki
altinda ylizey tabakalarinin burusmasmi 6nlemek icin yeterli olmahidir. Cekirdek
hiicreler, yiik altinda yiizey tabakalarinin ¢ukurlasmasini 6nleyecek kadar kiiclik
olmalidir. Cekirdek katmaninin, yilizey tabakalarmma normal olarak etki eden ezici
yiiklerine veya egilme yoluyla indiiklenen basing gerilmelerine direnmek i¢in yeterli
basing dayanimina sahip olmasi gerekir. Sandvi¢ kompozit paneller, disaridan uygulanan
yiikler sonucunda fazla olusabilecek deformasyonlar1 engellemek igin gerekli mekanik
ozelliklere sahip olmalidir (ASM Handbook 1987).

Tabakali kompozitler, birbirine yapistirilmis en az iki farkli malzemeden olusan
katmanlardan olusur. Sandvi¢ yapilar 6zel bir tabakali kompozit tliriidiir. Yapisal bir
sandvig, Sekil 1.19'da gosterildigi gibi li¢ esas 6geden olusur:

1. Yiizey levhast;

2) Cekirdek

3) Yapistirict

Sandvig yapi, yliksek mukavemet/agirlik orani nedeniyle ugak, fiize ve uzay araci
yapilarinda genis uygulama alan1 bulmustur. Bu tip yapi, diisiik yogunluklu malzemeden
kalin bir katmanla ayrilmis ince, sert ve gli¢lii metalik veya fiber kompozit malzeme

tabakalarindan olusur.
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Cekirdek Yapi

Yizey Levhasi

Yapistiric

Sekil 1.19 Bal petegi Kompozit Panel

Genelde ¢ekirdek malzeme olarak bilinen kalin diisiik yogunluklu malzeme
tabakasi, hafif kopiik tipi olabilir. Cekirdek malzeme genellikle yiizey tabakalarina
yapiskanla yapistirilir. Ozellikle hafiflik istenen yiiksek mukavemetli malzemelerin
kullanilmas1 gereken durumlarda ince tabakali malzeme kullanim1 yogun yiikler
nedeniyle malzemede burkulmaya sebep olacaktir. Bu durumlarda bal petegi sandvig
malzemeler tercih edilmelidir. (Bitzer, 2012)

Bal petegi sandvi¢ yapilar genellikle anizotropik 6zellik gosterdigi icin
malzemenin eni, boyu ve yiiksekligi (W, L ve T) dogrultularinin her birinde farkl
mekanik 6zellikler gosterir. Sekil 1.20 ¢ekirdek yap1 dogrultularini gostermektedir.

Altigen bal petegi yapida basma ve ¢ekme mukavemetinin en yiiksek oldugu

dogrultu T, yiiksek kesme mukavemetini gosteren dogrultular ise L ve W dir.

Sekil 1.20 Cekirdek katmanin yapisi (Rupani 2017)

Farkl yiizey levhalar1 ve ¢ekirdek katmani malzemeleri tiirleri mevcuttur ve bu

katmanlarin farkli kombinasyonu, farkli mekanik 6zelliklere sahip sandvi¢ kompozit
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malzemeler olarak sonuglanir. Calisma ortamina gore gerekli 6zelliklere sahip bir sandvig
yapi liretmek énemlidir. Kullanim alanina uygun olarak sandvi¢ yapilarin katmanlarinin
seciminde asagidaki kosullarin dikkate alinmasi énemlidir:
e Belirli bir yapisal geometri, yiikkleme ve malzeme sistemi i¢in mutlak en
kiiclik agirligin belirlenmesi.
e Bir tiir sandvi¢ yapinin (yapi olarak) digerleriyle karsilastiriimasi.
e En 1iyi sandvi¢ kompozit yapmin farkli konfigiirasyonlu c¢ekirdek
katmanlari ile karsilagtirilmasi.
e Malzeme agirligim1 en az degerde tutmak icin kullanilacak alana uygun
yiizey levhasi ve ¢ekirdek katmani igin malzemelerden uygun o6zelliklere

sahip malzeme segimi.

Bal petegi sandvig kompozit malzemelerde ¢ekirdek katmaninin kalinligina bagh
olarak malzeme Ozelliklerindeki degisim boyutsuz olarak Cizelge 1.1 ile verilmistir.
Cizelgedeki veriler incelendiginde c¢ekirdek tabakanin kalinliginin artmasiyla birlikte
toplam malzeme kalinligi da artmaktadir ve sandvi¢ kompozit malzemenin genel
agirh@indaki artis az miktarda olmasina ragmen, malzemenin egilme mukavemeti

arttirilabilmektedir. (Bitzer, 2012)

Cizelge 1.1 Altigen Yapili Balpetegi Sandvi¢ yapinin kalinliga bagh 6zelliklerindeki degisim (Bitzer,

2012)
Kat1 Yapt Cekirdek Katmani Cekirdek Katmani Yiiksekligi,,
Yiiksekligi, t 3t
1 | i ‘
m— A T
i ] 11} ' €l ~;°
A i1
Rijitlik 1,0 7,0 37,0
Dayanim 1,0 35 9,2
Agirlik 1,0 1,03 1,06

Kompozit sandvi¢ yapilarin ana bilesenleri ayr1 ayr1 detayli bir sekilde

incelenmistir.
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1.4.1 Bal Petegi Kompozitlerin Yapisi

Sandvig yapilar, agirliga gére 6nemli 6l¢iide dayanim ve yiiksek mukavemet orani
gosteren hafif malzemelerdir. Sandvi¢ kompozitlerin ana 6zelligi, ¢ekirdek yapiy1
kaplayan yiizey tabakalarindan olusmasidir. Yiizey tabakalar1 egilmeden kaynaklanan
yiiklere, cekirdek katmani ise kesme kuvvetlerinden kaynaklanan ytiklere dayanim
gosterir.
1.4.1.1. Yiizey Tabakasi (Facesheets)

Sandvi¢ yapilarda, yilizey tabakalar1 bir¢ok farkli malzemeden yapilabilir,
izotropik malzeme, anizotropik malzeme veya kompozit bir malzeme olabilir.
Altiminyum, cam elyafi, grafit ve aramid yaygin olarak kullanilan yiizey tabaka
malzemeleridir. Ancak yapinin agirligini en aza indirmek i¢in aliiminyum alagimlari ya
da kompozit yiizey levhalari tercih edilmektedir.

Yiizey tabakalarmin kalinligi, tasarim Ozelliklerine gore 0,25 mm ile 40 mm
arasinda degismektedir. Tasarim parametrelerinin degiskenlik gostermesi kullanilacak
yer icin bir avantajdir ¢linkii gereksiz agirlik azaltilarak mukavemet istenilen diizeyde
kalabilir. Yiizey tabakalarinda aliiminyum malzeme kullanmanin sebebi ise yap1
malzemesi olarak kullanilacak ortama karsi iistiin dayanikliliga sahip olmalar1 ve biiytik
yatirim gereksinimi olmadan kullanilabilmesidir. Ayrica, karmasik sekillere uygun olarak
sekillendirilebilmesidir. Bununla birlikte, ylizey tabakalarinin malzeme se¢imi icin
sandvi¢ yapimnin kullanilacagi1 yerde maruz kalacagi ortam sartlar1 ve karsilasacag yiikler
onem arz etmektedir. (Turgut, 2007)

Yiizey tabakalarinin farkli malzemelerden olmasi genlesme katsayilarinin
farkliligina sebep olacagi i¢in genellikle bal petegi sandvi¢ kompozitlerin alt ve iist ylizey

tabakalar1 ayn1 malzemeden olmasi tercih edilir.

1.4.1.2. Cekirdek Tabakasi (Core)

Cekirdek yap1 sandvig kompozitlerin yapilarin diger ana bilesen malzemesidir.
Tiim sandvi¢ yapili kompozitlerde, disaridan gelen diizlem i¢i ve egilme yiiklemeleri
ylizey tabakalari tarafindan karsilanir ve ¢ekirdek katman yapinin maruz kaldigi enine
kesme yiiklerine karsi dayanim saglar. Genel olarak yiizey levhalar1 malzemesi ve
kalinlig1 gibi boyutsal 6zellikleri aynidir. Sandvi¢ kompozitlerde kullanilacak olan
yapinin ¢esidi temel olarak ¢ekirdek katmaninin sahip oldugu yapimin sekline baglidir
(Rocca ve Nanni 2005). Sandvi¢ kompozit yapilarda kullanilan gekirdek katmanin, nihai

tirtin olan sandvi¢ panele uygulanan yiiklere kars1 dayanikli olmasi gerekir. Cekirdek
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katmani malzemenin maruz kaldigi kesme kuvvetlerine karsi1 da dayanikli olmalidir.
Cekirdek katmanin da olusan ¢okme, sonras1 malzemenin sahip oldugu yiiksek dayanim
avantaji kaybolmus olur (ASM Handbook 1987). Cekirdek katmani genel olarak dort
farkli tiire ayrilir. Bunlar kopiik veya kati ¢ekirdek katman, petek ¢ekirdek katman, ag
cekirdek katman ve oluklu veya kafes ¢ekirdek katmandir.

Kopiik veya kati ¢ekirdek katmanlar diger ¢gekirdek katmani malzemelere gore
pahalidir ve ¢ok farkli yogunluklara ve kesme modiillerine sahip kopiik/plastik
malzemeden olusabilir. Cekirdek katmaninda sekil olarak genellikle, altigen sekilli hiicre
yapist ve kare hiicre yapist kullanilmaktadir.. Web cekirdek konstriiksiyonu, flanglar
birbirine kaynaklanmisg bir grup I-kirise benzer sekilde de kullanilir. Ag gbbegi ve kafes
gbbegi yapilarinda, gobegin icindeki bosluk sivi depolama veya bir 1s1 esanjorii olarak
kullanilabilir.

Ucak ve performans otomotiv yapilarinda yaygin olarak kullanilmakla birlikte,
yliksek o6zellik ve kolay kullanim gerektiren her yere uygulanabilir. Vinil kopiik yapi,
hafif bir basing altinda bir 1s1 kaynagi kullanilarak sekillendirilebilir. Diger bir kopiik tiiri
olan poliiiretan kopiik, yiiksek 1s1 yalitimi saglar. Bu ¢ekirdek yapi, denizcilik sektoriinde
uzun zamandir yaygin olarak kullanilmaktadir ve maliyet olarak olduk¢a uygundur.

Petek yapi, bal petegine benzeyen bir dizi ¢ekirdekten olusur. Petek genisletilmis
haliyle %90-%99 acik alanlidir. Petek yap1 incelendiginde esnek, hafif ve iyi bir darbe
direncine sahip oldugu goriilmektedir. Cekirdek katmani malzemeler diger malzemelere
gore daha yiiksek mukavemet/agirlik oranmina sahiptir. Cekirdek yapi, havacilik
endiistrisindeki farkli yapisal pargalarda kullanilir. Cekirdek yapilar, kullanim alanina
uygun mekanik oOzelliklere sahip malzemelerin elde edilebilmesi i¢in farkhi
konfigiirasyonlarda tiretilebilmektedir.(Vinson, 1999).

Altigen disinda kare ve iicgen seklinde petek yapilar da olusturulabilir. Temel
amacin panele gelecek olan yapisal yiikleri karsilanmasi oldugu yerlerde tiggen kare ve
altigen seklinde petek yapilar kullanilabilir fakat enerji absorbasyonu ve darbelere karsi
olan mukavemeti nedeniyle altigen seklinde petek yapilar daha yaygin olarak
kullanilmaktadir. Sekil 1.21°de bal petegi sandvi¢ kompozitlerde kullanilan hiicresel

petek formlar1 gosterilmektedir.
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Sekil 1.21 Sandvig yapilardaki ¢ekirdek katmani konfigiirasyonlar

1.4.1.3. Yapistiric1 Tabaka

Yapistiricilarin (yapistirict tabakanin) sandvi¢ yapilardaki rolii, yiizeylerin ve
cekirdegin birbiriyle uyumlu bir sekilde caligmasini saglamaktir. Yiizeyler ve ¢ekirdek
arasindaki yapistirici, kesme kuvvetlerini yiizeyler ve ¢ekirdek arasina aktarabilmelidir.
Yapistirici, kesme ve ¢ekme gerilimlerini tastyabilmelidir. Fenolik gibi bazi1 yapistirict
tiirleri kiirlesme reaksiyonu sirasinda buhar verir. Bu buhar hapsolursa, birka¢ soruna
sebep olabilir; baz1 bolgelerde ¢ekirdek ile yilizeyler arasinda ¢ok az bag olusumuna ya da
ylizeyler ve ¢ekirdek arasinda hi¢ bag olusmamasina sebep olabilir. Bunu engellemek i¢in
yapistirict malzeme belli bir basing i¢in uygulanabilir fakat o zaman da cekirdek
malzemeye zarar verebilir veya g¢ekirdegin istenmeyen bir konuma hareket etmesine
sebep olabilir. Bunun i¢in uygun basing ve kosulda yapistirici malzeme yiizeyler ile
cekirdek yapiya uygulanmalidir. Mevcut kullanimda yaygin yapistiricilar sunlardir:
(Marshall, 1982):

1. Nitril Fenolik
2. Vinil Fenolik
3. Epoksi

4. Uretan

5. Poliimid

6. Poliamid

1.4.2 Bal Petegi Sandvi¢ Cekirdek Uretimi

Yaygin kullanimda bal petegi, kaplanmamis ve recine emdirilmis Kraft kagittan,
cesitli aliminyum alasimlarindan, aramid kagittan yapilan iirlinleri igerir. Titanyum,
paslanmaz celik ve digerleri daha az miktarlarda kullanilir. Petek ¢ekirdeklerin {iretimi

icin iki ana yontem vardir:
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e Genigletme
e Oluklama
Genisletme yontemi daha yaygindir ve aliiminyum ve aramid petek yapiminda
kullanilir. Genisletme isleminde, ¢ekirdek tabakalar1 bir blok seklinde iist iste dizilir. Bu
dizilimden Once, yapiskan birlestirme elde etmek i¢in ¢ekirdek tabakalarina yapisma
bolgeleri eklenir. Yapistirict malzemenin donmasiyla birlikte ¢ekirdek tabakalari
sertlestirilir. Bloktan uygun kalinlikta dilimler kesilir ve ardindan istenilen sekli elde
etmek igin genigletilir. Sekil 1.22, bal petegi imalatinin genisletme yonteminin sematik

¢izimini gostermektedir. (Wadley, 2006)

Giyotin 1

/‘ Kesilmis 7

; > levha Y aplst?rlllmls‘

| = e levha dilimleri

-7 = D Dilimlenmis

,V‘\\ = e v

() S5, — : . petek
& W levhalar:
Sac levha -

rulosu => } * .

