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HAVACILIKTA KULLANILAN KOMPOZĠT MALZEMELERDE HASAR 

TESPĠTĠ VE ONARIM YÖNTEMLERĠ 

ÖZET 

Bu çalıĢmada havacılıkta sık kullanılan kompozit malzemelerde meydana gelen 

hasarların tespiti ve bu hasarların onarım yöntemleri ile ilgili araĢtırma yapılmıĢ ve 

örnek kompozit plaka üzerinde hasar oluĢturularak bu hasarın tespiti ve onarım 

basamakları ayrıntılı bir Ģekilde aktarılmıĢtır. Öncelikle kompozit plaka üzerinde 

çekiç ile hasar oluĢturulmuĢtur. OluĢan bu hasarın tespiti için kompozit 

malzemelerde hasar tespit yöntemlerinden olan tab testi uygulanarak hasarın sınırları 

belirlenmiĢtir. Belirlenen bu sınırlar dikkate alınıp, hasarlı üst yüzey, uygun kesici 

aletler kullanılarak kaldırılmıĢtır.  

Sonraki aĢamada çekirdekte hasarın olup olmadığı kontrol edilmiĢtir. Bu çalıĢmada 

çekirdek hasarlı olduğu için çekirdek de kaldırılmıĢtır. Hasarlı bölge uygun 

kimyasallar kullanılarak temizlenmiĢtir. Çıkarılan çekirdeğin boyutlarına uygun 

olacak Ģekilde yeni çekirdek gerekli kimyasal yapıĢtırıcılar kullanılarak 

yerleĢtirilmiĢtir. YerleĢtirilen çekirdeğin tam yapıĢması için sıcak yapıĢtırma 

makineleri kullanılmıĢtır.  

Üst yüzeyin kumaĢlarla kaplanması aĢamasında kullanılacak kumaĢ türüne göre iki 

ayrı onarım yöntemi mevcuttur : Önceden rezin emdirilmiĢ kumaĢlar (Prepreg) ve 

sonradan rezin emdirilen kuru kumaĢlar (Wet-layup). Bu çalıĢmada her iki yöntem 

de ayrı ayrı uygulanmıĢtır. Her iki çalıĢma için de uygun kumaĢ türleri belirlenip 

gerekli boyutlarda kesilmiĢtir. Kesilen kumaĢlar, yüzeyden kaldırılan katman sayısı 

kadar, çekirdek üzerine serilmiĢtir.  

Son olarak serilen kumaĢların yapıĢmasının sağlanması için kür iĢlemine geçilmiĢtir. 

Kür iĢlemi için öncelikle kompozit plaka vakuma alınmıĢ ve daha sonra sıcak 

yapıĢtırma iĢlemine geçilmiĢtir. Sıcak yapıĢtırma makinelerine uygun sıcaklık 

artıĢları ve iĢlem süresi tanımlanarak onarım sürecinin son basamağı da 

tamamlanmıĢtır. Sıcak yapıĢtırma süresi sona erdikten sonra kompozit plaka 

vakumdan çıkarılarak yapılan tamir tab testi ile test edilmiĢtir.  

Tamirin kalitesi, düzenli çalıĢma ile doğru orantılıdır. Seçilen kumaĢ türleri, kuru 

kumaĢlar kullanılarak sonradan rezin eklenecekse eklenen rezinin miktarı, vakuma 

alınma sırasında hava kaçağının olmaması için tamirin yapıldığı ortamın tozdan 

arındırılmıĢ olmasına dikkat edilmesi tamirin kalitesini etkileyen sebepler arasında 

sayılabilir. Bu çalıĢmada yukarıda bahsedilen iĢlem adımları ayrıntılı olarak 

aktarılmıĢtır. Daha açıklayıcı olması bakımından da fotoğraflar kullanılmıĢtır. Sonuç 

olarak, uygulanan her iki tamir yöntemi karĢılaĢtırılmıĢtır.  
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INSPECTION OF DAMAGE AND REPAIR METHODS OF COMPOSITE 

MATERIALS USED IN AVIATION 

SUMMARY 

Composites are used in a wide range of applications in aerospace, marine, 

automotive, surface transport and sports equipment markets. In this study, inspection 

of damages in composite materials used in aviation and repair methods of damages 

have been searched, and a sample composite plate has been damaged then repair 

steps of this damage have been identified in detail.  

 

First of all, composite plate was damaged with a hummer. Then, outline of this 

impact damage has been identified using the tab test method which is one of the  

inspection method in composite plates. Damage to composite components is not 

always visible to the naked eye and the extent of damage is best determined for 

structural components by suitable Non Destructive Test (NDT) methods.  

 

Alternatively the damaged areas can be located by simply tapping the composite 

surface and listening to the sound. The damaged areas give a dull response to the 

tapping, and the boundary between the good and damaged composite can easily be 

mapped to identify the area for repair. 

 

While drawing the outline of damage, markers which cause corrosion must not be 

used. There is special markers for drawing on composite materials due to prevent 

corrosion damages. Sharpie is a suitable marker as an example. After mapping out 

the damage, we need to remove the damaged material. We will normally use an air 

powered router, grinder or saw to remove the damage. It is important to remove only 

the damaged material. We should make the cut-out have a smooth shape. Corners are 

to have a 1.0 inch or larger radius.  

 

It is easy to find how many plies used in facesheet. The thickness of face sheet can 

be measured then divided by thickness of one composite ply. This is a pratical way. 

In addition number of plies can be identified by using engineering drawings or 

related structural repair manuels.  

 

In the next step, core has been inspected whether it is damaged or not. There are two 

ways to remove the core regarding the damage. If the core has not been damaged 

completely, then there is no need to remove full depth core. In this case, partial core 

should be removed. In this study, due to full depth damage, core was removed 

completely. Damaged area has been cleaned with suitable chemicals.  

 

Most repairs require that you taper sand the repair area. Taper sanding is required to 

provide an area for the repair plies to bond to the original plies. There are three  
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important items to taper sanding: proper taper ratio, ply boundary identification, 

complete removal of damage. 

 

The area that you taper is a function of the number of plies or the skin thickness. The 

repairs require a 50:1 ratio for skins with less than six plies, and a 30:1 taper ratio for 

skins with six or more plies. 

 

To identify the number of plies in the area of damage after we taper sand, we must be 

able to see the ply boundaries. That is why a good even taper sanding is necessary. If 

the taper does not follow the contour, or is not straight for flat panels, we will not be 

able to identify the ply boundaries. After you taper sand the repair area, use close 

visual inspection to make sure that all the damage was removed. 

 

There are several detrimental effects from water on composite parts. Resins naturally 

absorb some water during service. This absorbed water lowers the glass transition 

temperature of the resin. This makes the part weaker and less stiff at high 

temperatures. Absorbed water can also boil during the cure process. This can disbond 

repair patches and facesheets or simply degrade the repair bond. When water enters 

the honeycomb core of sandwich structures, this water freezes and expands at high 

altitude temperatures, damaging the core. The freeze-thaw cycles can cause 

significant damage over long periods. Water in honeycomb also increases part 

weight. In addition to performance reduction, the weight can affect the balance of 

flight control surfaces, and retraction of flaps and landing gear doors. 

 

There are several methods to dry the repair area. One method is to dry the part in an 

oven. We can also use a vacuum bag and heat blanket or heat lamp. The oven 

method is preferred, but requires that the part be removed from the aircraft and small 

enough to fit into an oven. The other methods can be used regardless of location or 

size of the part. 

 

There are two basic methods to restore the core. We can fill the core with potting 

compound or bond in a new piece of core. The replacement core should be the same 

material as the core it replaces or an approved substitute. For general substitutions 

use the same core material with a greater density and/or smaller cell size. In the light 

of these informations core has been replaced with a new one, in the same size of 

removed core, using suitable chemical adhesives. Hot bonder has been used to get a 

quality bonding.  

 

There are two kind of repair methods related with using which kind of fabric  for the 

upper facesheet. In prepreg repair method, fabrics preimpregnated  with resin are 

used, but in wet-layup repair, fabrics are impregnated with resin by hand in the repair 

time. Both of these repair methods have been performed independently. For both 

repair types, suitable fabrics have been determined and have been cut with required 

dimensions.  After that,  same number of plies wtih the removed upper facesheet  

have been laid on the core.   

 

In the last step, all plies have been cured with a suitable cure pocess to have a 

quaility bonding. Before the curing, vacuum bag procedure has been applied to 

composite plate, and then hot bonder has been applied.  
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The vacuum bag provides the seal between the repair and the pressure source. For 

most of our repairs the pressure source is atmospheric air pressure. That is the 

pressure caused by the weight of the air around us. With this system, the pressure is 

applied by removing air from inside the vacuum bag. This is different from an 

autoclave which uses pressurized gas to provide the pressure. The vacuum bag 

provides the barrier between the repair and the pressure source. There are two types 

of vacuum bags : surface bag and envelope bag. 

 

A surface bag is normally easier to make for most repairs. However, it requires the 

part have a clean solid surface in order to maintain vacuum integrity. If the part has a 

hole in it, then you may be able to make two surface bags, one on each side of the 

part.  

 

An envelope bag can be used on parts where a surface bag would be difficult to 

install. If the part is small, then it can be easier to put the part into an envelope bag. 