Genisletilmis bal &=
petegi paneller

Sekil 1.22 Bal petegi ¢ekirdeklerin genisletme yontemi ile iiretilme siirecini gosteren sematik goriintii
(Wadley, 2006)

Bal petegi ¢ekirdeklerinin iiretiminde kullanilan oluklama y&ntemi temel olarak
sac metal sekillendirme yontemlerindendir. Oluklama yonteminde, levha malzeme oluk
rulolar1 kullanilarak oluk formuna donistiiriiliir. Oluklu levhalar birlikte istiflenir,
yapistirilir ve kiirlenir. Petek paneller herhangi bir genlesme olmaksizin bloktan kesilerek
istenilen sekle getirilir. Sekil 1.23, bal petegi imalatinda oluklama yonteminin sematik

¢izimini gostermektedir.
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Sac levha
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ile birlestirme
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sac levha

Bal petegi
cekirdek

Sekil 1.23 Bal petegi ¢ekirdeklerin oluklama yontemi ile iiretilme siirecini gosteren sematik goriintii
(Wadley, 2006)

1.4.3 Bal Petegi Sandvi¢ Panel Uretimi
Bal petegi sandvig kompozit paneller genellikle ti¢ yontemle tiretilmektedir:
e Sicak Presleme Yontemi
e Vakumlama Ydntemi
e Kaliplama Y ontemi
1.4.1.1. Sicak Presleme Yontemi
Sicak presleme ile bal petegi sandvi¢ kompozit panel liretim yontemi, yilizey
tabakalarina yapistirict katman uygulandiktan sonra ¢ekirdek katmani ile birlestirilmesi
adimlarindan olusur. Belirli bir sicaklik ve basing altinda kiirlesen yapistirici ile kompozit
panel hazir hale gelmis olur. Genellikle diiz bal panel iiretiminde tercih edilen bir

yontemdir (Oztekin, 2020). Sekil 1.24 sicak presleme ydntemini gdstermektedir.
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Sekil 1.24 Sicak presleme yontemi (Hexcel 2003)

1.4.1.2. Vakumlama Yo6ntemi

Vakumlama ile bal petegi sandvi¢ kompozit panel tiretim yontemi, bir vakum

torbasi kullanilarak, 1slatilmis elyaflarin (el yatirmasi sonrasi) ya da prepreglerin vakum

altinda sertlesmesi temeline dayali bir dretim metodudur. Yapistiricinin yiizey

tabakalarina uygulanmasi ardindan ¢ekirdek katmaninin birlestirilerek tek seferde sonug

alimmak tizere kullanilir. Kompozit panel uygun firinda vakum torbasinda isitilarak

negatif basing altinda iiretim gergeklesir (Oztekin, 2020). Sekil 1.25 vakumlama

yontemini gostermektedir.

Vakum torbas:

Sekil \'erm:dhm
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Vilzey tabaks
mualzemesi

Balp+iegi malzemesi Film yeklinde
yapegtirsc

Sekil 1.25 Basit vakum torbasi yontemi ve iiretilen malzeme (Hexcel 2003)

1.4.1.3. Kaliplama Yontemi

Kaliplama ile bal petegi sandvi¢ kompozit panel iiretim yontemi, iretime uygun
bir kalipta sicaklik ve basing degerlerinin ayarlanmasi ile yapistiricinin kiirlenmesini
saglayan yontemdir. Sicaklik kullanilmadig: islemlerde oda sicakliginda uygun kalipta
sadece basing ayarlamasi yapilarak da ilgili liretim yontemi kullanilabilmektedir.
Genellikle karmasik yapili panellerin iiretiminde tercih edilen bir yontemdir (Oztekin,

2020).Sekil 1.26 kaliplama yontemini gostermektedir.
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Sekil 1.26 Uygun kalipta {iretim usulii ve iiretilen malzeme (Hexcel 2003)

1.4.4 Bal Petegi Sandvi¢c Kompozitlerin Uygulama Alanlari

Uzay, havacilik ve otomotiv sektorii gibi farkli sektorlerde giin gectikce
geleneksel malzemelere gore istiin mekanik o6zelliklere sahip malzeme ihtiyaglar
artmaktadir (Karatas, 2023). Bal petegi sandvi¢ kompozitlerin havacilik, savunma ve
uzay sanayi, otomotiv, denizcilik, insaat miihendisligi ve diger birgok alandaki
uygulamalarinda kullanimi, bu yapilarin sistemin agirliginin azaltilmasina ve daha az
yakit tiilketimine olanak saglayan yiliksek dayanim/agirlik oranlarina sahip olmasi
nedeniyle giin gectik¢e yayginlasmaktadir (Catli ve ark. 2021). Ayrica, ani bir ¢carpismada
yiikksek miktarda enerjiyi absorbe edebilme yetenegine sahip olduklari i¢in enerji
sontimleme gereksinimi olan alanlarda yapisal eleman olarak kullanilmaktadir.
Carpismaya karst enerji absorbe etme kabiliyetini artirmak igin birgok arastirmaci
tarafindan ¢ekirdek ve yilizey tabakalarmin farkli kombinasyonlar1 {izerinde
calisilmaktadir (Mamalis, ve ark. 2005). Havacilik sektoriinde bal petegi yapili kompozit

malzemeler, yiiksek 6zgiil mukavemete sahip olmalar1 nedeniyle son zamanlarda tercih
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edilmektedir. (Sen, 2022).
Bal petegi sandvi¢ kompozitlerin iistiinliikleri;
e Yiiksek dayanim ve dayanim/agirlik oranina,
e Mekanik yorgunluga kars1 yiiksek dirence,
e Ses ve 1s1 yalitim 6zelligine,
e Isil direng 6zelligine,
e Yiiksek asinma direncine,
e Yiiksek korozyon direncine,
e Yiiksek kirilma tokluguna sahip olmasi seklinde siralanabilir.
Bal petegi sandvi¢ kompozitlerin bazi olumsuz yanlar1 sunlardir:
e Kullanim sirasinda ¢ekirdek malzemede sikisan nem, korozyon sorunlarina sebep
olabilir. Bu nedenle, pargalarin yapisal biitiinliigiinde bozulma meydana gelebilir.
e Yapiskan tabakada ayrilma olmadigindan emin olmak i¢in imalat siirecinde 1yi bir
kalite kontrolii gereklidir.
e Hizmet sirasinda yapiskan tabakada ayrilmalar baslayabilir ve yayilabilir. Bu

nedenle yapilarin ylik tagima kapasitesini azaltabilir.

1.4.4.1. Otomotiv Sanayi

Bal petegi sandvi¢ kompozitleri temel olarak yiiksek dayanim/agirlik oranina
sahip olmalar1 nedeniyle yakit tiiketimini aza indirme, arag dayanimi artirma ve arag
kabiliyetini artirma gibi nedenlerden dolay1r otomotiv endiistrisinde de yaygin olarak
kullanilmaktadir. Ayrica, yliksek enerji emilimi 6zelligine sahip olan kompozit yapilar
yaris otomobillerinin 6n kismi ve gévde yapilarinda da kullanilmaktadir. Bunun sebebi
ise carpisma aninda aracin sasisinde meydana gelecek hasari en aza indirmektir. Farkl
ara¢ tiirlerinde yapisal eleman olarak son zamanlarda kullanilmakta olan bal petegi
sandvi¢ kompozitler, maruz kaldiklar1 ani sok kuvvetlerini emme yetenekleri nedeniyle
otomobillerin diginda, ¢arpigma testi bariyerlerinin yapisinda sok etkisini emici olarak da
kullanilmaktadir (Yavuz, 2010). Sekil 1.27 bal petegi sandvi¢ kompozitlerin
otomobillerde kullanildig1 parcalari, Sekil 1.28 carpisma kutu 6rnegini ve Sekil 1.29 ses

emici yapi olarak kullanildig1 6rnegi gostermektedir.
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Sekil 1.27 Bal petegi sandvig¢ kompozitin otomobilde kullanildig: yerler (kap1 ve camurluk parcalari)

Darbe Tamponu

f

Carpisma Kutusu

Sekil 1.29 Viyadiik altinda ses emen levha yap1 (Miyoshi, 2000)

Viyadiiglin altina levha halinde konan kopilik dolgulu bal petegi sandvig
kompozitler viyadiik altindan gegen aracglarin seslerini absorbe ederek giiriiltii kirliligini

ortadan kaldirmaktadir (Miyoshi, 2000).

1.4.4.2. Denizcilik Sanayi
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Hafif-agirlikli, korozyon direnci ve mukavemeti yiiksek malzemelerin ihtiyag
duyuldugu denizcilik sektoriinde kompozit yapilarin kullanimi son yillarda artmaktadir.
Ozellikle modern yolcu gemilerinin birgok kisminda aliiminyum bal petegi sandvig
paneller kullanilmaktadir. Yiizey tabakalari ile g¢ekirdek katmani arasinda bulunan
yapistiricinin elastik bir poliiiretandan olugmasi sandvig¢ yapiya daha yiiksek soniimleme
ozelligi kazandirmaktadir. Bu sayede deniz araglarinin govde ve yan kisimlarinda sandvig
kompozitler kullanilabilmektedir (Yigit, 2010). Sekil 1.30 bal petegi sandvi¢ panelin

denizcilik alaninda kullanimina 6rnek gostermektedir.

Sekil 1.30 Bal petegi sandvi¢ panelin denizcilik alaninda kullanimi (1-diimen palasi, 2-borda vb.)

1.4.4.3. Insaat Sektorii

Son yillarda insaat sektdriinde, yiiksek mukavemete sahip olmasinin yani sira
ylizeylerine dogal tas kaplamalarinin da yapilabilirligi nedeniyle bal petegi sandvig
kompozitler yap1 elemani ve dekoratif amagl kullanilmaktadir. Sekil 1.31 bal petegi

sandvi¢ panelin ingaat alaninda kullanimina 6rnek gostermektedir.
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Sekil 1.31 Bal petegi sandvig¢ panel ile dis yiizeyi kaplanmis bina 6rnegi

1.4.4.4. Havacilik, Savunma ve Uzay Sanayi Sektorii

Havacilik uygulamalar1 ve uzay endiistrisinde bal petegi sandvi¢ kompozit
malzemeler 6zellikle yiiksek performanslarindan dolayr yapi elemani olarak ¢ok fazla
kullanilmaktadirlar. Kullanimlarinin temel nedenlerinden bazilar1 hafiflik ve yiiksek
mukavemet 6zelliklerine sahip olmasidir. Havacilik ve uzay uygulamalarinda parcalarin
tasarlanmasi ve iiretilmesi temel olarak malzemelerin sahip oldugu hafiflik ve mukavemet
ozellikleri iizerine hayata gecirilmektedir. Ayrica, hava araglarinin tasariminda yapi bir
biitiin olarak diistiniilerek malzemelerin imalata uygunlugu ve bakim maliyetinin de
diisiik olmas1 gerekmektedir.

Ticari bir ucagin en biiylik kalkis agirligi ele alindiginda yaklasik olarak
agirligmin yarisini ugagin bos agirlign olusturmaktadir. I¢ désemeler, motor ve ekipman
agirliklar ele alindiginda ise u¢agin bos agirliginin yaklasik olarak %30’ unu olusturdugu
goriilmektedir. Ugagin yapisal elemanlarinin agirhiginin azaltilmasi yakit tiikketiminin
azalmasina dolayli olarak ise etkin motor giiciiniin artmasina neden olacaktir. Hafif
olmasi yani sira mukavemetinin de yiiksek olmasi nedeniyle bal petegi kompozit
malzemeler ugaklarda yapisal eleman olarak tercih edilmektedir (Ercan, 2007).

F-16 ve F-18 gibi savas ucaklarinin bir¢ok alaninda kullanilan bal petegi sandvig
kompozitler ayn1 zamanda agirliktan tasarruf edilmesini saglamistir. Tasarim hususlari
degerlendirilirken agirligin azaltilmasi ile savas ucaklarinin manevra kabiliyetini de
artirdig1 goriilmektedir. Sekil 1.32, Sekil 1.33, Sekil 1.34ve Sekil 1.35 bal petegi sandvig
panelin havacilik, savunma ve uzay sanayiinde alaninda kullanimma &rnek

gostermektedir.
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Sekil 1.32 Bal petegi sandvi¢ yapidan imal edilmis ucak kanadi

Sekil 1.33 Bal petegi sandvi¢ yapinin jet motorunda hava aliginda, kompresor ve yanma odasinin dig
kisminda kullanildigr parcalar (Hexcell 2007)

e Akustik Kaplama Panelleri: Karbon/cam Prepregler, yiiksek sicaklik
yapistiricilari, aliiminyum bal petegi

e Motor Erisim Kapilari: Karbon/Cam Prepregler, bal petegi

e Kompresor Kaplamasi: Karbon Prepreg. bal petegi

e Baypas Kanali: Epoksi karbon Prepreg, bal petegi ve yapistiric
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Sekil 1.34 Bal petegi sandvi¢ yapinin ugakta kullanildig: pargalar (Hexcell 2007)

e Govde Paneli Boliimleri: Epoksi karbon Prepreg, bal petegi ¢cekirdek
e Ucus Kontrol Yiizeyleri: Epoksi karbon ve cam Prepregler, bal petegi ¢ekirdek

Sekil 1.35 Bal petegi sandvi¢ yapinin uyduda kullanildig: pargalar (Hexcell 2007)

e Giines Panelleri: Epoksi karbon prepregler, bal petegi ¢ekirdek, film yapistirict

o Reflektorler Anten: Epoksi/aramid prepreg, siyanat karbon prepreg,
aramid/aliiminyum bal petegi ¢ekirdek

e Uydu Yapilari: Karbon prepreg, aliminyum bal petegi ¢ekirdek, film yapistirict
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1.45 Sandvi¢ Yapilarin Hasar Tiirleri

Sandvig yapilarin kritik 6zellikleri yapinin uygulama alanina gore degismektedir.
Otomotiv endiistrisinde diizlem dist dayanim Ozellikleri daha onemliyken, riizgar
tirbinlerinde diizlem i¢i dayanim o&zellikleri daha onemlidir. Bu durumdan dolayz,
kullanilacak alana goére oOzelliklerinin incelenmesi uygun olacaktir (Adams 2006).
Malzemelerin maruz kaldiklar1 darbelere karsi direngleri degiskenlik gostermektedir.
Metal ve alagimlarinda maruz kaldiklari darbe sonucunda malzeme yiizeyinde plastik
deformasyon meydana gelirken kompozit malzemelerde darbenin tiiriine gore yiizey
bolgelerinde hasar meydana gelebilir. Kompozit malzemeler maruz kaldiklar1 darbeyi
absorbe ederek olusan hasar1 kendi biinyelerinde depolayabilirler. Kompozit
malzemelerde olusan hasarlar her zaman gozle goriilmeyebilir (Cetin, S, & Karadag, H.
B. 2023).

Norlin ve Reuterlov (2005), riizgar tiirbini kanatlarinin maruz kaldig: yiikleri ve
sonrasinda olusan degisimleri inceledi. Tiirbin kanatlarinda yapisal eleman olarak
kullanilan sandvi¢ kompozitlerin, farkli gerilmelere maruz kaldigini gézlemlemistir. Bu
etkiler, Sekil 1.36'te gortildigii gibi farkli hasar tiirlerine neden olabilir. (a) ve (b) hasar
tirleri Sekilde a b ¢ d verilmemis, (a)'da laminatlarin basma veya ¢ekmede basarisiz
oldugu ve (b)'de cekirdek malzemesinin kesmede basarisiz oldugu diizlem dis1
yiiklemenin bir sonucudur. Malzemede olusan hasar tiirleri incelendiginde ise, (c) ve (d)
malzemenin iizerinde olusan yerel burkulma hasarlar1 olarak tanimlanir. Kirilma iki
sekilde olabilir, birinci tipte kararsiz hale gelen bir kirisik bir girintiye neden olabilir veya
laminat disa dogru biikiilebilir. Bu hasarlar, ¢ekirdek veya ylizey tabakalarinin yetersiz
egilme modiilii degerlerinden kaynaklanir. Bu nedenle, laminat burkulmaya kars1 direng
ti¢ 6zellige baglhdir; laminatin egilme modiilii, kesme modiilii ve ¢ekirdek malzemesinin
basma veya ¢ekme modiili.

Malzemede meydana gelen hasar modu (e), genel burkulma olarak tanimlanir ve
malzemenin maruz kaldig1 diizlem i¢i yiiklemeden dolayr meydana gelmektedir. Kenara
dogru sikistirma yiikii altinda, sandvi¢ paneller ti¢ farkli tiirde ¢cokme egilimi gosterir,
bunlardan ikisi kararsizdi (koplik ¢ekirdek kesme hasar1 olan genel kolon burkulmasi tiir
I ve yilizey tabakasi delaminasyonu ve zit yonlere burkulma ile tiir II sandvig
parcalanmasi), liglinciisii ise kararli ilerleyen son kirma tiirii. Genel kolon burkulmas ile
dengesiz ezilme, en olas1 ¢okme tiiriidiir, ilerleyen u¢ ezme ise daha az beklenendir. Daha
zaylf kopiik cekirdek tarafindan firetilen panellerde kolon burkulmasi ¢okme tiirii

gozlendi. Ug ¢okme tiirii arasinda, carpma enerjisi emilimi agisindan en verimli olani,
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kademeli son ezme tiiriidiir; sandvig bilesenler enerji dagilimina katkida bulunur ve tiir |
ve II'deyken entegre bir yap1 olarak sikistirma deformasyonuna ve kademeli ezilmeye
kars1 direnmeye devam eder. Sandvig yap1 kismen veya tamamen par¢alanmistir. Sandvig
kompozitlerin yorulma davranigi temel olarak matris ¢atlamasi, kabuklarda Ilif
kopriilesmesi ve ¢ekirdek ile kabuk arasindaki arayiizey ayrilmasi ve ¢ekirdekteki kayma
catlaklar1 gibi hasar mekanizmalarina baglidir. El Mahi ve ark. (2004), deney parcalarina
uyguladiklari ti¢ noktali egilme sonrasinda malzemenin yorulma 6zelliklerini inceledi.
Sandvi¢ kompozitler, PVC kopiiklerden, farkli kompozit ylizey tabakalarindan
yapilmistir ve elle yatirma/vakum torbalama teknigi ile yapilmistir. Tekrarlt yiiklemede
yer degistirme ve ylk kontrollerinde hasarin gelisiminin olduk¢a farkli oldugu
gozlemlendi.

Sandvig yapilardaki hasar tiirleri, monolitik yapilardakilerden farklidir. Tasarima
ve ¢ekirdek malzemesine bagli olarak sandvig yapilarda olusabilecek genel gogme tiirleri

Sekil 1.36 de gosterilmistir.

(@) (b) © () @ 6 @ (O

Sekil 1.36 Sandvi¢ kompozit panelin hasar tiirleri a) Yiizey tabakasi akmasi/kirtlmasi b) Cekirdek kayma
hasari c-h) Yerel ¢ekirdek girintisi (batma) d-g) Yiizey kirismasi €) Genel burkulma f) Kayma kivrilmasi

e Yiizey tabakasi kirilmasi: (a) Bu, yetersiz ¢ekirdek dayanimi veya asiri
panel sapmasindan kaynaklanir.

e Kesme (b): Bu, Egilmenin bir sonucu olarak ortaya ¢ikar. Diisiik ¢ekirdek
kesme modiiliinden kaynaklanir.

e Yerel tabaka ayrilmasi hasari (c, d, h): Bu hasar tiirii, ince yiiz tabakalar1

veya biiyiik ¢ekirdek hiicre boyutu nedeniyle olusur. Bu deformasyon,
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bitigik hiicrelere de yayilabilir. Diisiik yapiskan kesme mukavemetinden

kaynaklanabilir.

e Genel Burkulma (e, f, g): Panel kalinlig1 yeterli degilse veya ¢ekirdek

......

1.4.6 Sandvi¢ Yapilarin Tasarim Olgiitleri

Bir sandvig yap1, tasarim dmrii boyunca yapisal yiikleri kaldirabilmesini saglamak

icin tasarlanmistir. Ayrica hizmet i¢i ortamlarda yapisal biitiinliiglinii korumalidir. Yapi

asagidaki kriterleri karsilamalidir:

Yiizey levhalari, uygulanan ytiklerin olusturdugu ¢ekme, basing ve kesme
gerilmelerine dayanacak yeterli dayanima sahip olmalidir.

Cekirdek, uygulanan ytiklerin iirettigi kesme gerilmelerine dayanacak yeterli
dayanima sahip olmalidir.

Cekirdek, sandvi¢ yapmin yiikler altinda genel burkulmasini 6nlemek icin
yeterli kesme modiiliine sahip olmalidir.

altinda alin levhalarimin burugsmasini1 6nlemek i¢in yeterli olmalidir.
Cekirdek hiicreler, tasarim yiikleri altinda yiizey tabakalarinin hiicreler arasi
burkulmasini 6nleyecek kadar kii¢iik olmalidir.

Cekirdek, ylizey levhalarina normal etki eden uygulanan yiikler veya egilme
tarafindan {iretilen basing gerilmeleri nedeniyle ezilmeyi onlemek i¢in yeterli
basing dayanimina sahip olacaktir.

Sandvi¢ yapi, uygulanan yiikler altinda asir1 ¢cokmeleri 6nlemek i¢in yeterli
egilme ve kesme dayanimlarina sahip olmalidir.

Sandvi¢ malzemeler (yiiz tabakasi, ¢ekirdek ve yapistiricl), calisma

ortamlarinda yapisal biitiinliigii korumalidir

1.4.7 Havacilik Sektoriinde Sandvi¢c Yapih Kompozit Malzemelerin Kullanim

Alanlan

Sandvi¢ yapilar ilk kez ucaklarda agirligi azaltmak, tasima yiikiinii ve ugus

mesafesini artirmak i¢in kullanilmigtir. Daha sonra agir geleneksel levha ve kiris veya

kiris destek yaklagiminin yerini almak icin ucgak tasarimina dahil edilmistir. Petegin ana

kullanim alant yapisal uygulamalardadir. Bunun nedeni, petek sandvi¢ panellerin

dayanim-agirlik durumlarinda son derece verimli olmasidir. Ugagin hasar gdrmesi
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durumunda ucagin diigmesine neden olmayacak yapr malzemesi olarak sik sik
kullanilmaya baglanilan petek yapilar cogu ticari ve askeri ucgaklarin yapilarinda
kullanilmaktadir. Ozellikle gelismis akrobatik manevralar yapilmasini saglayan optimize
edilmis hava araglarinin tasarimlarina olan gereksinim, sandvi¢ kompozitlerin savag
ucaklarmin yapisinda her zamankinden daha fazla kullanilmasina yol agmstir. Ozellikle
kanatlarin bazi kisimlarinda, on kenarlarinda, arka kenarlarinda, kanatgik, kuyruktaki
diimen, kontrol yiizeyi, irtifa diimeni, sokiilebilir kapak ve yiik tastyict yapisal elaman
kisimlarinda bu yap1 kullanilmaktadir. Sekil 1.37 ve Sekil 1.38 bal petegi sandvig panelin

havacilik alaninda kullanimina 6rnekler gostermektedir.

Sekil 1.37 a) Savas ugaginda kullanilan sandvi¢ panel b) Helikopter rotor kanad: (1) Bal petegi sandvig
kompozit 2) Kanat kaplamasina destek eleman 3) Yassilagma 6nleyici agirlik 4)Yiik tastyici yapisal
elaman (Badrocke, 1998)

Sivil hava tasitlarinin, yliksek mukavemet ve dayanimindan, asir1 sicakliklara
toleranslarindan, korozyona kars1 yiiksek diren¢ gibi hava araglarinin genel
gereksinimlerinin disinda agirlik tasarrufu ile maliyetten dolay1 yapilarinda bal petegi
yapilar kullanilmaktadir. Ornegin Boeing 737 ugaginmn, merkez montaj baglanti
kisimlarinda aliiminyum bal petegi yapilar kullanilmistir.

Mevcut uygulamalara gore yapiya sagladiklar: hafiflik nedeniyle savunma hava
tasitlarinda da bal petegi sandvig yapilar sik sik kullanilmaktadir. F-16 savas ucaklarinin
kuyruk ylizeylerinde petek yapilar kullanilmaktadir. Ayrica, agirliktan tasarruf etmek igin
F-18 u¢aginin sahip oldugu ylizey alaninin yaklasik %35°1 petek yapidan olusturulmustur.
Petek yapinin kullanilmasi ucagin toplam agirliginda yaklasik olarak %25°lik bir kazang

elde edilmesini saglamistir. (Miracle ve ark., 2001)
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Aliminyum viik tasryict _)
eleman .~

Aliminyum balpetegi cekirdek

Fiberglas Ust ve alt kompozit viizey

Sekil 1.38 Yolcu ugaginda kullamlan sandvig yapili kompozit (Miracle ve ark., 2001)

1.4.8 Havacilik Sektoriinde Kullanilan Sandvi¢ Yapih Kompozitlerin Cevresel

Sartlar Altindaki Ozelliklerinin incelenmesi

Kompozit malzemeler son yillarda farkli alanlarda sik sik kullanilmaktadir.
Miihendislik uygulamalarinda duyulan ihtiyaglarin artmasi sonucu yeni nesil malzemeler,
farkli tiretim teknikleri ve yeni uygulama alanlari ortaya ¢ikmistir. Bu noktada sagladigi
ozelliklerden dolay1 kompozit malzemeler miihendislik uygulamalari i¢in ¢ekici malzeme
tiirlerinden biri haline gelmistir. Kompozit malzemelerin 6zel bir tiirii olan bal petegi
sandvi¢ malzemeler sagladigi yiliksek mukavemet, hafiflik ve dayanim gibi temel
ozelliklerinden dolay1r otomotiv, denizcilik, insaat, savunma sanayi ve havacilik gibi
farkli alanlarda sik sik kullanilmaktadir. Giin gectik¢e savunma sanayindeki kullanimi
yayginlagan kompozit malzemelerin 6zel bir tiirii olan aliiminyum bal petegi sandvig
kompozitler de bu alanda yaygin bir kullanim alanina sahiptir.

Savunma endiistrisinde kara, deniz ve hava kuvvetlerinin etkisi ele alindiginda
hava kuvvetlerinin diger iilkelere kars1 caydirici etken olma konusunda daha etkin oldugu
diisiiniilmektedir. Bunun sebebi ise hava araglarinin konvensiyonel savaslarda daha etkin
bir role sahip olmasi ve bununla birlikte iilke i¢cin 6nemli bir prestij kaynagi olmasidir.
Hava kuvvetlerine hizmet eden hava aracglar1 ve savas ugaklarinin imalat siirecinde ilk
olarak zorlu gorevleri basariyla tamamlamasi 6n planda tutulmaktadir. Gorevler
esnasinda zorlu sartlara maruz kalacak bu araglarda kullanilacak malzemelerin tasarim

asamas1 onem arz etmektedir. Gorevini yerine getirmek icin havalanan bir savas ucagi,
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yaklasik 50.000 feet (15240 m) irtifada gorevini icra etmekte olup karayla olan
baglantisinin kesilmesinden inis anina kadar olan tim bu yiiksekliklerdeki cevre
kosullarina karsi olarak dayanim saglamaktadir. Savas ucaginin havadaki gorevini
tamamlay1p karaya inmesi sirasindaki sicaklik degisimleri ele alindiginda, maruz kaldigi
sicaklik +40 °C’de ve bu degerde yaklasik olarak 15 dakika, gorevi sirasinda maruz
kaldig1 sicaklik ise -40 °C’de ve bu degerde yaklasik 1 saat oldugu goriilmektedir. -40
°C’de kesif ve gozetleme gorevini tamamladiktan sonra inise gecerek kara ile olan
baglantisini tekrar saglayana kadar tekrardan sicaklik degisimlerine maruz kalmaktadir.
Savas ucaklar1 hava-yer gorevlerinin yani sira zorlu hava-hava gorevlerinde de etkin rol
almaktadir. Bu gorevlerde agresif hareketler ve birim kiitlenin maruz kaldig1, agirlik hissi
uyandiran yiiksek ivmelenme kuvveti (Gravitional Force) nedeniyle ugaklar yapisal
yliklere maruz kalmaktadir. Savas ugaklarinin karadan ayrilmasi itibariyle gorev siireci
ve yakit ikmali sirasinda gecen siire diisiiniildiigiinde yaklasik olarak 2 saatin iizerinde bir
stire havada kaldig1 goriilmektedir. Bundan dolayi, savas ucaklarinin tasarimi ve imalat
stirecinde ileri teknolojiye sahip teknikler ve yeni nesil malzemeler kullanilmaktadir. Bu
caligmada, savas ugaklarinin hareketli parcalarinda kullanilan bal petegi sandvig
kompozitlerin maruz kaldiklar1 sicaklik degisiklikleri termal dongiiler ile simiile edilmis

ve ardindan egilme testleri ile yapisal elemanlarin mekanik 6zellikleri incelenmistir.

1.4.9 Tezin Onemi ve Icerigi

Hava araclari (silahl1 insansiz hava araglari, insansiz hava araglari, savas ucaklari
vb.) tehdit unsurlarina ani miidahale edilmesi gerektigi savas gibi durumlar i¢in her an
goreve hazir olarak tasarlanmistir. Savas ugaklar1 gorevleri geregi havada ve karada ticari
yolcu ucaklarindan daha farkl yiiklere maruz kalabilmektedir. Karadan ayrildigi andan
itibaren, mithimmat ile hareket ederken, mithimmati havada biraktiginda ve gorev sonrasi
karayla ilk temas aninda ekstra salimmlar meydana gelmektedir. Bu salinmimlar
incelendiginde, kanadin alt ve iist kisimlarinda farkli etkilere sahip oldugu goriilmektedir.
Ornegin, ugak kanadmnin alt béliimiinde basma kuvveti etkisi yaparken iist kisminda ise
cekme kuvveti olusturdugu goriilmektedir. Bu durumun deneysel calismada simiile
edilmesi gergege en yakin ii¢ nokta egilme testi ile saglanmaktadir.

Bu yiiksek lisans tez calismasinda, hava araglarinin hareketli kisimlarinda
kullanilan sandvi¢ yapili kompozit malzemelerin ugagin gérevi esnasinda maruz kaldig:

farkli sicaklik degerleri géz Oniine alinarak, termal dongili islemleri sonrasi farkl
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geometrik Ozelliklere sahip olan sandvi¢ yapilarin mekanik 6zelliklerini belirlemek ve
kullanilacak malzemenin se¢imini optimize etmek amaglanmaktadir.