An envelope bag can also be used where some part surfaces are not smooth 

and can be very difficult to surface bag. 

 

The most common method to heat your repair is to use a heat blanket with a 

computer controlled hot bonder. The thermocouples provide temperature inputs to 

the controller. For this study, suitable heat up rates and cure times have been 

identified to hot bonder. After curing process, composite plate has been transfered to 

out of vacuum bag and the repair has been tested with tab test method.   

 

There are some mechanic tests to perform composite materials to get material 

characteristics. For example, tension test, compression test, shear test, bending test, 

etc. In this study tension test has been applied to three sandwich composite plates. 

One of the parts is damaged, the other one is repaired, and the last one is original part 

without any damage. Tension loads have been applied all these three parts 

individually. The tension rate was 2 mm per minute. As it is expected, the repaired 

part has been cracked from repaired area. The damaged parts has been failed from 

damaged area, and the original undamaged part has been  failed from the middle of 

part.  

 

The quality of repair is proportional with right working. Types of fabrics, the 

quantity of resin if fabric will be impregnated by hand in the repair time,  working in 

a clean room to not have a vacuum bag leak, all this reasons affect the quality of 

repair. In this study,  all steps of repair process have been identified in detail. 

Moreover, digital photographs have been used to make it more understandable. In  

conclusion,  performed two type of repairs have been compared. 
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1.  GĠRĠġ 

Bu çalıĢmada havacılıkta sık kullanılan kompozit malzemelerde meydana gelen 

hasarların tespiti ve bu hasarların onarım yöntemleri ile ilgili araĢtırma yapılmıĢ ve 

örnek kompozit plaka üzerinde hasar oluĢturularak bu hasarın tespiti ve onarım 

basamakları ayrıntılı bir Ģekilde aktarılmıĢtır.  

ġekil 1.1 de gösterildiği gibi sandviç yapılı kompozit malzemelere çekme (tension), 

basma (compression), kesme (shear) ve eğilme (bending) gibi mekanik testler 

uygulanarak mukavemetleri hakkında bilgi edinilebilir [20]. Bu çalıĢmada sadece 

çekme testi uygulanmıĢtır. 

 

                            ġekil 1.1 : Kompozit Malzemelere uygulanan Testler. 

Ġnsanoğlu, ilk çağlardan beri kırılgan malzemelerin içine bitkisel veya hayvansal 

lifler koyarak kırılganlık özelliğini gidermeye çalıĢmıĢtır. Bu konuda en iyi örnek 

kerpiçtir. Kerpiç üretiminde, killi çamur içine katılan saman, sarmaĢık dalları gibi 

sap ve lifler kerpicin mukavemetini artırmaktadır. Özellikleri ve lif yönleri farklı 
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ağaç levhalar üst üste istiflenerek yapılan ok yayları bir baĢka örnek olarak 

verilebilir. ġekil 1.2 de  grafit ile güçlendirilmiĢ ince plaka kullanılarak üretilen 

kompozit malzeme görülebilir. Ayrıca hidrolik bağlayıcılar ve elyaf malzeme 

kullanılarak yapay taĢ plakaların üretim yöntemi hakkında 19. yy baĢlarında alınmıĢ 

patentlere rastlanmaktadır. Ġlk kez ince levha yapımında kullanılan çimento ve asbest 

kompozitleri yıllarca kullanılmıĢ ve bu gün hala kullanılmaktadır [1].  

 

 

ġekil 1.2 :  NGP-SG102 Grafit ile güçlendirilmiĢ ince plaka [2]. 

Öte yandan, günümüzde kompozitlerin donatılmasında yaygın olarak kullanılan 

liflerle ilgili uygulamanın çok yeni olmadığı araĢtırmalardan da anlaĢılmaktadır. 

Örneğin cam liflerinin üretimi, eski Mısır’a kadar dayanmaktadır. Dahası M.Ö. 1600 

yıllarında Mısır’da ince cam liflerinin imalatının , XVIII. Hanedan devrinden kalan, 

farklı renkte cam liflerinden elde edilen çeĢitli eĢyalardan anlaĢılmaktadır [3]. 

Liflerle takviye edilmiĢ sentetik reçineler 1950’li yıllardan itibaren endüstride 

kullanılmaya baĢlanmıĢtır. Bu malzemenin en tanınmıĢ grubunu “cam elyaf takviyeli 

polyester (CTP)” oluĢturmaktadır. Ülkemizde “fiber-glass (CF)” diye tanınan bu 

malzemeler, 1960’lı yıllardan itibaren sıvı tankları, çatı levhaları, küçük boy deniz 

tekneleri gibi elemanların imalatında kullanılmaktadır. Ülkemizde seri üretimi 

yapılmıĢ ilk yerli otomobil olan “Anadol”un kaportası da bu malzemedendir [4].  

Kompozit malzeme teknolojisindeki geliĢmelerle birlikte, sanayi ve teknoloji 

uygulamalarında gittikçe artan oranlarda kullanılmaya baĢlanmıĢtır.  Özellikle uçak 

sanayisinde ve daha pek çok sektörde önemli ölçüde kullanılan kompozitler 

üzerindeki bilimsel çalıĢmalar yoğun bir Ģekilde devam etmektedir. Kompozit 

malzemeler yapıları ve özellikleri sayesinde çok çeĢitli alanlarda kullanılır. Her 
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sektörün farklı ihtiyaçları ve beklentileri olduğundan, kompozit malzemelerin, ürün 

esneklikleri önemli bir avantaj olarak karĢımıza çıkmaktadır. Kompozitler, farklı 

sektörlerde hammadde olarak kullanıldığı gibi imalat yardımcı ekipmanları olarak da 

kullanılırlar. Kompozit malzemelerin önemli avantajlarından biri de kolayca tamir 

edilebilir olmalarıdır. Kompozitler, kolayca kesilir, delinir, zımparalanır. 
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2. MALZEMELERĠN MEKANĠK ÖZELLĠKLERĠ 

Mühendislik disiplini, malzemelerin mekanik özelliklerini, bir cisme uygulanan dıĢ 

kuvvet ile bunun sonucunda oluĢan yer değiĢtirme arasındaki iliĢki olarak tanımlar. 

Bu iliĢki katı mekaniği biliminden türemiĢtir. Malzeme özelliklerinde malzemenin 

fiziksel davranıĢı ve yer değiĢtirme miktarı ile ilgili bazı varsayımlar yapılır. Bu 

varsayımlar malzeme özellikleri denklemlerini katı mekaniği denklemlerinden  daha 

basit olmasını sağlar. Denklemleri doğru kullanmak için bu varsayımlar doğru 

anlaĢılmalıdır. 

Varsayımlar ; 

- Tüm yerdeğiĢtirmeler cisme göre çok küçüktürler, 

-  Yük ile yer değiĢtirme arasındaki iliĢki lineer elastiktir. 

- Ġzotropi, malzeme özelliklerinin yönden bağımsız olarak malzemenin heryerinde 

aynı özellik göstermesi demektir. Bir çok malzeme, metaller dahil, izotropiktir [5]. 

ġekil 2.1 de farklı malzemelerin gerilme gerinim eğrileri gösterilmiĢtir. 

 

ġekil 2.1 : Kompozit malzemeler ile bazı metallerin gerilme-gerinim eğrisi [5]. 
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2.1 Makro Mekanik 

2.1.1 Katman özellikleri 

Kompozit malzemeler için gerilme ve gerinim ile ilgili denklemleri geliĢtirmek için 

her katmanın malzeme özellikleri bilinmelidir. Katman özellikleri genellikle 2 yöne 

göre verilir. Her katman 1-2 koordinat sistemine göre serilir. 1 yönü fiber yönüne  

paralel, 2 yönü ise fiber yönüne diktir. ġekil 2.2 de daha ayrıntılı görülebilir. 

E1, 1 yönündeki eksenel elastisite modülüdür. E2, 2 yönündeki  eksenel elastisite 

modülüdür. Bunlar genelde farklı  değerlere sahiptirler. 

G12, 1-2 düzlemindeki kayma modülüdür. 

𝝂12, 1-2 düzleminde, 1 yönünde uygulanan gerilme için poisson oranı. 

 𝝂21, 1-2 düzleminde, 2 yönünde uygulanan gerilme için poisson oranı.  

Bunlar kompozit malzemelerde genelde farklı değerlere sahiptirler, ama    

ttt yy   11 .  (2.1) 

denklemini sağlar. 

Bu tanımlar kullanılarak  tek katman için Hook kanunu yazılabilir ; 
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]  
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Matriste bu değerler Qij terimlerine indirgenmiĢtir. 

    
  

        
 (2.2) 

  

    
     

        
     (2.3) 
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 (2.4) 

 

        (2.5) 

 

Bu denklemler sadece tek katmanın gerilme ve gerinim değerlerini hesaplamak için 

geçerlidir. 

 

ġekil 2.2 : Kompozit malzemelerde koordinat sistemi [6]. 

2.1.2 Makro mekanik semboller 

Kompozit malzemelerin özellikleri ile ilgili sık kullanılan terimler Ģunlardır [7] : 

 

 Cij, gerinimin fonksiyonu olarak, katılık matrisinde yer alan, gerilim ile ilgili 

elemanlardır. 

 Sij, gerilimin fonksiyonu olarak, gevĢeklik matrisinde yer alan, gerinim ile ilgili 

elemanlardır. GevĢeklik matrisi katılık matrisinin tersidir. 

 Qij, indirgenmiĢ katılık matrisinde yer alan elemanlardır. Bu matrisdeki elemanların 

katılık matrisindeki elemanlardan farkı, tek katlı kumaĢ  ve ince tabaka yüzey kabulü 

yapmasıdır. 
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  ̅ij , dönüĢen indirgenmiĢ katılık matrisi elemanlarıdır. Referans ekseni malzeme 

ekseninden döndürürseniz, dönüĢen indirgenmiĢ katılık matrisi, eksenel - kayma 

gerilmelerini ve gerinimleri hesaplar. 

  ̅ij , dönüĢen indirgenmiĢ gevĢeklik matrisi elemanlarıdır. DönüĢen indirgenmiĢ 

katılık matrisinin tersidir. 

Tanımlanan tüm bu terimler malzemenin özellikleri ile ilgilidir. 

2.2 DönüĢen-ĠndirgenmiĢ Katılık Denklemleri 

1 ve 2 eksenleri  dıĢındaki  gerilme ve gerinimleri hesaplamak için dönüĢen-

indirgenmiĢ katılık denklemleri kullanılmalıdır. DönüĢen- indirgenmiĢ katılık 

elemanlarının indirgenmiĢ katılık elemanları türünden yazılan denklemleri aĢağıdaki 

gibidir [8]:  

 ̅         
    (        )   

              
   (2.6) 

 

      ̅   (            )   
           (   

        ) (2.7) 

 

 ̅         
    (        )   

              
   (2.8) 

 

 ̅   (            )       
   (            )       

  ) (2.9) 

 

 ̅   (            )       
   (            )       

  )  (2.10) 

 

 ̅   (                 )   
           (   

        )  (2.11) 

Θ : Laminant referans ekseni ile katman ekseni arasındaki açı 

Bu denklemler bize kuvvetlerin ve yer değiĢtirmelerin katman yüzeyindeki herhangi 

bir eksen üzerinde iliĢkilendirilmesini sağlamaktadır. ġekil 2.3 de bazı kumaĢ 

katmanlarının dizilimi ve eksenleri gösterilmiĢtir. 
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ġekil 2.3 : Kompozit malzemelerde katman dizilim örnekleri [9]. 

2.3 ABD Matrisi 
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    ∑ ̅  ∫   
  

    

 

   

 (2.12) 

 Nx , X yönünde birim uzunluğa etki eden eksenel kuvvettir. 

 Ny, Y yönünde birim uzunluğa etki eden eksenel kuvvettir. 

 Nxy,  xy düzleminde birim uzunluğa etki eden kesme kuvvetidir. 

 Mx, x yönünde etki eden momenttir, 

 My, y yönünde etki eden momenttir. 

 Mxy, xy düzleminde etki eden bükme momentidir. 

    , x yönündeki gerinimi ifade eder. Üst indis olan "0" ise kaçıncı katmana 

ait olduğunu gösterir.  Örnek olarak "0" sayısının orta katmanı gösterdiği 

söylenebilir. 
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    , y yönündeki gerinimi ifade eder. 

     , xy düzleminde etki eden kayma modülüdür. 

 K tabakanın eğriliğini ifade eder. 

 Kxy, tabakanın bükülme eğriliğini ifade eder. 

 zi-zj, i numaralı katman ile j numaralı katman arasındaki mesafe  

(z ekseninde) 

2.3.1 A matrisi 

 A11 ve A22, elastisite modülü (E) gibi düĢünülebilir. 

 A12 , poisson oranı (𝝂) gibi düĢünülebilir. 

 A66, kayma modülü (G) olarak düĢünülebilir. 

 A16 ve A26, kayma geriniminin eksenel kuvvet ile iliĢkisini gösterir. Bu iki 

değerin sıfır olmaması durumunda, eksenel yönde bir kuvvet uygulanırsa 

laminant yapıda kayma yönünde deformasyon oluĢur. Eğer laminat yapıda 

kumaĢlar dengeli dizilmiĢ ise bu iki değer sıfır olur [10]. Pozitif yöndeki 

kumaĢ sayılarının negatif yöndeki kumaĢ sayılarına eĢit olması laminat 

yapının dengeli olduğunu gösterir.  

2.3.2 B matrisi 

B matrisi, katman düzlemindeki ve düzlem dıĢındaki kuvvetlerin yerdeğiĢtirme ile 

iliĢkisini belirtir. B matrisindeki elemanların sıfır olmaması, eksenel veya kayma 

kuvveti uygulandığı zaman laminant yapının eğileceğini ve büküleceğini gösterir. 

Laminant yapının simetrik olması durumunda, B matrisindeki elemanlar sıfır olur 

[10]. ġekil 2.4 de B matrisi sıfır olan örnek bir katman dizilimi gösterilmiĢtir. 

Laminant yapıda orta katmanın üzerindeki ve altındaki kumaĢlar aynı Ģekilde 

dizilmiĢler ise simetrik olduğu söylenebilir. 

2.3.3 D matrisi 

D matrisi katman düzlemi dıĢındaki kuvvetlerin katman düzlemi dıĢındaki yer 

değiĢtirme ile iliĢkisini belirtir. A matrisindeki elemanlar ile benzerdir, sadece 

gerinim yerine eğrilik, kuvvet yerine de moment dikkate alınır. D16 ve D26 eğilme ile 

bükülme arasındaki iliĢkiyi belirler. Bu değerler sıfır değil ise, bükülme momenti 
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uygulanınca katman eğilecektir. ġekil 2.5 de D16 ve D26 değerleri sıfır olan örnek bir 

katman dizilimi gösterilmiĢtir. 

 

ġekil 2.4 : (+45/90/+45/0)s katman dizilimi için ABD matrisi [5]. 

 

ġekil 2.5 : (+45/+45/0/0/90/90/-45/-45)  katman dizilimi için ABD matrisi[5]. 

2.4 Ortalama Katılık Değeri ( Average Stiffness ) 

Tüm ABD matrisinin hesaplanması oldukça zordur ve genelde bilgisayar programı 

gerektirir. Alternatif olarak ortalama katılık değeri kullanılır. Ortalama katılık değeri 

A matrisinin elemanları ile iliĢkilidir. Ortalama katılık değerli hesaplarında genellikle 

Ex, Ey, Gxy ve 𝝂xy değerleri hesaplanır. Ortalama katılık değeri, hesaplamaları 

basitleĢtirir ama kullanırken dikkatli olmalıyız. Bu hesaplamalarda katmanların 

dizilimi dikkate alınmaz. Genellikle dengeli ve simetrik dizilime sahip laminant 

yapılar için ortalama katılık değeri hesaplanır. Katı laminant yapıların eğilme 

analizlerinde bu hesaplamalar kullanılmaz. Ortalama katılık hesabı aĢağıda verilen 

denklemler kullanılarak hesaplanabilir [11] : 
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3. GENEL  KOMPOZĠT TAMĠR PROSEDÜRÜ  

Kompozit malzemelerin iki temel tamir yöntemi vardır : Islak elle yatırma ( wet lay-

up ) tamiri ve prepreg tamiri [12]. Aslında bir çok iĢlem basamağı iki tamir yöntemi 

için de aynıdır. Islak elle yatırma tamirinde  kuru kumaĢ üzerine reçine sürülerek 

gerçekleĢtirilir. Prepreg tamirlerde ise üretim aĢamasında emdirilmiĢ kumaĢlar 

kullanılır. 

Havacılık sektöründe kompozit malzemeler için kullanılan genel tamir prosedürü : 

1. Malzemenin Tanımlanması 

2. Hasarın belirlenmesi 

3. Hasarlı katmanın kaldırılması 

4. Hasarlı çekirdek yapının (Core) kaldırılması 

5. Yüzey katmanlarının zımpara ile inceltilmesi ( Taper Sand) 

6. Koruyucu kaplamanın kaldırılması 

7. Parçanın Kurutulması 

8. Tamir edilecek bölgenin temizlenmesi 

9. Çekirdeğin hazırlanması 

10. Çekirdeğin yerleĢtirilmesi 

11. Çekirdeğin piĢirilmesi 

12. Tamir katmanlarının serilmesi 

13. Tamir katmanlarının piĢirilmesi 

14. Tamirin test edilmesi 

15. Tamirin kapatılması 

16. Yüzey koruma iĢlemleri  

Bu prosedürler aĢağıda detaylı bir Ģekilde açıklanmaktadır. 
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3.1 Malzemeyi Tanımlamak 

Öncelikle tamir edilecek parçanın ilgili teknik çizimleri ve tamir dökümanları 

incelenerek orijinal kumaĢ türü, katman sayısı, kumaĢların oryantasyonu, çekirdek 

türü ve kalınlığı belirlenmesi gerekir. 

3.2  Hasarın Belirlenmesi 

Hasar tespit yöntemleri kullanılarak hasarın sınırları belirlenmelidir. Hasarın sınırları 

çizilirken uygun kalem kullanılmalıdır. KurĢun kalem gibi korozyona sebep 

olabilecek kalemler kullanılmamalıdır. Kompozit malzemelerde genellikle sharpie 

kalem kullanılır[5]. Ayrıca hasarın sınırları belirlenirken keskin köĢelerden kaçınmak 

gerekir.  