Deney parcalari, ugagin hareketli kisimlarinda kullanilan
Aliiminyum/Aliminyum (Al/Al) sandvi¢ yapili kompozit malzemeler Altigen Uzay
Havacilik Gemi Insaat Panel San. Tic. Ltd. Sti.’de tiretilmistir. ASTM C 393 standardina
gore, deney parcalarinda herhangi bir deformasyon olusmadan deney parcalari
boyutlandirma islemi gergeklestirilmis ve sonrasinda temin asamasina geg¢ilmistir. Deney
pargalarinin temininde, deney pargalar {izerinde ¢evresel sartlar nedeniyle herhangi bir
deformasyon meydana gelmemesi i¢in 6zen gosterilmis ve deney parcalari transfer islemi
gergeklestirilmistir.

Deney pargalar1 temininin ger¢eklesmesi sonrasi Tiirkiye Bilimsel ve Teknolojik
Arastirma Kurumu (TUBITAK) Savunma Sanayii Arastirma ve Gelistirme Enstitiisii
(SAGE) Ankara Yerleskesinde bir savas ucaginin goérevini yerine getirme silirecinde
maruz kaldigi c¢evresel sartlar goz Oniine alinarak deney pargalari iklimlendirme
kabinlerinde termal dongii islemleri uygulanmistir. Termal dongii isleminde her dongti 2
saatte tamamlanmis olup deney parcalarina 20 dongii (40 saat) ve 40 dongii (80saat)
uygulanmustir.

Bir sonraki asamaya gegcilerek, TUBITAK SAGE’de termal déngiiye maruz
birakilan ve termal dongliye maruz birakilmayan deney pargalari, ¢evresel sartlarin
malzemede olas1 etkilerini 6nlemek i¢in 6zel kutular ile 3 nokta egilme testlerinin icra
edilmesi icin sevk edilmistir. RAAGEN marka ETM-50-S modelindeki test cihazi ile
termal dongiiye maruz birakilmis ve termal dongiiye maruz birakilmamis deney pargalari
ASTM C 393 ii¢ nokta egilme test standardina gore test edilmistir. Yapilan iic nokta
egilme testleri sonrasinda ¢okme miktari, egilme modiilii ve egilme dayanimi degerlerinin
bulunmasi hedeflenmistir. Egilme testleri sonrasinda sandvi¢ yapili kompozit
malzemelerde meydana gelen deformasyonlar ve bunlar kaynakli olusanhasar yapilarinin
incelenebilmesi i¢in uygulanan egilme testleri dncesinde ve testler sonrasinda dijital
kamerayla deney parcalarina ait deney pargalarina ait gorseller alinmustir.

Bu c¢alismada, egilme yiiklemesi uygulanan sandvi¢ yapili kompozit
malzemelerde olusan deformasyonlar incelenerek hasar mekanizmalar1 detayli bir sekilde
yorumlanmugtir. Termal dongili sayisinin farkli geometrik 6zelliklere sahip bal petegi
sandvic kompozitlerin hasar mekanizmalar1 {izerindeki etkisini incelemek
hedeflenmektedir. Malzemede olusabilecek delaminasyonlar bu konuda aydinlatici olsa

da malzemenin geometrik 6zelliklerinin mekanik davranislarina olan etkisi 6nem arz
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etmektedir. Bu calismadan yararlanarak, tasarim asamasinda uygun parametrelerin
olusturulmast ve buna bagli olarak malzeme se¢imi sirasinda uygun geometrik
ozelliklerde malzeme tercihi edilmesi hedeflenmektedir.

Bununla birlikte, yerli ve milli imkanlar dahilinde imal edilmesi hedeflenen hava
araglariin hareketli kisimlarinda yer almasi amaglanan sandvig¢ yapili kompozit
malzemelerin mekanik davraniglarinin 6n goriilmesinde 6nemli bir kaynak olarak

kullanilmas1 diistiniilmektedir.
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2. KAYNAK ARASTIRMASI

2.1. Al/Al Sandvi¢ Yapih Kompozit Malzemelere Uygulanan Egilme Testleri

Palomba ve ark. (2019), bal petegi sandvic kompozit panellerin egilme
davraniglarini belirlemek amaciyla sandvi¢ kompozit panellere (2mm/dak - 50mm/dak)
egilme testi hizlar1 ile ii¢ nokta egilme testleri uygulamistir. Farkli hizlarda uygulanan
egilme testlerinde alt destek mesafeleri 130 mm olup sabit tutulmustur. Deney parcasi
olarak kullanilan bal petegi sandvig¢ panellerin boyutlar1 200 mm x 45 mm x 11 mm olarak
belirlenmistir. Test i¢cin kullanilan deney parcalarindaki ¢ekirdek malzeme AAS5052
aliminyum alagimindan tretilmis olup kalinlig1 9 mm, yilizey malzemesi ise AAS5754
aliminyum alagimindan tiretilmis olup kalinlig1 1 mm’dir. Deney parg¢alarina uygulanan
egilme test hizlarima gore grafiklerden alinan egilme moment-yer degistirme egrileri,
deney pargasi egilme agisina (0) karsilik gelen en biiyiik egilme momenti (Msmax) seklinde
Sekil 2.1 ile verilmistir.

Sekilde elde edilen degerler incelendiginde, egilme test hizlarina gére egilme
moment degerlerine gozle goriiliir bir degisiklige sahip olmadigi ve 2 mm/dak egilme

hizina sahip test matrisinin en yiiksek egilme momentine sahip oldugu goriilmiistiir.

Mszap [N mm]

Sekil 2.1 Farkli egilme hizlari i¢in sandvi¢ yapili kompozit malzemelerin en biiyiik egilme momenti-
egilme agisi egrileri (Palomba ve ark. 2019)

Sun ve ark. (2017), sandvi¢ yapili kompozit panellerin ¢ekirdek yiiksekligi

panellerin egilme mukavemeti ilizerindeki etkisini arastirmak i¢in 3 farkli kalinlikta
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cekirdek kullanarak (0.04 mm, 0.07mm ve 0.1 mm) testleri gerceklestirmistir. Deney

parcalarinin test sonuglarinda meydana gelen yiik-yer degistirme egrileri Sekil 2.2 ile

gosterilmistir.
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Yer degistirme & (mm)

Sekil 2.2 Yiik-yer degistirme egrileri (Sun ve ark. 2017)

Sekil incelendiginde c¢ekirdek malzemenin kalinhigi arttikca bal petegi panele
uygulanan en biiyiik kuvvetin arttig1 goriilmektedir. Buda ¢ekirdek malzemenin kalinligi
arttikca bal petegi panelin mukavemetinin arttigini géstermektedir.

Crupi ve ark. (2012), sandvi¢ yapili kompozit malzemelere uygulanan ii¢ nokta
egilme testlerinde destek agikligi panellerin statik ve darbe ozelliklerine etkisini
arastirmistir. Birbirinden farkli destek araliklar1 (L = 55 mm, 70 mm, 80 mm, 125 mm)
kullanilarak 150 mm % 50 mm X 11 mm O6l¢iilerinde olan deney pargalarina ii¢ nokta
egilme testleri uygulanmistir. Yiizey levhast AA5754 H32 aliiminyum alasimdan
iiretilmis olup kalinligrt 1 mm, c¢ekirdek malzeme ise AA5052 aliiminyum alasimdan

iiretilmis olup kalinligi 6 mm olarak iiretilmistir.
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Sekil 2.3 Yiikleme-yer degistirme egrileri (Crupi ve ark. 2012)

Sekil 2.3’de bal petegi sandvig panel deney pargalarina ait farkli destek araliklari
sonucu farkli olusan ylik-yer degistirme egrileri verilmistir. Sekil incelendiginde, en
kiigiik destek araligi (L = 55 mm) ile test edilen deney parcalarinda en biiyiik kuvvetin
olustugu gozlemlenmektedir. Alt destekler arasi mesafe arttikca bal petegi kompozit
panellerin dayanabilecegi en biiyiik kuvvetin azalmakta oldugu ifade edilmistir.

Belouettar ve ark. (2009), bal petegi sandvi¢ panellerin igerisindeki ¢ekirdek
yogunluklarmin en biiyiik yiik-¢6kme miktarlarina olan etkisini incelemek i¢in deney
parcalarina dort nokta egilme testleri uygulamislardir. Yiizey levhasi AA5754 aliiminyum
alasimdan {iretilmis olup, ¢ekirdek malzeme ise farkli yogunluklarda (55 kg/m? ve 82
kg/m?®) aliiminyum alasimdan {iretilmistir. 500 mm x 250 mm x 10 mm &lgiilerinde olan
deney parcalarmna MIL STD-401 standardina uygun dort nokta egilme testleri
uygulanmistir. Sekil 2.4°de bal petegi sandvic panel deney parcalarinin dort nokta egilme
testi sonucu olusan yiik-cokme grafikleri verilmistir. Sekil 2.4 incelendiginde c¢ekirdek

yogunlugu artmasi ile bal petegi sandvi¢ panelin dayaniminin arttig1 gdzlemlenmistir.
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Sekil 2.4 Yiik- yerdegistirme egrileri (Belouettar ve ark. 2009)

2.2. Al/Al Sandvi¢ Yapih Kompozit Malzemelere Uygulanan Egilme Testleri
Sonrasi Olusan Hasarlar

Malzemelerin maruz kaldig: etkiler sonucu malzemelerde meydana gelen kalici
deformasyonlara hasar denir. Olusan hasarlarin incelenmesi liriin Omiir dongiisii i¢in
onemlidir. Malzeme tizerinde hasara sebep olan etkenlerin belirlenmesi ve gelecekte
benzer ya da ayni etkenler sonucu malzemenin {izerinde hasar olusmasini engellemek igin
Oonem arz etmektedir. Egilme testleri incelendiginde, malzeme {izerinde sik¢a olusan hasar
tirleri; delaminasyon, ¢ekirdek ayrilmasi, ylizey tabakasinda girinti olugmasi veya
kirilmasi ve c¢ekirdek kaymasi gibi hasar tiirleridir.

Palomba ve ark. (2019), bal petegi sandvi¢c kompozit panellerin egilme

davraniglarini belirlemek amaciyla farkli hizlarda egilme testleri uygulamstir.

Sekil 2.5 Egilme testi sonucunda olusan hasar mekanizmasi (Palomba ve ark. 2019)
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Sekil 2.5’de goriildiigii iizere deney pargalarinin yiizeyinde ve ¢ekirdek yapisinda
kirilma meydana gelmemistir. Cekirdek duvarlari arasinda kismi ayrilmalar ve yiizey
levhasi iizerinde girinti meydana geldigi gézlemlenmistir.

Crupi ve ark. (2012), aliiminyum bal petegi sandvi¢ panellere destek agiklilklar
farkli (L = 55 mm, 70 mm, 80 mm, 125 mm) kullanilarak ii¢ nokta egilme testleri
gerceklestirmislerdir.

Sekil 2.6 Egilme testi sonras1 malzemedeki hasar mekanizmasi (Crupi ve ark. 2012)

Sekil 2.6’da L=70 mm destek araligina sahip deney pargalarinin ii¢ nokta egilme
testi sonrasi deformasyonu gosterilmistir. Sekil incelendiginde, ylizey levhasi ve ¢ekirdek
yap1 arasinda delaminasyon ve yiizey levhasi iizerinde girinti hasar1 gézlemlenmistir.

Jen ve ark. (2009), yiizey levhalarini ve ¢ekirdegi yapistirmak i¢in kullanilan
yapistirict miktarimin, (0.4, 0.7 ve 1.0 kg/ m?) aliiminyum petek sandvig panellerin egilme
yliklemesi altinda yorulma mukavemeti iizerindeki etkisini incelemistir. Yiizey levhalari
ve ¢ekirdek arasinda kullanilan yapistirict miktarr arttik¢a yapinin yorulma dayaniminin

artt1g1 deneysel olarak kanitlanmustir.
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Sekil 2.7 Test esnasinda malzemede meydana gelen deformasyon (Jen ve ark. 2009)
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Yorulma testi sirasinda yapilan goézlemlerden, bal petegi c¢ekirdek ile yiizey
levhalar arasindaki yapistirici bagin kopmasi, yorulma hasarinin temel sebebidir. Sekil
2.7°deki goriintii egilme testleri uygulanirken anhk olarak alinan 0.4 kg/ m? oraninda
yapistirict miktar1 ile hazirlanmis deney pargasina ait gorintiidiir. Malzeme iizerinde
olusan deformasyonlar incelendiginde cekirdek ile yilizey levhalar1 arasinda olusan
ayrilma (delaminasyon) goriilmektedir. Yapilan calismada, farkli oranda yapistirici
kullanilan diger deney parcalarinda de benzer hasarlar olustugu gozlemlenmistir.

Palomba, (2019), ii¢c nokta egilme yiikleme kosullarina maruz kalan aliiminyum
bal petegi sandvig panellerin yorulma tepkisini incelemistir. Egilmeli yorulma testlerine
maruz birakilan deney parcalarinin farkli destek mesafelerinde meydana gelen

deformasyonlari incelenmistir.

100=L=130
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Sekil 2.8 Malzemede meydana gelen hasarlar (Palomba, 2019)

Egilme testlerinde destek agikligina bagl olarak iki farkli hasar mekanizmasi
gozlemlenmistir. Biiyiik destek agiklig1 i¢in deney pargalarinin yiizey tabakasinda kirilma
gozlenirken, daha diisiik destek acikligi icin deney pargalarinin ylizey tabakasi ve
cekirdek yapist arasinda delaminasyon, c¢ekirdekte kirilma ve yiizey levhalarinda
girintilerin olustugu gézlemlenmistir. Bununla birlikte, testler sonucu deney parcalarinda
cekirdek katmaninin bazi bolgelerinde burkulma ve c¢ekirdek katmani ile ylizey
levhalarinin ayrilmasi olustugu goriilmiistiir. Sekil 2.8 deney parcalarinda olusan

hasarlar1 gostermektedir.

2.3. Termal Dongiiniin Sandvi¢ Yapih Kompozit Malzemelerin Mekanik
Ozelliklerine Etkisi

Ucak yapilarinda kullanilan sandvi¢ yapili kompozit malzemeler, ugaklarin
hareketlerine ve irtifa degisimlerine bagli olarak sicaklik degisimlerine maruz
kalmaktadir. Ani irtifa degisimi yapabilen ve cok yiiksek hizlara ulagabilen savas ucaklari
icin bu durum, kullanilan malzemeler iizerinde termal bir yorgunluk olusturmaktadir. Bu
sebeple, termal g¢evrimlerin malzemelerin mekanik davranislari tizerindeki etkilerinin
arastirilmasi 6nem arz etmektedir.

Tompkins (1989), kompozit malzemelerde termal dongiliye bagli catlak
olusumunu ve termal dongili sonrasi1 malzemenin mukavemetindeki degisimi inceledi.
Termal dongii sayist1 arttikga kompozit malzemenin mukavemetinde azalma oldugunu

tespit etti.
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Gates ve digerleri (2006), sandvi¢ kompozit yapilar ¢ekirdek, yapistirici ve yiizey
levhast olmak {iizere farkli bilesenlere sahiptir. Bu nedenle, termal dalgalanmalara maruz
kaldig1 kosullarda ¢ekirdek ile yiizey levhalar1 arasinda delaminasyon olugsmaktadir.

Mathilde ve digerleri (2017), balpetegi sandvi¢ yapinin ve {i¢ farkli karbon/siyanat
ester recineli kat1 laminatlarin termal dongii sonras1 mikro ¢atlak olusumunu mikroskobik
diizeyde inceledi. Olusturulan deney parcalar1 360 adede kadar termal dongiiye maruz
birakildi. Balpetegi sandvi¢ panellerde yiizey levhasi ve ¢ekirdek yapi arasinda boyuna
mikro catlaklar gozlemlendi. Yapilan ¢alisma sonrasi termal yaslandirmanin sandvig
panellerinn mekanik 6zellikleri tizerinde olumsuz etkisi oldugunu gdosterdi.

Lee ve digerleri (2002), yiiksek sicaklik kosullarinda balpete§i sandvig panelinin
basing ve kayma deformasyonu esnasinda malzemenin kirilma siirecini ve bu sartlar
sonrasinda mekanik davranislarindaki degismeleri incelemistir. Sandvi¢ yapinin basing
ve kayma deformasyonuna kars1 direncinin sicaklik arttik¢a azaldigini gézlemlemistir.

Khosravani (2018), termal c¢evrimin ugaklarda mutfak bdliimiiniin bazi
kisimlarinda kullanilan balpetegi sandvi¢ panellerin yapistirict ile birlestirilen
ylizeylerine olan etkisini incelemek i¢cin T baglantilar1 kullanmistir. Termal dongiiye
maruz birakilan T baglantilarina daha sonra c¢ekme testleri uygulanmistir. Gergek
uygulama alani1 tam simiile edilebilmesi i¢in kullanim sicaklik sartlar1 dikkate alinarak
hazirlanan deney diizeneginde sicaklik degerleri -35 © C ve 70 °© C olarak belirlenmis ve
deney pargalar1 her sicaklik degerinde 12 saat bekletilmistir. Deney pargalar1 25 giinliik
termal dongliye maruz birakilarak test tamamlanmistir. Deney parcalariin maruz

birakildigi termal dongii islemi Sekil 2.9 ile gosterilmistir.
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Sekil 2.9 Deney pargalarinin maruz kaldigi termal dongii islemi (Khosravani 2018)

Termal dongiliye maruz kalmamis, 25 dongii ve 100 dongiiye maruz kalmig deney

parcalarinin ¢gekme testi sonuglart Sekil 2.10 verilmistir.

Kamvvet (IN)

Yer degistirme (mm)

Sekil 2.10 Termal dongii islemi uygulanan ve uygulanmayan sandvi¢ yapili kompozit malzemelerin T
baglanti gruplariin kuvvet-yer degistirme egrileri (Khosravani 2018)

Termal dongii islemine maruz kalan deney pargalarinin mukavemet degerleri
yaklagik olarak %2, yaklasik olarak %40 oraninda azalma gostermistir. Elde edilen
sonuglar incelendiginde, termal ¢evrim sayisi arttik¢a malzemenin dayaniminda azalma
meydana geldigi ve T baglantilarinin dayanabilecegi yiik degerinin maruz kalacagi
sicaklik araligindan ve maruziyet siiresinden etkilendigi goriilmiistiir. Sekil 2.10 termal
cevrim islemine maruz birakilmis ve termal ¢evrim islemine maruz birakilmamis
(orijinal) deney pargalarmin T baglantisina ait kuvvet-yer degistirme grafiklerini
gostermektedir.

Karbon elyaf takviyeli polimer (CFRP) laminatlardan ve Kevlar bal petegi
cekirdekten olusan kompozit paneller uzay araclarinda yapisal malzeme olarak
kullanilmaktadir Hegde (2018). Diinya yoriingesinde kullanimi sirasinda termal dongiiye
maruz kalan bal petegi sandvi¢ panelin termal dongili sonrasi mekanik ozelliklerini
incelenmesi Onemlidir. Sekil 2.11 deney pargasina uygulanan sicaklik degisimini
gostermektedir. Termal dongiiler deney pargalarina + 185 °C sicakliginda 0 dongii, 10
dongii, 20 dongii ve 30 dongii olarak uygulanmistir. Uygulanan farkli sicakliklar

sonrasinda malzemenin mekanik 6zelliklerindeki degisim tespit edilmesi i¢cin ASTM
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C297 standardina uygun olarak enine ¢ekme deneyleri uygulanmistir. Deneyler sonucu
elde edilen degerlerden en biiyiik enine ¢gekme mukavemeti ve en biiyiik hasar kuvveti

Cizelge 2.1 ile verilmistir.

Sicakhk (" C)
3

0 1000 2000
-50
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-150
=200

Sekil 2.11 Deney pargasina uygulanan sicaklik degisimi (Hegde, 2018)

Cizelge 2.1 Deney pargasinin test sonrasi bazi degerleri

En Biiyiik Enine Cekme

Termal Cevrim En Biiyiik Kuvvet (N) Kuvveti (MPa)
0 3130 5.005
10 2895 4.638
20 2679 4.28
30 2164 3.46

Cizelge 2.1 incelendiginde, 10. dongii sonrasi deney pargalarinin mukavemeti
yaklasik %7, 20. dongii sonras1 deney pargalarinin mukavemeti %15 ve 30. dongii sonrasi
deney parcalarinin mukavemeti yaklasik %30 azalmistir. Enine ¢ekme testleri sonucu
elde edilen veriler ve uygulanan testler sonras1 deney parcalari incelendiginde, ¢ekirdek
ile ylizey tabakalar1 arasindaki yapistiricida meydana gelen mikro gatlaklarin termal
dongli sayisindaki artis ile artmasit sonucu malzeme mukavemetini diistirdigii
gbzlemlenmistir.

Hegde (2020), termal yaslandirma sonrasi kompozit sandvi¢ panellerde olusan
mikro catlaklar1 ve bu c¢atlaklarin malzemenin mekanik ozelliklerine olan etkisini
incelemistir. Uzay aracinin yapisinda kompozit sandvi¢ panellerin kullanilabilirligini test

etmek amaciyla deney pargalar1 yiiksek ve diisiik sicakliklara maruz birakilmistir. Uzay
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ortaminda kompozit malzemenin maruz kalacagi sicaklik ortami olusturularak deney
+150°C ve -190°C ‘de termal dongii seklinde gerceklestirilmistir. Her 10 1s1l dongii
ardindan olusan mikro catlak yogunluklari incelenmistir ve mekanik dayanimdaki
degisikligin anlasilmasi i¢in ¢ekme testi yapilmistir. Deneysel ¢alisma sonrasinda, termal
dongii sayisi arttikga olusan catlaklarin yogunlugu arttigi ve ¢ekme mukavemetinin
azaldigr  goriildi. Deney sonuglart sonlu elemanlar analizi sonuglariyla
karsilagtirildiginda iyi bir uyum gézlemlenmistir.

Hegde (2020), termal dongii sonras1 katmanli sandvig¢ panellerin yapisinda olusan
mikro ¢atlakliklar1 ve bu ¢atlaklarin malzemenin mukavemetine olan etkisini incelemistir.
Deney pargalari icin +150°C ve -170°C’de 1s1l yaslandirma dongiisti olusturulmustur.
Catlak olusumu ve mekanik dayanimin termal dongii ile arasindaki iliskinin mikro
catlaklarin Ol¢iimii sonras1 yaklasik 40 dongii sonrasinda doyum noktasina ulastigi
gozlemlenmistir. Ayrica bu c¢alismada, temasl ve sivi nitrojen kullanilarak temassiz
sogutma islemlerinin mekanik dayanimi tizerindeki etkisi incelenmistir. Temassiz
sogutma islemine tabi tutulan deney parcalarinda temaslh sogutulan deney pargalarina
gore mekanik dayanimin yaklasik %15 daha az etkilendigi goriilmiistiir.

Zaoutsos (2019), otomotiv, uzay ve havacilik gibi bircok endiistriyel ve
mithendislik alanlarinda yapisal eleman olarak kullanilan balpetegi sandvi¢ panelin diisiik
sicaklik kosullarinda mekanik 6zelliklerindeki degisimini incelemistir. Deney diizenegi
+23°C, 0°C, -40°C ve -70°C olmak tizere 4 farkli sicaklik olarak ayarlanmistir. Sekil 2.12
belirtilen sicakliklarda malzemenin gerilme- birim sekil degistirme grafigini
gostermektedir. Deney parcalar1 belirli siirelerde bu sicakliklara maruz birakildiktan
sonra sandvi¢ panelin yapisinda olusan hasarlar incelenmistir. Daha sonra deney parcalari
cekme, basma ve egme testleri gibi mekanik testlere tabi tutularak farkli sicaklik
kosullarinin sandvi¢ yapilarda olusturdugu degisim incelenmistir. Calisma sonrasi
sicaklik degerinin diistiikce malzemenin mukavemetinde ve akma gerilmesinde orta

derecede bir azalma durumu oldugu goriilmiistiir.
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Sekil 2.12 Belirtilen sicakliklarda malzemenin gerilme-birim sekil degistirme grafigi (Zaoutsos 2019)
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Sekil 2.13 Farkli sicakliklarda malzemelerin egilme dayammi (Zaoutsos 2019)

Sekil 2.13 -70, -40, 0 ve 23 °C’de en biiyliik dayanim ve akma dayanimini
gostermektedir.

Akatay ve ark. (2018), farkli sicakliklarin Gillfloor 5424 ticari koduna sahip
(AA5052 aliiminyum alagimli) ¢ekirdekten imal edilmis, cam elyaf takviyesi tek yonde
yapilmis epoksi yiizeylerden olusan bal petegi kompozit panellerin mekanik 6zelliklerine
olan etkisini incelemistir. Yapilan ¢alismada deney pargalar ii¢ farkl sicaklikta (-20°C,
20°C ve 40°) ve 6 mm/dk hizla gercgeklestirilen iic nokta egilme testlerine tabi

tutulmustur.
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Yer degistime (mm)

Sekil 2.14 Yiik-yer degistirme egrileri (Akatay ve ark. 2018)

Sekil 2.14 incelendiginde, malzemeye uygulanan sicaklik degeri arttik¢a en biiyiik
yik degerlerinin azaldig1 goriilmektedir. Bu durum ise c¢ekirdek yapida olusan kirilma
deformasyonlar1 sonucu meydana gelen kesme gerilmesi ile iligkilendirilmektedir.

Kurt (2021), ugus siireci boyunca yiizlerce kez farkli sicakliklara maruz kalan
kompozit yapinin farkli termal kosullar sonrasi mekanik ozelliklerindeki degisimin
incelenmesi onemlidir. {lgili ¢alismada aliiminyum ¢ekirdek yiizey levhalar1 (Al/Al)
kullanilarak imal edilmis bal petegi sandvi¢ yapilar, -30°C ile +40°C arasinda termal
dongiilere maruz birakilmistir. 120 dakika boyunca farkli sicaklik kosullarina maruz
birakilan deney parcalari termal dongliden sonra ASTM C393 ve ASTM D7250
standartlarina gore ¢ekme ve 3 nokta egme testlerine tabi tutulmustur. Yapilan testler
sonrasinda termal yaslandirma uygulamalarinin bal petegi sandvi¢ yapisinin mukavemeti
iizerinde yaklasik %14, enine kesme mukavemetinde %27 oraninda bir azaltic1 etkisi
oldugu gozlemlendi. Sekil 2.15 deney parcalarma ait yiik-yer degistirme egrilerini

gostermektedir.
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Sekil 2.15 Yiik-yer degistirme egrileri (Kurt, 2021)

Yapilan literatiir arastirmasi incelendiginde, termal dongii islemi ile altigen bal
petegi sandvig panellerin mukavemeti arasindaki degisime odaklanan calismalarda
cogunlukla malzeme olarak kompozit/kompozit birlesimi, kompozit/metal birlesimi
malzemelere odaklanildigr incelenirken, termal dongi islemleri uygulanan Al/ sandvig
yapili kompozit malzemelerin egilme 6zelliklerine ve boyutsal parametrelerin etkisine
odaklanan detayli calismalar bulunamamistir. Bu ¢alismada, havacilik sektoriinde sik sik
yapisal malzeme olarak kullanilan Al/Al sandvi¢ yapili kompozit malzemelerin termal
cevrim islemleri sonrasinda egilme 6zelliklerinin incelenmesine ve geometrik 6zelliklerin
egilme davraniglar1 iizerindeki etkisinin incelenmesine odaklanilmistir. Elde edilen
sonuglarin, ilgili yapisal malzemelerin se¢im siire¢lerinde géz oniine alinacagi ve ileriki

zamanda gerceklestirilecek ¢alismalara 151k tutmasi beklenilmektedir.
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3. MATERYAL VE YONTEM
3.1. Kullanilan Malzeme

Bu caligmada savas ugaklarin yapisinda yapisal ve yardimci eleman olarak
kullanilan AI/Al sandvi¢ yapili kompozit malzemeler deney pargasi olarak kullanilmistir.
Deney pargalart olarak kullanilan sandvi¢ yapili kompozit malzemeler, Altigen Uzay
Havacilik Gemi Insaat Panel San. Tic. Ltd. Sti.’de ¢ekirdek katman ile yiizey levhalari
arasina poliliretan yapistirict kullanilarak birlestirilen aliiminyum alasimli (5754-H22)
yiizey levhasi ve aliiminyum alasimli (3005-H19) altigen sekilli bal petegi ¢ekirdekten
olusmaktadir. Yiizey levhalar1 ve bal petegi cekirdegin birlestirilmesi i¢in kullanilan
politiretan yapistirict 80 °C kiirlenme sicakliginda, atmosferik basing altinda 15 dakika
kiirlenmistir. Uretilen malzemeler, ASTM C393 / C393M standardina uygun olarak iic
nokta egilme testleri i¢in standartta belirtilen boyutta 2 farkli yiikseklikte kesilmistir.
Deney pargalar1 standart deney pargasi boyutlart olan (200 mm X 75mm x 15 mm) ve
(200 mm x 75mm % 20mm) de hazirlanmistir. Altigen sandvi¢ yapili kompozit panellerin
gosterimi  Sekil 3.1'de gosterilmistir. Sekil 3.1°de belirtilen simgelerden L, deney
parc¢asinin uzunlugu (200 mm), W, deney pargasinin genisligi (75 mm), bunlara ek olarak
H, deney parcasinin toplam kalinligi (15 mm ve 20 mm), ¢ deney parcasinin ¢ekirdek
katmani yiiksekligi (13 mm ve 18 mm), b deney pargasinin ¢ekirdek katmani birim
genisligi (6,78 mm ve 10,4 mm), t {ist ve alt ylizey levhalarinin yiiksekligini (1,0 mm)
gostermektedir. Bununla nirlikte, yiizey levhasi ve ¢ekirdek katmanina ait malzemelerin
mekanik ozellikleri Cizelge 3.1’de gosterilmistir. Cizelge 3.2°de bal petegi sandvig

kompozit deney pargalarinin test konfigiirasyonu verilmistir.