3.2.1 Hasar tespit yöntemleri 

Kompozit malzemelerde hasar tespit yöntemlerinden en sık kullanılanları aĢağıdaki 

gibidir [13] : 

1. Gözle Muayene 

2. Tab Testi 

3. Ultrasonik Muayene 

4. X IĢınları ile Muayene 

5. Eddy Akımları ile Muayene 

6. Termografik Muayene  

Bu metotlar aĢağıda ayrıntılı olarak açıklanmıĢtır. 

3.2.1.1 Gözle muayene 

Görerek muayene hasarların tespiti için önemli ilk aĢamadır. Gün ıĢığında veya 

aydınlatıcı cihazlar kullanarak uygulanmaktadır. Çarpmadan dolayı oluĢan hasarlarda 

görerek muayene metoduyla çentikler, çatlaklar, delikler, ezilmiĢ bölgeler, uçlardaki 

çıkıntılar tespit edilebilir. Isısal etkiyle veya yıldırım düĢmesi sonucu oluĢan rengi 

değiĢmiĢ, kaybolmuĢ, boya hataları, bağlama elemanlarında kayıplar, boya çatlakları, 

uçlardan sarkmıĢ, çıkıntı yapmıĢ fiberler, bükülmüĢ alüminyum yüzeyler 

belirlenebilir. Yakın gözle muayene ile tabaka oryantasyonu, hasarın kaçıncı 

tabakada olduğu gözlenebilir. 
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3.2.1.2 Tab testi 

Tap testi Ģekil 3.1 de gösterildiği gibi metal bir disk, test çekici veya tap cihazı 

kullanarak yapılır. Muayenesi yapılacak bölgeye test için gerekli olan cihazlardan 

biri vurulmaktadır. YapıĢtırma hatası veya ayrıĢma olan bölgelerde sönük bir ses 

çıkmaktadır [14]. Bu metot, hatalı bölgenin genel olarak iĢaretlenmesi için iyi bir 

yöntemdir. Bu usul kalın tabakalı yapılarda iyi sonuç vermez. 4 kattan fazla olan 

tabakalarda tap testi yapılması tavsiye edilmez. Ayrıca uygulayıcının duyma 

kapasitesi, tecrübesi, bölgenin sessizliği testin hassas olmasına etki eden unsurlardır.  

Otomatik tap testi cihazı hasarlı bölgeyi göstergesi yardımıyla diğer tap testlerine 

nazaran daha hassas bir Ģekilde test etmektedir. Havacılık endüstrisinde en yaygın 

olarak kullanılan yöntemdir. 

 

ġekil 3.1 : Tab test ile hasar sınırlarının belirlenmesi. 

3.2.1.3 Ultrasonik muayene 

Ultrason ile muayenede yapı içindeki hataları görmek için yüksek frekanslı sinyaller 

(1 ile 10 megahertz arasında) gönderilmektedir [15]. Bu sinyaller güç vericileri 

tarafından yapıya yollanmaktadır. Ultrasonik muayenede ultrasonla gönderme, 

darbe-yankı metotları kullanılmaktadır. Ultrasonik muayene iyi yetiĢmiĢ elemanlar 

tarafından yapılmalıdır. Ultrasonla gönderme sisteminde el veya cihazla yapılan 

çeĢitler mevcuttur. Bu metotla 1 cm’ lik hataları güvenilir bir Ģekilde tespit etmek 

mümkündür [5]. 
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Kompozit malzemelerin muayenesinde darbe-yankı sisteminin kullanılmasında bir 

güç çeviriciye ihtiyaç vardır. Güç çevirici ultrasonik sinyal göndermekte ve çarpan 

sinyali geri almaktadır. Sinyal gücünün kaybı, zaman farkı iki boyutlu göstergede 

görülmektedir. Zaman farkı hatanın derinliğine veya kalınlığına dönüĢtürülür. Darbe-

yankı yöntemiyle hatalı tabaka oluĢumları, çatlaklar, boĢluklar, su, yapıĢma hataları 1 

cm’ ye kadar tespit edilebilir.  

Ultrasonik yapıĢma tespit edici ile muayenede bir adet muayene probu ve iki güç 

çevirici kullanılmaktadır. Bu metotla hatalı tabakalar, boĢluklar, yüzey ile petek 

arasındaki yapıĢtırma hataları tespit edilebilinir. YaklaĢık 2,5 cm’ ye kadar olan 

hatalar bu usulle tespit edilebilir. 

3.2.1.4 X IĢınları ile muayene 

X ıĢınlarıyla muayene yöntemi kompozit malzemelerde öncelikli olarak petek 

yapısında suyun tespiti için kullanılmaktadır. Radyografta su olan yerler koyu olarak 

görülmektedir. Kür iĢlemi sırasında az miktarda reçine bal peteği yapının içinde 

kalabilir. Bu durumda peteğin içindeki görüntü, su birikimi görüntüsüyle aynıdır. Bu 

tür durumlarda X ıĢınları demeti hücre duvarlarına paralel olarak gönderilirse, 

farklılığı anlamak mümkün olabilir. Ayrıca radyografi yöntemiyle kompozit bal 

peteği yapısındaki yüzey tabaka çatlakları da tespit etmek mümkündür. 

3.2.1.5 Eddy akımları ile muayene 

Eddy akımlarıyla kompozit sandviç malzemelerin hatalarının bulunmasından ziyade 

uçağın burun kısmında bulunan radom’ un tamirden sonra kalınlığının ölçülmesi için 

kullanılmaktadır. Bu yöntem radom’un diğer kısmında bulunan alüminyum tabakada 

oluĢan akımlarla radom kalınlığını karĢılaĢtırılmaktadır. 

3.2.1.6 Termografik muayene 

Termografik muayene metodu nispeten yeni bir tahribatsız muayene yöntemi olup, 

bal peteğinde oluĢan buz ve su parçacıklarının tespitinde, alüminyumdan üretilen 

sandviç yapılarda petek ile tabaka yüzeyler arası yapıĢma eksikliklerini tespit 

etmekte kullanılmaktadır. Termografik kamera ile yapılan tahribatsız muayenelerde 

pozisyonlanma çok önemli olup, test edilecek kısımla dik durum devamlı olarak 

muhafaza edilmelidir. Termografik muayenede en önemli esas ısı farkını tespit 

ederek, hatalı bölgeleri bulmaktır [16]. 
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3.3 Hasarlı Katmanın Kaldırılması 

Hasar sınırları belirlendikten sonra hasarlı kısmın kaldırılması gerekir. ġekil 3.2 de 

göründüğü gibi genellikle hasarı kaldırmak için  bileyici (grinder), zımpara disk, 

tornavida, ince uçlu pense gibi araçlar kullanılır. Çekirdeğin zarar görmemesi için 

sıcak hava üfleyen ısıtıcı da kullanılabilir. ġekil 3.3 de hasarlı üst katmanın 

kaldırılmıĢ görüntüsü yer almaktadır.  

 

ġekil 3.2 : Hasarlı üst katmanın kaldırılması. 

 

ġekil 3.3 : Hasarlı üst katmanın kaldırılmıĢ görüntüsü. 
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3.4 Hasarlı Çekirdek Yapının Kaldırılması 

En üst katman kaldırıldıktan sonra çekirdek yapının durumuna bakılır, hasar 

gördüyse  kaldırılması gerekir. Çekirdek tamamen veya kısmen kaldırılabilir. Eğer 

çekirdek kalınlığı 1 inch den az veya  hasarlı ise Ģekil 3.4 de gösterildiği gibi 

çekirdek tamamen kaldırılır [5].  Çekirdek kalınlığının 1 inch den daha fazla olduğu 

ve çekirdek de kısmi hasarın mevcut olduğu durumlarda çekirdeğin tamamen 

kaldırılmasına gerek yoktur. Uygun kesici araçlar kullanılarak Ģekil 3.5 de 

gösterildiği gibi çekirdeğin hasarlı kısmı kaldırılabilir [13].  

 

ġekil 3.4 : Çekirdeğin tamamen kaldırılması. 

 

ġekil 3.5 : Çekirdeğin kısmen kaldırılması. 
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3.5 Yüzey Katmanlarının Zımpara ile Ġnceltilmesi ( Taper Sand) 

Birçok tamir, tamir bölgesinin zımpara ile inceltilmesini ( taper sand)  gerektirir. 

Ġnceltme, tamir katmanları ile orijinal katmanların bağlanması için gerekli olan alanı 

sağlamak için gereklidir.  Ġnceltme için 3 önemli husus vardır [5] :  

 Uygun incelme oranı, Ģekil 3.6 da gösterildiği gibi 

 Katman sınırlarının tanımlanması, Ģekil 3.7 de gösterildiği gibi 

 Hasarın kaldırılmasının tamamlanması, Ģekil 3.8 de gösterildiğ gibi 

Ġnceltmenin yapılacağı alan çekirdeğin üzerindeki katmanın kalınlığının veya katman 

sayısının bir fonksiyonudur. B777, B737NG ve B787 tamirleri, 6 dan daha az 

katmanlı yüzeyler için 50:1 incelme oranı gerektirirken, 6 ve daha fazla katmanlı 

yüzeyler için 30:1 incelme oranı gerektirmektedir [5]. 