Sekil 3.1 Sandvig yapili kompozit malzemenin geometrisi
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Cizelge 3.1 Yiizey levhasi ve ¢ekirdek katmani malzemesinin 6zellikleri

Cekirdek Katmani1 Malzemesi

Ozellikleri (3005-H19) Yiizey Levhasi (5754-H22)
Yogunluk 2.8 g/cm? 2.66 g/cm?
Elastisite Modiilii 70 GPa 70.3 GPa
En Biiyiik Cekme Dayanimi 270 MPa 245 MPa
Kesme Modiilii 26 GPa 25.9 GPa
Kesme Dayanimi 150 MPa 150 MPa
Poisson Orani 0.33 0.33

Cizelge 3.2 Bal petegi sandvig kompozit deney pargalarinin adlandirilmast

Toplam Kalinlik H Birim Cekirdek Termal Dongii Sayist
Deney Pargalarn Grubu (mm) Genisligi b (mm) (TC)
H15 /B6,78/TCO 15 6,78 0
H15/ B10,4/TCO 15 10,4 0
H20/ B6,78/TCO 20 6,78 0
H20/ B10,4/TCO 20 10,4 0
H15/ B6,78/TC1 15 6,78 20
H15/ B10,4/TC1 15 10,4 20
H20/ B6,78/TC1 20 6,78 20
H20/ B10,4/TC1 20 10,4 20
H15/ B6,78/TC2 15 6,78 40
H15/ B10,4/TC2 15 10,4 40
H20/ B6,78/TC2 20 6,78 40
H20/ B10,4/TC2 20 10,4 40

3.2. Termal Dongii Islemi

Aliiminyum bal petegi sandvi¢ paneller imalat siireci sonrasinda tipik savas
ucaklarinin gozetleme faaliyetlerinde maruz kaldigi hava kosullar1 géz 6niine alinarak
termal dongii testlerine maruz birakilmustir. ilgili hava kosullarini simiile etmek amaciyla
TUBITAK SAGE yerleskesinde bulunan iklimlendirme kabini kullanilarak Al/Al bal
petegi sandvi¢ paneller farkli sayida termal dongiilerde test edilmistir.

Savas ugagi 1 sortilik (2 saatlik) gdzetleme ugcusunda farkli termal kosullara maruz
kalir. izmir’den rutin bir gdzetleme faaliyeti gerceklestirmek icin pist basina gelen hava
aract ugusa gecene kadar 40 °C sicakliga, yaklasik olarak 36.000 feet yiikseklikteki
irtifaya karadan ayrilisinin ardindan gegen 30 dakikada ulasir ve bu irtifada -30 °C’de
yaklasik 1 saat (60 dakika) siiresince gorevini yerine getirirken maruz kaldig: sicaklik -
40 °C olacaktir (Kurt (2021)). Gozetleme gérevini tamamlayan savas ugagi yaklasik 30
dakika siire ile ¢iktig irtifadan inis yapar. Sekil 3.2 ile gosterilen termal dongi, TC1
deney parcalart grubuna 20 ¢evrim ve TC2 deney pargalar1 grubuna 40 ¢evrim olarak

uygulanmaigtir.
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Sekil 3.2 Al/Al bal petegi sandvig¢ kompozitlere uygulanan termal dongii

Termal dongii testleri, iklimlendirme testleri i¢in 6zel tiretilen Sekil 3.3 ile verilen
TUBITAK Savunma Sanayii Arastirma ve Gelistirme Enstitiisii (SAGE) Ankara
Yerleskesinde bulunan Weiss ve ACS firmalarma ait iklimlendirme test kabinlerinde
gerceklestirilmistir. Iklimlendirme kabinleri -70°C ~ +100°C sicaklik degerlerinde,
10mbar ~ 880mbar basing degerlerinde ve %20 ~ %80 bagil nem degerleri arasinda

calismaktadir.

(@) (b)

Sekil 3.3 Iklimlendirme test kabinlerine ait goriintiiler (a) Deney pargalarina TC1 testlerinin uygulandig:
iklimlendirme kabini (b) Deney pargalarina TC?2 testlerinin uygulandigi iklimlendirme kabini
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Test edilen deney parcalarinin yiizey sicakliklarinin da test sicakliklarinda kararlt
hale gelmesini takip etmek i¢in deney parcalar1 yiizeylerine yiizey tipi 1sil ¢iftler
yerlestirilmesi gerekmektedir. Bu nedenle, termal dongii testleri sirasinda bal petegi
sandvi¢ kompozit deney pargalar1 iklimlendirme kabinlerine yerlestirilirken {izerlerine
ylizey tipi 1s1l giftler yapistirllmistir ve yiizey sicakliklar1 veri toplama sistemi (VTS)
iizerinden takip edilerek yiizey sicakliklar1 kaydedilmistir.

Test sirasinda, iklimlendirme test kabinleri, veri toplama sistemleri ve yiizey tipi
1s1l ¢iftlerin yillik periyotlarda kalibrasyonlariin yapilmasi, testlerin dogru bir sekilde

gergeklestirilmesi i¢in onem arz etmektedir. Kullanilan VTS Sekil 3.4 ile verilmistir.

Sekil 3.4 Yiizey tipi 1s1l ¢iftlerin sicaklik takibi i¢in kullanilan veri toplama sistemi

3.3. U¢ Nokta Egilme Testi

Savas ugaklar1 gorev siiresince ani manevra kabiliyetlerine sahip olma ve agresif
hareketler yaparken maruz kalacagr farkli yiiklere dayanikli olmak {izere
tasarlanmaktadir. Mithimmat yilikleme anindan baslamak iizere, havada kaldig1 gorev
sliresinde, mithimmat1 havada biraktiginda ve yeryiiziine inis aninda ilk temasta (touch
down) savas ucgaklarinda ekstra salinimlar meydana gelmektedir. Savas ugaklarina etki
eden kuvvetler géz 6niinde bulunduruldugunda en etkin olan kuvvetin egilme kuvveti
oldugu goriilmektedir. Bu siireci termal dongii testleri ile benzetim yapabilecek en uygun
teknik kullanilan malzemeye 3 nokta egilme testi uygulamaktir. ASTM C 393 standardina

uygun olarak iic nokta egilme test metodu, deney pargalarinin malzeme &zelliklerini
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(¢ekirdek kayma gerilimini, yiizey egilme gerilimini ve panel egilme rijitligini)
belirlemek gergeklestirildi.

TUBITAK SAGE’de termal déngiiye maruz birakilan ve termal dongiiye maruz
birakilmayan deney pargalari, ¢evresel sartlarin malzemede olasi etkilerini 6nlemek i¢in
0zel kutular ile 3 nokta egilme testlerinin icra edilmesi i¢in sevk edilmistir. RAAGEN
marka ETM-50-S modelindeki ¢ekme-basma test cihazi ile termal dongiiye maruz
birakilmig ve termal dongiiye maruz birakilmamis deney parcalart ASTM C 393 ii¢ nokta
egilme test standardina gore test edilmistir.

Test diizenegi olusturulurken alt destek mesafesi 150 mm olarak se¢ilmis ve deney
parcalarina uygulanan ii¢ nokta egilme testlerinin hizi 6 mm/dk olacak sekilde
uygulanmistir. Ayrica, malzemede olusabilecek yapi hasarlarini engellemek i¢in kaucuk
esash rijit destekler kullanilmstir.

Termal dongiiye maruz birakilan ve termal dongliye maruz birakilmayan bal
petegi sandvi¢ kompozit malzemelerin mekanik ve egilme 6zelliklerinin belirlenmesi i¢in
ti¢ nokta egilme testleri tiim deney pargasi gruplarinda 5’er adet deney pargasi olacak
sekilde uygulanmis ve elde edilen test sonuclar1 standart sapmasi ile birlikte ortalama
degerleri hesaplanarak verilmistir.

Farkli sayida termal dongii islemlerine maruz birakilmis ve termal dongiilere
maruz birakilmamis (orijinal) deney pargalarina ait en biiyiik ¢ekirdek kesme gerilmesi
degerleri ve yiizey tabakada olusan gerilim gibi malzemeye ait egilme 0&zellikleri
saptanmistir. Deney pargalarina ait en biiyiik gerilme degerleri (¢cekirdek, yiizey) degerleri
ASTM C393/C393M-16 standardindaki denklemler g6z Oniinde bulundurularak
(Denklem 2.1 ve Denklem 2.2) deneyler sonrasinda elde edilen yiik-yer degistirme

grafikleri kullanilarak belirlenmistir.

ult _— Pmax
Fuit — _max_ 3.1
(d+c)b
— PmaxS 39
2t(d+c)b '

Denklem 3.1 ile verilen B,,, degeri ¢ekirdek kirilmasi olugsmadan onceki en
biiyiik yiik (N), d deney pargasinin yiiksekligini (mm), ¢ deney parcasinin ¢ekirdek
katmanina ait yiiksekligini (mm), b deney pargasinin ¢ekirdek katmaninin birim genisligi

(mm), denklem 3.2 ile verilen S test sirasinda destekler arasindaki mesafeyi (mm), t deney
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parcasina ait yiizey levhalarinin yiiksekligini (mm), denklem 3.1 ile verilen F¥¢
malzemeye ait en biiyilk ¢ekirdek kesme gerilmesi degerini (MPa) ve o yiizey
tabakasinda meydana gelen gerilmeyi (MPa), gostermektedir. ASTM C393 standardina
uygun olarak deney pargalarina gergeklestirilen ii¢ nokta egilme testlerinden sonra deney
sonuglarindan ¢ikarilan yiik-yer degistirme grafiklerinden kullanilarak bulunan deney
parcalarina ait yiik verileri ve deney pargalarma ait yer degistirme verileri ilgili
denklemler araciligiyla hesaplanarak belirlenmek istenen egilme oOzellikleri

dogrultusunda hesaplanarak bulunmustur.
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4. ARASTIRMA SONUCLARI VE TARTISMA

Hava araglarinin ugus siiresi boyunca maruz kaldiklar1 farkli sicaklik kosullar ve
yeryliziinden kalkis, yeryiizline inis esnasinda yapisal parcgalarin karsilagtiklart egilme
yiklerinin arastirilmasi tasarim i¢in Onem arz etmektedir. Kaynak arastirmasi
yapildiginda, ugagin hareketli kisimlarinda kullanilan yapisal eleman olarak kullanilan
Al/Al sandvig¢ yapili kompozit yapt malzemelerin termal dongii islemleri uygulanmasi
sonrasinda mekanik o6zelliklerinin ve egilme davramiginin ayrintili bir sekilde

incelenmedigi gézlemlenmektedir.

4.1 Al/Al Sandvi¢ Yapih Kompozit Malzemelere Uygulanan Termal Dongii
Testleri

Bu testlerin amaci, aliiminyum bal petegi sandvig¢ panellerin imalat siireci sonrasinda tipik

savas ucgaklarinin gozetleme faaliyetlerinde maruz kaldigi hava kosullar1 gbz Oniine

almarak deney pargalar1 termal dongii testlerine maruz birakilmistir. Termal dongii

testlerine, test edilen deney pargalarina ve test sirasinda kullanilan A/G/A listesine ait

bilgiler Cizelge 4.1 ile, yiizey tipi 1s1l ¢iftlerin konfigiirasyonlar1 Sekil 4.1 ve Sekil 4.2

ile, deney pargalarina ait 6rnek goriintii Sekil 4.3 ile verilmistir.
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Cizelge 4.1 Test Sirasinda Kullanilan A/G/A Listesi

AIG/A AIG/A Kalibrasyon/ Kalibrasyon/Dogrulama
A/G/A Ad ]
No Kodu Dogrulama Tarihi Periyodu
1 12508 Iklimlendirme Test Kabini 17.08.2022 / - 1yl/-
2 14577 iklimlendirme Test Kabini 241120211 Lyil/ 1yl
24.05.2022
19.04.2022 /

3 38901.001 Yiizey Tipi Isil Cift-K 26.10.2022 Iyil/ 1yl
19.04.2022 /

4 38901.002 Yiizey Tipi Isil Cift-K 26.10.2002 Iyil/ 1yl
19.04.2022 /

5 38901.003 Yiizey Tipi Isil Cift-K 26.10.2022 Iyil/ 1yl
19.04.2022 /

6 38901.004 Yiizey Tipi Isil Cift-K P 100028 Lyil/ 1yl
19.04.2022 /

7 38901.005 Yiizey Tipi Isil Cift-K A0 Lyil/ 1yl
19.04.2022 /

8 38901.006 Yiizey Tipi Isil Cift-K B 102027 Lyd/ 1yl
19.04.2022 /

9 38901.007 Yiizey Tipi Isil Cift-K 06,100 Lyd/ 1yl
19.04.2022 /

10 38901.009 Yiizey Tipi Isil Cift-K 26.10.0022 Lyld/ 1yl
11 29018.021 Sicaklik ve Nem Olger 27.07.2021/ - 2yil/-
12 23763 Dijital Fotograf Makinesi - -

Yiizey Tipi Isil Cift-K
38901.005

_

Yiizey Tipi Isil Cift-K s
38901.009 - Yuzey Tipi Isil Cift-K
- T | 38901 004

I'l'- .I- “‘. A

& - .

bt h

o ““"“*-' — Yuzey Tipi Isil Cift-K g J»'
38901.006

Sekil 4.1 Yiizey Tipi Isil Ciftlerin Baglant1 Konfigilirasyonu (TC1)
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. —_—— Yiizey Tipi Isil Gift-K
A 8- , # ™ 38901.001
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Yiizey Tipi Isil Cift-K Yiizey Tipi Isil Cift-K Yiizey Tipi Isil Cift-K
38901.007 38901.003 38901.002

=K —
nﬂ-‘g‘ll&n.

Sekil 4.2 Yiizey Tipi Isil Ciftlerin Baglant1 Konfigiirasyonu (TC2)

Sekil 4.3 Deney Parcalarina Ait Ornek Goriintii

Termal dongii testleri Oncesi ve testler sonrasi sekiller karsilastirildiginda deney

pargalarinin yilizeyinde herhangi bir bozulma / hasar sekli gézlemlenmemistir.

4.2 Termal Déngii Islemi Uygulanan ve Termal Dongii Islemi Uygulanmayan
Al/Al Sandvi¢ Yapili Kompozit Malzemelerin U¢ Nokta Egilme Test
Sonugclari

He ve ark. (2019), ¢ekirdek kismi aliiminyum alagimdan (AA3003) ve yiizey
tabakas1 karbon fiber takviyeli polimerden olusan sandvi¢ deney parcalarinin mekanik
ozelliklerini aragtirmak ic¢in deney parcalarina ii¢ nokta egilme testi gergeklestirmistir.

Sekil 4.4°de gosterildigi gibi, li¢ nokta egilme testleri sonucu yiik-yer degistirme

egrilerini elastik evre (1.kisim), yiizey tabakasi ya da c¢ekirdek katmanda hasar olusan

evre ve genel hasar evresi olarak 3 farkli evrede incelemislerdir.
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(a)3

Hazar baglangict Azamal i

Celeirdal hazan

b

Kuvvet (kIN)

Ii{a) II(b

Azamal Azama IT Azama IIT

4 (4]
Yer degistime (mm)

Sekil 4.4 Yiik-yer degistirme egrisi (He ve ark. 2019)

IIk evre incelendiginde, bal petegi kompozitlerde elastik deformasyonlarmn
olustugu ve yiik degerinin en biiylik yiik degerine kadar lineer olarak artis gosterdigi
goriilmektedir. Ayrica, yiik-yer degistirme egrisinin en biiyiik yiike ulagsmadan once
cekirdek katmanda meydana gelen plastik deformasyon sonucu lineerlikten kisa da olsa
uzaklastig1 goriilmektedir. Cekirdek katmanda hasar olusan evre incelendiginde, ytik-yer
degistirme egrisinin egiminde olusan degisikligin sebebi, test sirasinda hasarin ¢ekirdek
katmaninda ve yiizey tabakasinda olmak iizere iki farkli durumda olusmasidir. Genel
hasar evresi incelendiginde ise, sandvi¢ kompozitlerin kirilma anina kadar sabit bir ytlik
egilimine sahip oldugu goriilmektedir. Ayrica, bu evrede iist yiizey tabakasinda
kirilmalar, ¢ekirdek yapi ve yiizey tabakalari arasinda delaminasyon ve c¢ekirdek
katmaninda kirilma oldugu goriilmektedir.