 

ġekil 3.6 : Ġncelme oranı.  

Havacılıkta sık kullanılan bazı kompozit malzemelerin kalınlık ve incelme oranları 

çizelge 3.1 de verilmiĢtir. 

Çizelge 3.1 : Bazı kompozit malzemelerin incelme oranları [5]. 

Malzeme  Malzeme Türü 

ÖrtüĢme ( inch ) 
YaklaĢık kalınlık      

( inch ) 
30:1 

incelme 

50:1 

incelme 

Karbon 

Fiber 
Grade 95 0.12 0.19 0.0038 

Karbon 

Fiber 
Grade 145 0.18 0.29 0.0057 

Karbon 

Fiber 
Grade 190 0.23 0.38 0.0075 

Karbon 

Fiber 
STYLE 3K-70-PW 0.26 0.44 0.0087 

Karbon STYLE 6K-70-PW 0.26 0.44 0.0087 
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Fiber 

Karbon 

Fiber 

STYLE 6K-70-

PW-PB4 
0.26 0.44 0.0087 

Karbon 

Fiber 

STYLE 3K-135-

8H 
0.5 0.75 0.017 

Cam Fiber STYLE 120/220 0.12 0.19 0.0038 

Cam Fiber STYLE 1581/7781 0.3 0.5 0.01 

 

 

ġekil 3.7 : Zımpara sınırının belirlenmesi. 

 

ġekil 3.8 : Yüzeyin belirli incelme oranları ile inceltilmesi.  
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3.6 Koruyucu Kaplamanın Kaldırılması 

 

Ġnceltme iĢleminden sonra katman sınırlarının belirlenmesi için üst kaplamalar Ģekil 

3.9 da gösterildiği gibi scotch bright kullanılarak kaldırılır. Bu iĢlem yapılırken 

fiberin zarar görmemesine özen gösterilir. Tamir için gerekli olan katman sayısı ve 

yapıĢtırıcı (adhesive) katmanı veya zımpara katmanı kullanılıp kullanılmayacağına 

göre kaldırılacak olan kaplamanın miktarı hesaplanır. YapıĢtırıcı katmanı veya 

zımpara katmanı kullanılacaksa ayrı ayrı 0.125 inch eklenir [5].  

 

 
 

ġekil 3.9 : Yüzeydeki koruyucu katmanın kaldırılması.  

3.7 Parçanın Kurutulması 

 

Parçanın kurutulması  birkaç farklı yolla yapılabilir. Bu metodlardan birisi parçanın 

fırında kurutulmasıdır. Ayrıca vakumlama yolu ile veya ısı lambası kullanılarak da 

kurutma iĢlemi yapılabilir. Fırın daha çok tercih ediliyor ama bu yöntem parçanın 

uçaktan sökülmesini ve parçanın fırına sığabilecek boyutlarda olmasını gerektiriyor. 

Vakumlama yönteminde veya ısı lambası kullanımında parçanın lokasyonundan ve 

boyutlarından bağımsız olarak kurutma iĢlemi gerçekleĢtirilebilir. ġekil 3.10 da 

vakumlama yöntemi ile kurutma iĢlemi gösterilmiĢtir. 
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ġekil 3.10 : Vakumlama yöntemi ile suyun kurutulması [13]. 

3.7.1 Suyun etkisi 

 

Suyun kompozit malzeme üzerinde bazı zararlı etkileri bulunmaktadır. Kompozit 

malzeme içinde bulunan rezin doğal olarak zamanla suyu  absorbe eder. Absorbe 

edilen su rezinin camsı geçiĢ sıcaklığını düĢürür. Bu da parçanın yüksek sıcaklıklarda 

mukavemetini azaltır. Ayrıca piĢirme iĢlemi sırasında absorbe edilen su kaynayabilir 

ve tamir yamalarının zarar görmesine veya katmanlar arasında ayrıĢmaya sebep 

olabilir.  

Uçakta kullanılan bir kompozit malzemeyi  ele alırsak, su, sandiviç yapıılı 

malzemenin balbeteği yapısına girince yüksek irtifa sıcaklığında donar, geniĢler ve 

çekirdek yapısına zarar verir. Uzun menzilli uçuĢlarda daha büyük tehlikelere yol 

açabilir [17]. 

Suyun bir baĢka zararlı etkisi ise bulunduğu parçanın ağırlığını artırmasıdır. 

Performansı azaltmasının yanı sıra, uçuĢ kontrol yüzeylerinin dengelerini, flapların 

ve iniĢ takımı kapaklarının kapanmasını da etkiler. 
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3.8  Tamir Edilecek Bölgenin Temizlenmesi 

Tamir yüzeyinde kalıntılar varsa, yapılacak olan tamirin dayanıklılığı ve ömrü 

bundan etkilenecektir. Parça kullanıma baĢladıktan kısa süre sonra tamir 

parçalanabilir. Bu yüzden ilgili tamir yüzeyinin tamirden önce iyi bir Ģekilde 

temizlenmesi gerekir. 

Tamir yüzeyinin temizlenmesi için vakum, pamuksuz bez, kimyasal çözücüler 

kullanılabilir. Kimyasal çözücü olarak, metil etil keton (MEK), metil izobütil keton 

(MIBK), metil propil keton (MPK) veya aseton kullanılabilir [18]. Ayrıca kimyasal 

çözücüler kullanılırken ellere zarar vermemesi için eldiven kullanılmalıdır. 

3.9  Çekirdeğin Hazırlanması 

 

Hasarlı çekirdek iki farklı Ģekilde tamir edilebilir. Çekirdek kısmen hasarlı ise, 

çekirdek bir çeĢit kimyasal bileĢen (potting compound) ile doldurulabilir. Tamamen 

hasarlı ise yeni bir çekirdek ile değiĢtirilebilir. 

Çekirdek seçimi yapılırken hasarlı çekirdek ile aynı malzemede olması veya 

onaylanmıĢ bir alternatif malzeme olması gerekmektedir. Farklı hücresel yoğunluğa 

sahip çekirdek, tamir bölgesindeki gerilimi etkileyeceğinden, parça üzerindeki yük 

dağılımını da etkileyecektir. Çekirdek değiĢimde Ģu basamaklar takip edilebilir : 

 Bir model üzerinde tamir edilecek çekirdeğin yönelimi ve tamir sınırları 

belirlenir,  

 Belirlenen çekirdeğin yönelim yönü dikkate alınarak, tamirde kullanılacak 

büyüklükte çekirdek, düz, keskin bir kesici ile  Ģekil 3.11 de gösterildiği gibi 

kesilir.  

 Kesilen çekirdek yüksekliği zımpara makinesi ile ayarlanır. 

 Çekirdek, bir çözücü içerisinde 60 saniye bekletilerek temizlenmesi sağlanır 

ve bu iĢlem bir kaç defa tekrarlanır. 

 Çekirdek yerleĢtirilmeden önce tamamen kuru ve temiz olmalıdır. 
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ġekil 3.11 : Çekirdeğin hazırlanması. 

3.10 Çekirdeğin YerleĢtirilmesi 

3.10.1 Tüm çekirdek değiĢimi 

 Çekirdek ile aynı boyutta bir kat film yapıĢtırıcı ( film adhesive) kesilir, 

 Çekirdeğin çevre uzunluğu kadar ve çekirdek yüksekliğinden 0.1 inch daha 

büyük olacak Ģekilde "köpük yapıĢtırıcı (foaming adhesive)" denilen 

yapıĢtırıcı kesilir [5], 

 YapıĢtırıcıların üzerinde bulunan koruma filmlerinin çıkarıldığından emin 

olunmalı, 

 Çekirdeğin yerleĢtirileceği yüzeye bir kat film yapıĢtırıcı yerleĢtirilir, 

 Çekirdek çevresi köpük yapıĢtırıcı ile sarılır, 

 Çekirdeğin yönelimi de dikkate alınarak Ģekil 3.12 de gösterildiği gibi 

çekirdek yerleĢtirilir, 

 BirleĢme yerindeki boĢlukları doldurmak için çekirdek çevresindeki fazla 

köpük yapıĢtırıcı parça üzerine katlanır. 

3.10.2 Kısmi çekirdek değiĢimi 

 Çekirdek ile aynı büyüklükte iki kat film yapıĢtırıcı kesilir, 

 Çekirdek ile aynı büyüklükte bir kat prepreg cam-fiber kumaĢ kesilir, 

 Çekirdeğin çevre uzunluğu kadar ve çekirdek yüksekliğinden 0.1 inch daha 

büyük olacak Ģekilde köpük yapıĢtırıcı kesilir, 
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 YapıĢtırıcıların üzerinde bulunan koruma filmlerinin çıkarıldığından emin 

olunmalı, 

 Çekirdeğin yerleĢtirileceği yüzeye Ģekil 3.14 deki gibi film yapıĢtırıcı 

yerleĢtirilir, 

 Film yapıĢtırıcı üzerine bir kat prepreg cam-fiber kumaĢ serilir, 

 Cam- fiber kumaĢ üzerine bir kat daha film yapıĢtırıcı yerleĢtirilir, 

 Çekirdek çevresi Ģekil 3.13 de gösterildiği gibi köpük yapıĢtırıcı ile sarılır, 

 Çekirdeğin yönelimi de dikkate alınarak çekirdek yerleĢtirilir,  

 BirleĢme yerindeki boĢlukları doldurmak için çekirdek çevresindeki fazla 

köpük yapıĢtırıcı parça üzerine katlanır. 

 

ġekil 3.12 : Tam ve kısmi çekirdek yerleĢimi. 

 

ġekil 3.13 : Çekirdeğin etrafına sarılan film ve köpük yapıĢtırıcı. 
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ġekil 3.14 : Çekirdeğin yerleĢtirilmesi. 

3.11 Vakum Torbasına Alma ĠĢlemi 

Vakum torbası tamir parçası ile açık hava basıncı arasında bir çeĢit zar görevi görür. 

Vakum torbası içindeki hava alınarak açık hava basıncının tamir üzerine etkimesi 

sağlanır. Böylelikle kumaĢların tamir yüzeyine tam olarak yapıĢması sağlanmıĢ olur. 

2 çeĢit vakumlama yöntemi vardır : 

1. Parçanın tek yüzeyi kapatılarak vakumlama, 

2. Parçanın zarf Ģeklinde hem alt hem de üsten kapatılarak vakumlama,  

Tek yüzey vakuma alınacaksa yüzeyin temiz olması çok önemlidir. Uçaktan 

sökülemeyen parçalar için bu yöntem uygundur. ġekil 3.15 de gösterildiği gibi 

arasında boĢluk bulunan parçalara iki taraflı vakumlama yapılmaz. Arası boĢ olan 

parçalara Ģekil 3.16 da gösterildiği gibi tek taraflı vakumlama yapılır. Parçada delik 

mevcut ise iki taraflı vakuma alınabilir. Ayrıca yüzeyin pürüzsüz olmadığı veya 

parçanın küçük olduğu durumlarda da iki taraflı vakumlama tercih edilebilir. ġekil 

3.17 de iki taraflı vakuma alma iĢlemi gösterilmiĢtir.  
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ġekil 3.15 : Arası boĢ olan parçalara iki taraflı vakumlama yapılmaz [5]. 

 

ġekil 3.16 : Arası boĢ olan parçalara uygulanan vakumlama iĢlemi [5]. 
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ġekil 3.17 : Kabul edilebilir vakumlama [5]. 

3.11.1 Çekirdek değiĢiminde uygulanan vakumlama iĢlem adımları [5] 

 Tek taraflı ısıtma uygulanacaksa çekirdek çevresine iki veya daha fazla ısıl 

çiftler (thermocouple) yerleĢtirilir. ġekil 3.21 de ayrıntılı olarak 

gösterilmiĢtir. 

 Isı battaniyesi ( Heat Blanket) ile aynı boyutlarda olacak Ģekilde tamir 

bölgesine delikli ayırıcı film (perforated parting film) yerleĢtirilir. 

 Düz ayırıcı filmden veya ısı battaniyesinden daha büyük olacak Ģekilde 

"bleeder" denilen bez yerleĢtirilir.  

 Kullanılacak ısı battaniyesi ile aynı boyutta bleeder bezin üzerine bir kat düz 

deliksiz ayırıcı film (solid parting film) yerleĢtirilir.  

 Çekirdek kenarlarına Ģekil 3.18 de gösterildiği gibi minimum 4 adet ısıl çift 

yerleĢtirilir. ( Fırında veya oda sıcaklığında piĢirme için gerekli değil) 

 Çekirdek üzerine minimum 2 adet ısıl çift yerleĢtirilir. ( Fırında veya oda 

sıcaklığında piĢirme için gerekli değil) 
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 Deliksiz ayırıcı film ile aynı boyutta ısı battaniyesi yerleĢtirilir. 

 Isı battaniyesi üzerine  vakum torbasından bir inch küçük olacak Ģekilde 

"breather" denilen bez yerleĢtirilir. 

 Breather bezin  0.5 inch çevresine sızdırmazlık bandı yerleĢtirilir. Isıl çift ve 

ısı battaniyesi kablolarının bandın üzerinden geçtiğinden emin olunmalı ve 

kablolardan hava kaçağının olmaması için kabloların üzeri ikinci kat band ile 

kaplanmalı. Ayrıca kabloların düz olmasına dikkat edilmeli. 

 Vakum milinin (probe) tabanı breather bezin üzerine yerleĢtirilir. Isıl çift 

kablolarının  veya ısı battaniyesinin üzerine gelmemesine dikkat edilir. 

Vakuma alınacak alanın çapraz köĢelerine yerleĢtirilebilir. 

 Sızdırmazlık bandını minimum bir inch geçecek Ģekilde vakum torbası ile 

tamir alanı kapatılır. 

 Vakum milinin tabanının üstündeki vakum torbası Ģekil 3.20 de gösterildiği 

gibi kesilerek vakum mili takılır. 

 Minimum 22 inch cıva basınç sağlayacak Ģekilde vakum uygulanır. Hava 

kaçağı kontrolü yapılır. 

 Parçanın iki tarafına da ısıtma iĢlemi uygulanacaksa, Ģekil 3.19 da 

gösterildiği gibi iki taraflı vakumlama iĢlemi uygulanır ve 4 adet ısıl çift 

tamirin alt yüzeyine yerleĢtirilir. Ayrıca ısı battaniyesi ve breather bez  

yerleĢtirilir. 

3.11.2 Vakum torbası kaçak testi 

Vakuma torbasının kaçak testi için vakum kaynağı kapatılıp monometre değeri takip 

edilir. Maksimum 5 dakikada 5 inch cıva kayıp olmalıdır [18]. Bu değer 

karĢılanmıyorsa kaçak olabilecek yerler düzeltilmeli. Sızdırmazlık bandı iyice 

sıkıĢtırılabilir. Isıl çift veya ısı battaniyesi kablolarının çevresi sıkıĢtırılabilir. Vakum 

milinin çevresi kontrol edilebilir. Tamir yüzeyi iyi temizlenmemiĢ ise üzerindeki 

tozlar kaçağa sabep olabilir. Bu iĢlemler yapılmasına rağmen minimum basınç değeri 

karĢılanmıyorsa vakum torbası ve sızdırmazlık bandı yenisi ile değiĢtirilmelidir. 

ġartlar uygun ise kaçak oluĢmaması için parça iki taraflı vakuma alınabilir. 
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ġekil 3.18 : Isıl çiftlerin yerleĢimi. 

 

ġekil 3.19 : Ġki taraflı vakuma alma iĢlemi [5]. 

 

ġekil 3.20 : Vakum mili ve tabanının yerleĢimi. 
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ġekil 3.21 : Tek taraflı vakuma alma iĢlemi [5]. 

3.12 Tamirin PiĢirilmesi 

Tamirin parçasının piĢirilmesi orijinal parçanın piĢirilmesi kadar önemlidir. Metal 

malzemelerden farklı olarak kompozit malzemelerin stok Ģekli tamirin kalitesini 

etkiler. Spesifik malzemeler için piĢirme zamanı ve sıcaklığı hakkında ilgili parçanın 

tamir dökümanlarından bilgi edinilebilir. ġekil 3.22 de 250 F sıcaklıkta kür edilen 

örnek bir parçanın sıcaklık zaman dilimleri gösterilmiĢtir. Parçanın piĢirilmesi için 

ısıtıcıya ihtiyaç vardır. Isıtıcının kontrol edilebilir olması çok önemlidir. Sıcaklık 

değerleri ısıl çiftler ile elde edilir. 

Tamirin piĢirilmesi için en çok kullanılan method, bilgisayar kontrollü ısı battaniyesi 

kullanımıdır. Bu makinalar "hot bonder" olarak adlandırılır [19]. Isıl çift ile sıcaklık 

değerleri bu makineye aktarılır. Bilgisayar ısı battaniyesini kontrol eder ve piĢirme 

sıcaklığının belirli aralıkta tutulmasını sağlar. Bu nedenle ısıl çiftlerin yerleĢtirilmesi 

çok önemlidir. Isı battaniyesinin kenarları ve ortasında bulunan ısının verilmediği 

bölgede yer almamasına dikkat edilmelidir. 

3.12.1 PiĢirme zaman dilimleri 

 Basınç gereksinimi 

 Sıcaklık artıĢ oranı 

 PiĢirme sıcaklığı ve süresi 
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 Soğutma oranı 

Minimum 22 inch cıva basınç değeri sağlanması gerekir. PiĢirme sıcaklığına eriĢmek 

için sıcaklık artıĢ oranı hızlı olursa bu tamir kalitesini etkiler. PiĢirme sıcaklığı ve 

süresi de tamirde kullanılan rezinin ve kumaĢların iyi yapıĢması için önemlidir. 

Parçanın soğutulması ilgili tamir dökümanlarında belirtilenden daha hızlı olursa 

parçada gerilme birikmelerine sebep olur. Bu gerilmeler de parça da gözle 

görülmeyen mikro çatlakların oluĢmasına yol açabilir. 