Termal dongii sayilarinin, farkli geometrik Ozelliklere sahip deney
parcalarinin egilme davranisi ve mekanik ozellikleri iizerinde olusturdugu degisimleri
incelemek igin farkli sayida termal dongii islemlerine maruz birakilmis ve termal dongi
islemine maruz birakilmamis (orijinal) deney parcalarna ASTM C 393 standardina
uygun olarak ii¢ nokta egilme testi gerceklestirilmistir. Sekil 4.5 ile bal petegi sandvig

panellere uygulanan ii¢ nokta egilme testi gosterilmistir.
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Sekil 4.5 Bal petegi Sandvig Panellere Uygulanan Ug Nokta Egilme Testi Gosterimi

Bu testler sonucunda TCO deney pargalarindan elde edilen &rnek yiik-yer
degistirme degerleri Sekil 4.6, TC1 tekrar sayili termal dongii islemine maruz kalmis
deney pargalarindan alinan 6rnek yiik-yer degistirme degerleri Sekil 4.7 ve TC2 tekrar
sayil1 termal dongii islemine maruz kalmis deney parcalarindan elde edilen 6rnek yiik-yer
degistirme degerleri Sekil 4.8 ile, en biiyiik kuvvet, yer degistirme, en biiyiik ¢ekirdek
kesme gerilmesi ve yiizey gerilmesi degerleri Cizelge 4.2, Cizelge 4.3 ve Cizelge 4.4 ile

verilmistir.
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Sekil 4.6 Termal dongiiye maruz birakilmamis (TCO) farkli geometrik 6zelliklere sahip sandvi¢ yapili
kompozit malzemelerin deney pargalarinin egilme testi ardindan elde edilen 6rnek kuvvet-yer degistirme
egrisi

2500,00

2000,00

1500,00

Kuwvet (N)

1000,00

500,00

o000 ©
0,00 0,50 1,00 1,50 2,00 2,50 3,00 3,50 4,00

Yer Degistirme (mm)

——H20/B6,78 ——H15/Bl0,4 —— H15/B6,78 HZ0/B10,4
Sekil 4.7 Termal dongiiye maruz birakilnug (TC1) farkli geometrik dzelliklere sahip sandvig yapili

kompozit malzemelerin deney pargalarinin egilme testi ardindan elde edilen 6rnek kuvvet-yer degistirme
egrisi
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7,00

Sekil 4.8 Termal dongiiye maruz birakilmis (TC2) farkli geometrik 6zelliklere sahip sandvig yapili
kompozit malzemelerin deney pargalarinin egilme testi ardindan elde edilen 6rnek kuvvet-yer degistirme

egrisi

Farkli termal dongiilere maruz birakilmis deney parcalar1 birbirine benzer bir ytik-

yer degistirme egrisi gostermistir. Ik olarak, hasar baslangict en biiyiikk kuvvet

degerlerinde olusmus, hasar baslangicinin sonrasinda farkli sayida termal dongii islemine

maruz kalan deney parcalarinin ¢ekirdek tabakasinda kirilma ve ylizey tabakasi lizerinde

olusan hasarlar gézlemlenmistir. En biiyiik ytlikte yer degistirme degerleri incelendiginde

ise, yer degistirme degerlerinin termal dongi

gbzlemlenmistir.

sayllarimin artmasiyla diistigi

Cizelge 4.2 Termal Dongiiye Maruz Birakilmamis Sandvi¢ Yapili Kompozit Yiik-Yer Degistirme
Egrilerinden Alinan Degerlerin Ortalamasi

En Biiylik Cekirdek
En Biiyiik Kuvvet Yiikte Yer Kesme En Biiyiik Yiizey
Deney Pargalart Grubu (N) Degistirme Gerilmesi Gerilmesi (MPa)
(mm) (MPa)

H15/B6,78/TCO 1983.27 2.42 0,94 70,83
H15/B10,4/TCO 1177.51 5.45 1,19 89,33
H20/B6,78/TCO 2501.40 2.20 0,57 30,98
H20/B10,4/TCO 1568.06 3.37 0,75 41,26

Cizelge 4.3 Termal Dongiiye Maruz Birakilmis (TC1) Sandvi¢ Yapili Kompozit Yiik-Yer Degistirme
Egrilerinden Alinan Degerlerin Ortalamasi
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En Biiylik Cekirdek
En Biiyiikk Kuvvet Yiikte Yer Kesme En Biiyiik Yiize
Deney Pargalart Grubu yEJN) Degistirme Gerilmesi Gerilmyélsi (MPa})]
(mm) (MPa)
H15/B6,78/TC1 1913.67 1.90 0,91 68,34
H15/B10,4/TC1 1043.26 3.02 1,02 76,64
H20/B6,78/TC1 2145.98 2.06 0,49 27,54
H20/B10,4/TC1 1556.92 2.48 0,74 40,97

Cizelge 4.4 Termal Dongiiye Maruz Birakilmis (TC2) Sandvi¢ Yapili Kompozit Yiik-Yer Degistirme
Egrilerinden Alinan Degerlerin Ortalamasi

En Biiyiik Cekirdek
En Biiyiik Kuvvet Yiikte Yer Kesme En Biiytk Yiize
Deney Pargalari Grubu y(N) Degistirme Gerilmesi Gerilni/esi (MPa})/
(mm) (MPa)
H15/B6,78/TC2 1851.67 1.97 0,88 66,13
H15/B10,4/TC2 991.18 6.09 0,99 74,37
H20/B6,78/TC2 2082.37 2.13 0,47 26,08
H20/B10,4/TC2 1366.22 2.34 0,65 35,95

Bu testler sonucunda farkli geometrik 6zelliklere sahip sandvi¢ yapili kompozit
deney parcalarinin li¢ nokta egilme testleri ardindan alinan en biiyiik yiikte yer degistirme
degerlerinin ortalamasi (H15mm) Sekil 4.9 ile , (H20) Sekil 4.10 ile, ¢ekirdek kesme
degerlerinin ortalamasi (H15mm) Sekil 4.11, (H20) Sekil 4.12 ile, en biiyiik yiizey
gerilmesi degerlerinin ortalamasi (H15mm) Sekil 4.13, (H20) Sekil 4.14 ile, en biiyiik
kuvvet degerlerinin ortalamasi (H15mm) Sekil 4.15ile , (H20) Sekil 4.16 ile verilmistir.

En Blylk Yikte Yer Degistirme (mm)
7,00
6,00
5,00

4,00

3,00
2,00
1,00 ' '
0,00

H15/B6,78/TCO H15/B6,78/TC1 H15/B6,78/TC2 H15/B10,4/TCO H15/B10,4/TC1 H15/B10,4/TC2

Sekil 4.9 Farkli Geometrik Ozelliklere Sahip Sandvig Yapili Kompozit Deney Pargalarinin Ug Nokta
Egilme Testleri Ardindan Elde Edilen En Biiyiik Yiikte Yer Degistirme Degerlerinin Ortalamasi
(H15mm)
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En Blyuk Yikte Yer Degistirme (mm)
4,00
3,50
3,00

2,50

2,00
1,50
1,00
0,50
0,00

H20/B6,78/TCO H20/B6,78/TC1 H20/B6,78/TC2 H20/B10,4/TCO H20/B10,4/TC1 H20/B10,4/TC2

Sekil 4.10 Farkli Geometrik Ozelliklere Sahip Sandvi¢ Yapili Kompozit Deney Pargalarinin Ug Nokta
Egilme Testleri Ardindan Elde Edilen En Biiyiik Yiikte Yer Degistirme Degerlerinin Ortalamasi
(H20mm)

Cekirdek Kesme Gerilmesi (MPa)
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Sekil 4.11 Farkli Geometrik Ozelliklere Sahip Sandvig Yapili Kompozit Deney Pargalarinin Ug Nokta
Egilme Testleri Ardindan Elde Edilen Cekirdek Kesme Gerilmesi Degerlerinin Ortalamast (H15mm)
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Cekirdek Kesme Gerilmesi (MPa)
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Sekil 4.12 Farkli Geometrik Ozelliklere Sahip Sandvi¢ Yapili Kompozit Deney Pargalarinin Ug Nokta
Egilme Testleri Ardindan Elde Edilen Cekirdek Kesme Gerilmesi Degerlerinin Ortalamasi (H20mm)

En Blyuk Yizey Gerilmesi (MPa)
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Sekil 4.13 Farkli Geometrik Ozelliklere Sahip Sandvig Yapili Kompozit Deney Pargalarinin Ug Nokta
Egilme Testleri Ardindan Elde Edilen En Biiyiik Yiizey Gerilmesi Degerlerinin Ortalamast (H15mm)
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En Blyuk Yizey Gerilmesi (MPa)
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Sekil 4.14 Farkli Geometrik Ozelliklere Sahip Sandvi¢ Yapili Kompozit Deney Pargalarinin Ug Nokta
Egilme Testleri Ardindan Elde Edilen En Biiyiik Yiizey Gerilmesi Degerlerinin Ortalamasi (H20mm)

En Blyuk Kuvvet (N)
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Sekil 4.15 Farkli Geometrik Ozelliklere Sahip Sahip Sandvi¢ Yapili Kompozit Deney Pargalarmin Ug
Nokta Egilme Testleri Ardindan Elde Edilen En Biiyiik Kuvvet Degerlerinin Ortalamasi (H15mm)
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En Blyuk Kuvvet (N)
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Sekil 4.16 Farkli Geometrik Ozelliklere Sahip Sandvi¢ Yapili Kompozit Deney Pargalarinin Ug Nokta
Egilme Testleri Ardindan Elde Edilen En Biiyiik Kuvvet Degerlerinin Ortalamasi (H20mm)

Deney parcalarina ASTM C 393 standardina gore uygulanan egilme testlerinin
ardindan, farkli sayida termal dongii islemi uygulanmis tiim sandvi¢ yapili kompozit
deney pargalarinda c¢ekirdek katmaninda kirilma hasar1 olustugu ve yiizey levhalan ile
cekirdek tabakasi arasinda delaminasyon hasarinin olustugu gozlemlenmistir.

Cizelge 4.2, Cizelge 4.3 ve Cizelge 4.4’e gore aymi deney pargalar1 gruplari
incelendiginde, deney parcalarinin yiiksekligi arttikca en biiyiik kuvvetin arttig1 fakat yer
degistirme degerleri arasinda bdyle bir iliski olmadig: tespit edilmistir. Ayrica, birim
cekirdek genisligi azaldikca en biiyiik yiik degerinin arttigi gdézlemlenmistir. Bunun
sebebi ise, cekirdek hiicre yogunlugu artisinin malzeme dayanimini artirmasidir.
Cekirdek birim genisligi ile yiik degistirme degerleri karsilastirildiginda ise genel olarak
birim ¢ekirdek genisligi arttikca yer degistirme degerlerinde de artis gozlemlenmistir.
Bununla birlikte, ¢ekirdek termal dongii sayisi arttikca en biiyliik kuvvet degerlerinin
azaldig1 gozlemlenmistir. Bunun nedeni ise yapistiricinin yapisinda sicakliga maruz
kalma sonucu olusan degisimin malzeme dayanimini diisirmesidir. Deney parcalari
gruplar1 geometrik 6zelliklerine ve termal dongiliye maruz birakilma durumlarina gore
incelendiginde, yiikseklik (H) 15mm, birim ¢ekirdek genisligi (b) 6.78mm olan deney
pargalar1 grubunun cekirdek kesme gerilmesi degerinin yaklagik %7, yiikseklik (H)
20mm, birim cekirdek genisligi (b) 6.78mm olan deney parcgalar1 grubunun cekirdek
kesme gerilmesi degerinin yaklasik %20, yiikseklik (H) 15mm, birim ¢ekirdek genisligi

(b) 10.4mm olan deney pargalar1 grubunun ¢ekirdek kesme gerilmesi degerinin yaklasik
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%19 ve yiikseklik (H) 20mm, birim ¢ekirdek genisligi (b) 10.4mm olan deney parcalari
grubunun ¢ekirdek kesme gerilmesi degerinin yaklasik %14 azaldig1 goriilmektedir.

Deney parcalar1 geometrik Ozelliklerine ve termal dongiiye maruz birakilma
durumlarma gore incelendiginde, yilikseklik (H) 15mm, birim ¢ekirdek genisligi (b)
6.78mm olan deney pargalar1 grubunun yiizey gerilmesi degerinin yaklasik %7, yiikseklik
(H) 20mm, birim ¢ekirdek genisligi (b) 6.78mm olan deney parcalar1 grubunun yiizey
gerilmesi degerinin yaklasik %20, yilikseklik (H) 15mm, birim g¢ekirdek genisligi (b)
10.4mm olan deney pargalar1 grubunun yiizey gerilmesi degerinin yaklasik %19 ve
yiikseklik (H) 20mm, birim ¢ekirdek genisligi (b) 10.4mm olan deney pargalar1 grubunun
yiizey gerilmesi degerinin yaklasik %15 azaldigi goriilmektedir.
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Sekil 4.17 Farkli Geometrik Ozelliklere Sahip Sandvig Yapili Kompozit Deney Pargalarinin Ug Nokta
Egilme Testleri Ardindan Elde Edilen En Biiyiik Kuvvet Grafigi

Sekil 4.17°da farkli sayilarda termal dongii islemi uygulanmigsandvig yapili
kompozit deney pargalarinin ve termal dongiiye maruz birakilmamig orijinal deney
parcalarina ASTM C 393 standardina uygun olarak uygulanan {i¢ nokta egilme testleri

ardindan elde edilen en biiyiik kuvvet degerleri verilmistir. Grafik incelendiginde, termal
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dongii sayisindaki artisin en biiyiik kuvvet degerlerin tizerinde azaltma yoneliminde bir
etkisi oldugu gozlemlenmistir. Deney pargalari gruplart geometrik 6zelliklerine ve termal
dongiiye maruz birakilma durumlarina gore incelendiginde, yiikseklik (H) 15mm, birim
cekirdek genisligi (b) 6.78mm olan deney parcalart grubunun kuvvet degerinin yaklasik
%7, yiikseklik (H) 20mm, birim ¢ekirdek genisligi (b) 6.78mm olan deney pargalari
grubunun kuvvet degerinin yaklasik %11, ytikseklik (H) 15mm, birim ¢ekirdek genisligi
(b) 10.4mm olan deney pargalar1 grubunun kuvvet degerinin yaklasik %20 ve yiikseklik
(H) 20mm, birim g¢ekirdek genisligi (b) 10.4mm olan deney parcalar1 grubunun kuvvet
degerinin yaklasik %15 azaldig1 goriilmektedir.
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Sekil 4.18 Farkli Geometrik Ozelliklere Sahip Sandvig Yapili Kompozit Deney Pargalarinin Ug Nokta
Egilme Testleri Ardindan Elde Edilen Cokme Grafigi

Sekil 4.18’da farkli sayilarda termal dongii islemlerine maruz birakilmis sandvig
yapilt kompozit deney pargalarinin ve termal dongiiye maruz birakilmamais orijinal deney
parcalarina ASTM C 393 standardina uygun olarak uygulanan ii¢ nokta egilme testleri
ardindan elde edilen ¢6kme degerleri verilmistir. Grafik incelendiginde, termal dongii
sayist ile malzemede meydana gelen ¢okme miktarlar1 arasinda dogrusal bir baginti

olmadig1 goriilmektedir. Ancak, genel olarak termal dongii sayisinin artmasina bagl
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olarak malzemede meydana gelen ¢cokme miktarinda artma yoneliminde oldugu tespit
edilmistir.