 

ġekil 3.22 : 250F sıcaklıkta ısı battaniyesi kullanılarak yapılan tamirin piĢirme 

zaman dilimleri. 
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4. GENEL PREPREG TAMĠR PROSEDÜRÜ   

Çekirdek tamirinin piĢirilmesi bittikten sonra ilk aĢama çekirdek yüksekliğinin Ģekil 

4.1 de gösterildiği gibi zımpara yapılarak  yüzey ile aynı düzeye getirilmesidir. 

Tamirde kullanılacak olan prepreg kumaĢların yüzey ile aynı seviyede olması 

bakımından zımpara iĢlemi önemlidir. 

 

ġekil 4.1 : Çekirdek yüksekliğinin hazırlanması. 

4.1 Tamir Katmanlarının Hazırlanması 

Kaç kat kumaĢ  kullanılacağı, hangi kumaĢların kullanılacağı, ekstra kumaĢ 

kullanılıp kullanılmayacağı parçanın tamir dökümanlarından veya teknik 

çizimlerinden öğrenilebilir. 

KumaĢlar kesilmeden önce tamir için kullanılacak kumaĢın boyutları Ģekil 4.2 de 

gösterildiği gibi tamir üzerine çizilir ve bu ölçüler Ģekil 4.3 de gösterildiği gibi bir 

model üzerine sınırları aktarılır. Ayrıca her örnek modelde kumaĢın fiber yönü de 

belirtilmelidir. Her kumaĢ ilgili tamir dökümanında belirtilen kumaĢın aynısı 

olmalıdır. Aynısı yoksa, yine ilgili parçanın onaylı bakım dökümanından belirtilen 

alternatif malzemelerden kullanılmalıdır. 
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ġekil 4.2 : KumaĢ sınırlarının ve fiber yönlerinin belirlenmesi. 

 

ġekil 4.3 : KumaĢ boyutlarının model üzerine aktarılması. 

 

Model üzerine aktarılan sınırlar ve fiber yönleri dikkate alınarak Ģekil 4.4 de 

gösterildiği gibi kumaĢlar kesilebilir. KumaĢ kesilmeden önce prepreg kumaĢın 

çözülüp oda sıcaklığına geldiğine emin olunmalı. 
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ġekil 4.4 : Örnek model kullanılarak kumaĢ kesimi. 

4.2 Tamir Katmanlarının Serilmesi 

Sağlam ve dayanıklı bir tamir yapılması için, tamirde kullanılacak her katman doğru 

yerde ve ilgili tamir dökümanında belirtilen fiber yönünde olmalıdır. Tamir 

katmanlarının doğru yerde ve yönde yerleĢtirildiklerinden emin olmak için, Ģekil 4.5 

de gösterildiği gibi önceden belirlenmiĢ bir model kullanılabilir. 

Kullanılacak kumaĢ boyutları ve yönleri bu model üzerinde belirlenebilir. Böylece 

hata yapma ihtimali azalmıĢ olur. Prepreg malzemelerin korunması için üzerlerinde 

koruyucu katman vardır. Tamirde kullanılacağı sırada koruyucu katmanların 

çıkarıldığından emin olunmalıdır. 

KumaĢlar serilmeden önce tamir alanının temizlenmesi tamirin kalitesini artıracaktır. 

 

 

ġekil 4.5 : Tamir katmanlarının serilmesi. 
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4.3 Tamir Katmanlarının SıkıĢtırılması 

Kompozit parçaların üretim aĢamasında her katman serildikten sonra sıkıĢtırılır. Bu 

kat-kat sıkıĢtırma olarak adlandırılır. Bu iĢlem parçadaki havanın dıĢarı çıkmasına ve 

parçadaki gözenekliliğin azalmasına yardımcı olur. Yapısal Tamir Manueli ( 

Structural Repair Manuel- SRM) katmanların serilme aĢamasında sıkıĢtırılmasını 

gerektiğini belirtir. Her katmanın sıkıĢtırlması için Ģekil 4.6 da gösterildiği gibi 

genellikle vakum kullanılır. Islak elle serilerek yapılan tamirlerde (wet lay up) 1 

dakika sıkıĢtırma uygulanırken, her 2 adet prepreg tamir katmanı için 1 dakika 

sıkıĢtırma uygulanır [5]. 

 

ġekil 4.6 : Tamir katmanlarının sıkıĢtırılması. 

 

4.4 Tamir Katmanlarının Vakuma Alınması 

Tamir katmanlarına uygulanan vakum iĢlemi çekirdek değiĢiminkinden farklıdır. 

Tamir katmanları aĢağıda belirtildiği Ģekilde vakuma alınır : 

 Tamir katmanlarının üzerine ısı battaniyesi ile aynı boyutta olacak Ģekilde 

delikli ayırıcı film yerleĢtirilir.  
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 Tamir in çevresinden 0.5 inch uzaklıkta olacak Ģekilde, ısıl değiĢimin farklı 

olacağı yerler dikkate alınarak  4 adet ısıl çift Ģekil 4.8 de gösterildiği gibi 

yerleĢtirilir. Isıl çift kablolarının altına ve üstüne yüksek ısıya dayanıklı bant 

yapıĢtırılır.  

 Delikli ayırıcı film üzerine bir kat bleeder bez yerleĢtirilir. Bleeder bezin 

Ģekil 4.7 de gösterildiği gibi delikli ayırıcı film ile temas etmesi sağlanır. 

 Isı battaniyesi ile aynı boyutta olacak Ģekilde bir kat deliksiz ayırıcı film 

yerleĢtirilir. 

 Tamir boyutundan büyük, ısı battaniyesi ile aynı boyutta veya daha küçük 

olacak Ģekilde pürüzsüz bir tabaka ( caul plate) yerleĢtirilir. 

 Caul plate kullanılmayacak ise ısıl çift kablolarının altına alüminyum 

plakalar bırakılarak kabloların kıvrılıp tamir yüzeyini etkilemesi 

engellenmelidir. 

 Caul plate üzerine tamir merkezine gelecek Ģekilde 2 adet ısıl çift 

yerleĢtirilir. Isıl çift kablolarının altına ve üstüne yüksek ısıya dayanıklı 

bantlar yapıĢtırılır. 

 Merkeze yerleĢtirilen ısıl çiftler ile tamir kenarı arasına 4 adet ısıl çift 

yerleĢtirilir. Isıl çift kablolarının altına ve üstüne yüksek ısıya dayanıklı 

bantlar yapıĢtırılır. Caul plate üzerine toplam 6 adet ısıl çift yerleĢtirilmiĢ 

olur. 

 Tamir çevresini her yönden 2 inch geçecek Ģekilde ısı battaniyesi 

yerleĢtirilir. 

 Isı battaniyesinin üzeri vakum torbasından 1 inch küçük olacak Ģekilde 

breather bez ile kaplanır. Breather bez, bleeder bez ile temas etmelidir. 

 Vakum milinin (probe) tabanı breather bezin üzerine yerleĢtirilir. Isıl çift 

kablolarının  veya ısı battaniyesinin üzerine gelmemesine dikkat edilir. 

Vakuma alınacak alanın çapraz köĢelerine yerleĢtirilebilir. 

 Breather bezin  0.5 inch çevresine sızdırmazlık bandı yerleĢtirilir. Isıl çift ve 

ısı battaniyesi kablolarının bandın üzerinden geçtiğinden emin olunmalı ve 

kablolardan hava kaçağının olmaması için kabloların üzeri ikinci kat band ile 

kapanmalı. Ayrıca kabloların düz olmasına dikkat edilmeli. 

 Vakum milinin tabanının üstündeki vakum torbası kesilerek vakum mili 

takılır ve vakum torbası sızdırmazlık bandı ile kapatılır. 
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 Vakum torbasına kaçak testi yapılır.  5 dakikada maksimum 5 inch cıva 

basınç kaybı olmalıdır. Basınç kaybı daha fazla gözlenirse kaçak olabilecek 

yerler kontrol edilip, sıkıĢtırılır. Engellenemez ise vakum açılıp yeniden 

yapılır [18]. 

 

ġekil 4.7 : Tamir katmanlarının vakuma alınma iĢlemi. 

 

ġekil 4.8 : Isıl çiftlerin yerleĢiminin üstten görünümü. 

4.5 Tamir Katmanlarının PiĢirilmesi 

Ġlgili uçağın yapısal tamir manuelinde ( Structural Repair Manuel) belirtilen değerler  

dikkate alınarak  sıcak yapıĢtırıcı ayarlanır. SRM limitlerinin dıĢına çıkılması tamirde 

hasarların oluĢmasına sebep olabilir. PiĢirme sıcaklığı ve piĢirme süreleri ayarlanır. 
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PiĢirme sıcaklığı ayarlanırken SRM de verilen limitlerin maksimum değerleri 

kullanılmaz. Sıcaklık artıĢ oranı Ģekil 4.9 da gösterildiği gibi 2 - 8 
0
F olarak verilmiĢ 

ise 2 - 5 
0
F olarak ayarlanır ki sıcaklık bu değeri geçtiği zaman uyarı versin ve tamir 

zarar görmeden müdahele edilebilsin. Tüm ısıl çift ve ısı battaniyesinin sıcak 

yapıĢtırıcı ile bağlantılı olması sağlandıktan sonra piĢirme iĢlemi baĢlatılabilir. 

Çekirdek değiĢiminde uygulanan piĢirme iĢleminde olduğu gibi tamir takip edilir ve 

gerektiğinde müdahele edilir. 