Tokluk malzemelerin sekil degistirebilme yetenegini ifade eder (Hahn, ve ark.
(1972)), bir baska deyisle kirllma olmadan 6nce malzemenin depo ettigi enerjidir. Bir
malzemenin toklugu, malzemenin gerilme-sekil degisimi (kuvvet-yer degistirme) grafigi
altinda kalan alana esittir. U¢ noktadan egme testi sonucunda elde edilen kuvvet-yer
degistirme egrisi altinda kalan alan, deney parcasinin hasara ugrayincaya kadar depo

edebilecegi enerjiyi Joule (J) cinsinden gostermektedir.
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Sekil 4.19 Farkli Geometrik Ozelliklere Sahip Sandvi¢ Yapili Kompozit Deney Pargalarinin Ug Nokta
Egilme Testleri Ardindan Elde Edilen Tokluk Degerleri (MJ)

Sekil 4.19’da farkl termal dongii islemleri uygulanmis ve termal dongii islemi
uygulanmamus orijinal sandvi¢ yapili kompozit malzemelerin ii¢ nokta egilme testleri
sonrasinda yiik-yer degistirme egrilerinden elde edilen tokluk degerleri verilmistir. Deney
parcalarinin tokluk degerleri incelendiginde: Aymi yiikseklik (H) degeri i¢in hiicre
genisligi (B) arttikca termal ¢gevrime maruz kalmamis ve TC1 tekrara maruz kalmis deney
parcalarinin toklugunun azaldigi, TC2 tekrar sonrasinda ise hiicre boyutlar1 arttik¢a
toklugun arttig1 goriilmektedir. Egri altinda kalan alan en biiyiik kuvvet degerine ve deney
parcasinin tamamen kopmasina kadar yaptigi toplam sekil degistirme miktarina bagh
oldugundan termal c¢evrim sonrasinda deney parcalariin daha fazla sekil

degistirebilmesinin bu sonucun olusmasinda etkili oldugu sdylenebilir.

4.3 Termal Déngii Islemi Uygulanmis ve Termal Dongii islemi Uygulanmams
Sandvi¢ Yapihh Kompozitlerin Hasar Mekanizmalarinin Belirlenmesi
Termal dongii islemi uygulanmis ve termal dongii islemi uygulanmamis sandvig
yapilt kompozit deney pargalarina uygulanan ii¢ nokta egilme testlerinin ardindan bal
petegi sandvi¢ kompozitte gézlemlenen hasar tiirleri Sekil 4.20, Sekil 4.21, Sekil 4.22,
Sekil 4.23, Sekil 4.24, Sekil 4.25, Sekil 4.26, Sekil 4.27, Sekil 4.28, Sekil 4.29, Sekil 4.30
ve Sekil 4.31 verilmistir.
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Sekil 4.23 H20/ B10,4/TCO0 deney parcasinda olusan hasar tiirleri

Sekil 4.20, Sekil 4.21, Sekil 4.22 ve Sekil 4.23’de goriilen ana hasar tiirii
kesme kirilma ve kesme burkulma hasaridir. Deney parcalarindan termal dongiiye maruz
birakilmayan (TC-0) deney pargasi grubunda da egilme kuvveti sonucu bal petegi sandvig
kompozitte hasar olusumlart meydana geldigi gozlemlenmistir. Sonuglar incelendiginde
cekirdek yliksekliginin fazla ve ¢ekirdek birim genisliginin az oldugu deney parcalari

grubu en az deformasyona ugradigi gozlemlenmektedir.
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Sekil 4.24 H15/B6,78/TC1 deney parcasinda olusan hasar tiirleri

Sekil 4.27 H20/B10,4/TC1 deney pargasinda olusan hasar tiirleri

Sekil 4.24, Sekil 4.25, Sekil 4.26 ve Sekil 4.27°de goriilen ana hasar tiirii kesme
kirllma ve kesme burkulma hasaridir. Termal dongiiye maruz birakilmamig deney
pargalar1 grubundan farkli olarak egilme kuvvetinin malzemede olusturdugu bolgesel
delaminasyonlar gdzlemlenmektedir. Sonuglar incelendiginde ¢ekirdek yiiksekliginin

fazla ve ¢ekirdek birim genisliginin az oldugu deney pargalar1 grubu en az deformasyona
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ugradigr gozlemlenmektedir. Bununla birlikte, ¢ekirdek yiiksekliginin az ve cekirdek
birim genisliginin fazla oldugu deney pargalar1 grubunun (H15/W75/L200/B10,4/TC1)

yer degistirmesinin en fazla oldugu gézlemlenmektedir.

Sekil 4.29 H20/ B6,78/TC2 deney parcasinda olusan hasar tiirleri

Sekil 4.31 H20/ B10,4/TC2 deney pargasinda olusan hasar tiirleri
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Sekil 4.28, Sekil 4.29, Sekil 4.30 ve Sekil 4.31°de goriilen ana hasar tiirii
cekirdek katmaninda kesme kirilma ve kesme burkulma hasaridir. Egilme kuvvetinin
malzemede olusturdugu hasar termal dongiiye maruz birakilmamis ve termal dongiiye
maruz birakilmis (TC1) deney parcalar1 grubuna gore net oldugu ve farkli olarak egilme
kuvvetinin malzemede olusturdugu bolgesel delaminasyonlarda artis gézlemlenmistir.
Sonuglar incelendiginde c¢ekirdek yiiksekliginin fazla ve ¢ekirdek birim genisliginin az
oldugu deney pargalar1 grubu en az deformasyona ugradigi géozlemlenmektedir. Bununla
birlikte, ¢ekirdek yiiksekliginin az ve g¢ekirdek birim genisliginin fazla oldugu deney
parcalar1 grubunun (H15/B10,4/TC2) yer degistirmesinin en fazla oldugu
gozlemlenmektedir.

Malzemelerde yapisal degisikliklere sebep olan sicakliklar gecis sicakliklaridir.
Polimerik yapistiricilarin kullanildig:r diistik sicaklik uygulamalarinda, camsi1 gegis
sicaklig1 6nemli bir yere sahiptir. Camsi ge¢is sicakliginin daha altindaki sicaklik calisma
alanlarinda polimerik yapistiricilar yapisal degisiklik yasayarak sertlesir ve bunun sonucu
olarak yapigsma Ozelliklerini kaybederler. Bal petegi sandvig kompozitlerde yapistiric
olarak poliiiretan yapistirict kullanilmaktadir. Kullanilan yapistiricinin camsi gegis
sicaklik degeri yaklasik olarak -50°C*dir (Kurt (2021)). Egilme testleri sonucunda en az
deformasyona ugrayan deney parcalar1 grubu termal dongiiye maruz kalmamis sandvig
kompozitlerdir. Cekirdek katmani ile yiizey tabakasi arasinda olusan ayrilmalar
(delaminasyon) incelendiginde ise en ¢ok, termal dongiiye maruz kalmis (TC2) deney
pargalar1 grubunda meydana geldigi goriilmektedir. Bu durumun sebebi ise, malzemenin
termal dongii islemine daha ¢ok maruz birakilmasindan dolay1 yapistiricinin sertleserek

yapisma 6zelligini kaybetmeye baslamasidir.
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5. SONUCLAR VE ONERILER

5.1 Sonuclar

Bu tez ¢alismasinda, farkli termal dongii islemleri uygulanmis sandvi¢ yapili

kompozitlerin ¢ nokta egilme testleri ardindan kompozit malzemenin egilme

davraniglar1 incelenmistir. Uygulanan deneyler sonrasinda sonuglar incelendiginde, bal

petegi sandvi¢ kompozit malzemelerin mekanik o6zelliklerindeki degisimler hakkinda

bazi sonuglarin ¢ikarilmasina olanak saglamistir:

Termal dongiliye maruz birakilan ve termal dongiiye maruz birakilmayan
deney parcalarina ASTM C 393 standardina uygun ii¢ nokta egilme testleri
uygulanmis ve deneyler sonucunda malzemenin egilme &zellikleri
gbzlemlenmistir. Hava araclarinda yapisal ve yardimci eleman olarak
kullanilan sandvig¢ yapili kompozitlere savas ugaginin 2 saatlik gézetleme
faaliyeti sirasinda maruz kaldig: sicaklik degerleri temel alinarak -30°C ~
+40°C sicaklik degerleri arasinda 0, 20, 40 adet termal dongii islemi
iklimlendirme kabinlerinde uygulanmistir. Uygulanan termal dongi
isleminden sonra termal dongiiye maruz birakilmis deney parcalarinin
egilme ozellikleri ve mekanik 6zelliklerindeki degisimin belirlenebilmesi
icin 1li¢ nokta egilme testi uygulanmistir. Termal dongii islemi
uygulanmamis deney grubu olan bal petegi sandvi¢ kompozitlere (TC-0)
gore, termal dongii islemi uygulanmis deney grubu olan sandvi¢ yapili
kompozitlerin (TC-2) yiikseklik (H) 15mm, birim ¢ekirdek genisligi (b)
6.78mm olan deney pargalar1 grubunun dayanabilecegi en biiyiikk kuvvet
degerinin yaklasik %7, yiikseklik (H) 20mm, birim ¢ekirdek genisligi (b)
6.78mm olan deney pargalar1 grubunun kuvvet degerinin yaklasik %11,
yiikseklik (H) 15mm, birim ¢ekirdek genisligi (b) 10.4mm olan deney
pargalart grubunun kuvvet degerinin yaklasik %20 ve yiikseklik (H)
20mm, birim ¢ekirdek genisligi (b) 10.4mm olan deney pargalar1 grubunun
kuvvet degerinin yaklasik %15 azaldig1 belirlenmistir.

Uygulanan testlerden elde edilen degerler ile hesaplanan en biiyiik kuvvet
degerinin ardindan egilme Ozelliklerinin ve mekanik o6zelliklerindeki
degisimin belirlenmesi asamasina gegilerek kompozit malzemeye ait en
biiyiik ¢ekirdek kesme gerilmesi ve yiizey gerilmesi gibi egilme 6zellik
degerleri bulunmustur. Deney pargalar1 gruplar1 geometrik 6zelliklerine ve

termal dongiiye maruz birakilma durumlarma gore incelendiginde bu
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ozelliklerden cekirdek kesme gerilmesi degeri i¢in; ylikseklik (H) 15mm,
birim ¢ekirdek genisligi (b) 6.78mm olan deney pargalart grubunun
yaklasik %7, yiikseklik (H) 20mm, birim ¢ekirdek genisligi (b) 6.78mm
olan deney pargalar1 grubunun yaklasik %20, yiikseklik (H) 15mm, birim
cekirdek genisligi (b) 10.4mm olan deney parcalari grubunun yaklasik
%19 ve yiikseklik (H) 20mm, birim ¢ekirdek genisligi (b) 10.4mm olan
deney pargalar1 grubunun degerinin yaklasik %15 azaldig1 goriilmektedir.
Yiizeyde olusan en biiylik yiizey gerilmesi degerinin, yiikseklik (H)
15mm, birim ¢ekirdek genisligi (b) 6.78mm olan deney pargalar1 grubunun
yaklagsik %7, ytikseklik (H) 20mm, birim ¢ekirdek genisligi (b) 6.78mm
olan deney pargalar1 grubunun yaklasik %20, yiikseklik (H) 15mm, birim
cekirdek genisligi (b) 10.4mm olan deney parcalar1 grubunun yaklasik
%19 ve yiikseklik (H) 20mm, birim ¢ekirdek genisligi (b) 10.4mm olan
deney pargalar1 grubunun yaklasik %15 azaldigi goriilmektedir.

Bal petegi sandvi¢c kompozit deney pargalarina uygulanan termal dongiiler
sebebiyle yerel burkulmalar meydana gelmis buna bagh olarak, ¢ekirdek

duvarlarinda deformasyonlar olustugu gézlemlenmistir.

5.2 Oneriler

Savas ugaklariin hareketli kisimlarinda kullanilan sandvi¢ yapili kompozitlerin

dongiisel sicaklik degisimlerine ugradigi zaman malzemenin egilme Ozelliklerinde

degisimler meydana geldigi goriilmektedir.

Bal petegi sandvi¢ malzeme termal dongiliye maruz kaldiginda, ¢ekirdek
katmani ile yiizey tabakasi arasinda kalan yapistirict katmanin termal
dongiiden etkilendigi, bundan dolayr zamanla malzemede hasar
alabilecegi degerlendirilmektedir.

Ucagin maruz kaldig1 termal dongiiler sandvi¢ malzemenin dayaniminda
azalmalar meydana gelmesine sebep olacaktir. Bu nedenle ucus gorevi
oncesi, sonrast ve periyodik olarak ucagin iizerindeki sandvig
malzemelerin kontrolii 6nem arz etmektedir.

Kontrollerin diizenli olarak yapilmamasi yahut aksatilarak ertelenmesi
sandvi¢ malzemede meydana gelen hasarlar nedeniyle olumsuz sonuglar

meydana getirebilecektir.
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Calisgmadan elde edilen sonuglar g6z Oniinde bulunduruldugunda, tasarim
asamasinda savas ucaklariin yapisinda kullanilacak olan Al/Al bal petegi sandvig
kompozitlerin ¢ekirdek capinin ve yiiksekliginin, ugaklarin maruz kalacagi ¢evre
sartlarina uygun olarak tercih edilerek imal edilmesinin dnemi goriilmektedir.
Aksi halde, ugagin maruz kaldig1 termal dongiiler sonucunda sandvi¢ malzemenin
dayaniminda meydana gelecek olan azalma sebebiyle pilotun hayatinin tehlikeye
girmesi ve savas ucagmin gorevini basarilt bir sekilde icra edememesi gibi
olumsuz sonuglarin meydana gelebilecegi diisiiniilmektedir.

Bu calismanin yerli, milli imkanlarla tasarlanmasi ve imal edilmesi hedeflenen
hava araclarinin tasarim asamasinda uygun malzeme se¢iminde ve bakim
prosediiriiniin  belirlenmesinde Onemli bir referans olarak kullanilmasi

diistiniilmektedir.

5.3 Gelecek ¢alismalar:

Yapilan termal dongiilerin bal petegi kompozit yapilarda mekanik 6zelliklere olan
etkisi bu ¢aligma ile ortaya konulmustur.

Bal petegi kompozit yapiyr olusturan c¢ekirdek, alt ve iist levhalar ve
yapistiricilarin farkl bilesen ve Olgiileri i¢in benzer termal ¢evrim sonucunda malzeme

ozelliklerinin degisimi incelenebilir.
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