 

ġekil 4.9 : 250F - emdirilmiĢ kumaĢ kullanılarak yapılan tamirin piĢirme zaman  

                      dilimleri [5]. 

4.6 Test AĢaması 

PiĢirme sonrasında tamirin kalitesini anlamak için bazı testler yapılır. En basit 

yöntemi Ģekil 4.10 da gösterildiği gibi tap testtir. Tap test ile katmanlar arasında 

ayrıĢmanın olup olmadığı anlaĢılabilir. Daha ayrıntılı bilgiler elde etmek için 

tahribatsız muayene ( Non Destructive Testing-NDT) yöntemleri de kullanılabilir. 
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ġekil 4.10 : Test aĢaması. 

Ġlgili testler yapıldıktan sonra zımpara ile düzeltme iĢlemi yapılıp, SRM prosedürüne 

göre gerekli kozmetik iĢlemleri yapılarak parça servise verilebilir. 
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5. GENEL ISLAK ELLE YATIRMA ( WET LAYUP ) 

Islak elle yatırma tamiri uygulanacağı zaman, kumaĢa reçine emdirilmeli ve 

reçinenin kumaĢın içine iĢlemesi sağlanmalıdır. Reçine kumaĢa ne kadar iyi 

emdirilirse tamir kalitesi o kadar iyi olacaktır. Doğru miktarda reçinenin kullanılması 

çok önemlidir, az veya fazla olması tamirin dayanıklılığını etkileyecektir. Reçine 

içine giren hava veya kumaĢ içinde bulunan hava da tamirin kalitesini etkiler. Reçine 

ile emdirilmiĢ kumaĢ katmanları serilmeden önce çekirdek zımpara ile düzeltilir ve 

prepreg tamirde olduğu gibi tamirde kullanılacak kumaĢ boyutları Ģekil 5.1 de 

gösterildiğ gibi bir model üzerine çizilir. 

 

ġekil 5.1 : Islak- elle yatırma tamiri için kumaĢ boyutlarının örnek modele 

aktarılması. 

5.1 KumaĢın Reçine ile Emdirilmesi 

Kullanılacak reçine miktarını belirlemek için kumaĢın ağırlığı ölçülür.  
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 Karbon fiber kumaĢlar için kullanılacak toplam reçine miktarı kumaĢın 

ağırlığının 1,3 katı alınır [18]. 

 Cam fiber kumaĢlar için kullanılacak toplam reçine miktarı kumaĢın ağırlığı 

kadardır. 

Kullanılacak reçine miktarının her kumaĢ için ayrı ayrı belirleneceği 

unutulmamalıdır. Reçinenin karıĢtırılan kap içinde de kalacağı göz önünde 

bulundurularak 5-10 gram fazla kullanılabilir [5]. KumaĢ Ģekil 5.2 de gösterildiği 

gibi reçine ile emdirildikten sonra  örnek model kullanılarak kesilip çekirdek üzerine 

yerleĢtirilir. YerleĢtirme iĢlemi ve sonraki aĢamalar prepreg method ile aynıdır. 

 

ġekil 5.2 : KumaĢın reçine ile emdirilmesi. 

5.2 Vakum Metodu ile KumaĢa Reçine Emdirilmesi 

Reçinenin kumaĢa emdirilmesi iki farklı yolla yapılır. Birinde vakum kullanılırken 

diğerinde kullanılmaz. Vakum ile reçinenin kumaĢa emdirilmesi daha çok tercih 

edilen bir yöntemdir. En iyi sonuç bu yöntemle elde edilir [5]. Tek taraflı veya iki 

taraflı vakuma alma iĢlemi uygulanabilir. Bir masa üzerinde tek taraflı vakuma alma 

en iyi yöntemdir [5]. 

Tek taraflı vakum iĢlemi Ģu adımlar takip edilerek yapılabilir : 
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 Uygun büyüklükte düz bir masa ayarlanmalı, 

 Masanın çevresinde minimum 4 inch mesafe kalacak Ģekilde kullanılacak 

alanın çevresi Ģekil 5.3 de gösterildiği gibi sızdırmazlık bandı ile çevrelenir. 

 Sızdırmazlık bandın kenarına 1-2 inch geniĢliğinde breather bez yerleĢtirilir. 

 Kesilecek kumaĢların boyutlarının çizildiği model ayırıcı film katmanı 

masanın üzerine serilir. 

 Model üzerine kullanılacak kumaĢ serilir. 

 KumaĢ ile bandın kenarına yerleĢtirilen breather bezin arasına hava geçiĢinin 

sağlanması için Ģekil 5.4 de gösterildiği gibi bir parça breather bez bırakılır. 

Bu, kumaĢtan havanın alınmasını sağlar. 

 KumaĢın ortasına reçine dökülür. KumaĢın çevrelerine gelecek Ģekilde 

dağıtılmamalıdır. Merkeze dökülmesine dikkat edilmelidir. 

 Vakum milinin tabanı kenara bırakılan breather bezin üzerine yerleĢtirilir. 

 Model ayırıcı film kumaĢın üzerine katlanır. 

 Kenarlar hava kaçağı olmayacak Ģekilde sızdırmazlık bandı ile yapıĢtırılıp, 

vakum uygulanır. 

 Havanın kumaĢtan çekilmesi için 1-2 dakika beklenir. 

 Merkezde bulunan reçine kumaĢın üzerine eĢit Ģekilde ve merkezden 

köĢelere doğru dağıtılır. Reçinenin kumaĢı taĢmamasına dikkat edilir. 

Reçinenin kumaĢa eĢit ve doğru Ģekilde dağıtılmaması tamirin kalitesini 

etkiler. 

 

ġekil 5.3 : Islak- elle yatırma tamirinde kullanılacak kumaĢın tek taraflı vakuma 

alınması.  



44 

 

ġekil 5.4 : Islak- elle yatırma tamirinde kullanılacak kumaĢın tek taraflı vakum    

                       iĢleminde yerleĢim planı. 
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6. TAMĠRLERĠN KARġILAġTIRILMASI 

 

Bu bölümde, 200 
o
F ıslak elle yatırma (wet lay up) ile yapılan tamir yöntemi, 250 

o
F 

önceden rezin emdirilmiĢ (prepreg) kumaĢ kullanılarak yapılan tamir yöntemi ve 350 

o
F önceden rezin emdirilmiĢ (prepreg) kumaĢ ile yapılan tamir yöntemleri çizelge 6.1 

de gösterildiği gibi karĢılaĢtırılmıĢtır.  

Çizelge 6.1  : Tamir yöntemlerinin karĢılaĢtırılması. 

  

200 oF                                                             
( Wet Lay up ) 

250 oF                                                                                                 
( Prepreg)  

350 oF                                                                                                 
( Prepreg)  

Tamir Süresi 3 1 2 

Yetenek 3 1 2 

Dayanıklılık 2 3 1 

Maliyet 1 2 2 

Tamir Ömrü 2 3 1 

Kuruma Süresi 1 2 3 

Risk 2 1 3 

Malzeme 
Edinebilme 

1 2 3 

Zorluk 2 1 3 

  1 : iyi                2 : orta                 3: kötü 
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7. KOMPOZĠT PLAKANIN ÇEKME DENEYĠ 

Sağlam, hasarlı ve onarılmıĢ kompozit plakaların mukavemet değerlerinin 

karĢılaĢtırılabilmesi için 3 ayrı test parçası hazırlanıp çekme deneyi uygulandı. Test 

parçalarının hazırlanması, deney düzeneği ve deney sonuçları ayrıntılı bir Ģekilde 

açıklanmıĢtır. 

7.1 Test Parçalarının Hazırlanması 

150mm x 30mm x 10mm ölçülerinde 3 ayrı sandviç yapılı kompozit parça hazırlandı. 

Bu test parçalarından ikisi çekiçle hasarlanıp, biri prepreg kumaĢlar kullanılarak 

onarıldı diğeri de hasarlı olarak kaldı. Çekme deneyinde test parçaları kenarlarından 

tutulurken deforme olmamaları için kenarları iki kat ekstra karbon fiber kumaĢla 

güçlendirildi. Test parçaları Ģekil 7.1 de gösterilmiĢtir. 

 

    ġekil 7.1 : Test parçaları. 

7.2 Deney Düzeneği 

Çekme testleri sırasında MTS 647 deney donanımı kullanılmıĢtır. Deney donanımı 

 hidrolik kuvvet uygulayıcısından ve  yük hücresinden oluĢmaktadır. Ayrıca 

hazırlanan çekme numunelerini yük hücrelerine bağlamak için bağlantı kıskaçları 
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kullanılmıĢtır. Çekme deneyi için kullanılan hidrolik kuvvet uygulayıcısı, yük 

hücresi ve bağlantı kıskaçları ġekil 7.2’de gösterilmiĢtir. 

 

 

ġekil 7.2 : Hidrolik kuvvet uygulayıcısı, yük hücresi ve bağlantı kıskaçları. 

Sağlam, hasarlı ve onarılmıĢ olmak üzere 3 ayrı test parçasına çekme deneyi 

uygulandı. Öncelikle test parçaları deney düzeneğindeki çenelere sabitlendi. Test 

parçalarının kenarları 2 MPa basınçla sıkıĢtırıldı. Dakikada 2 mm uzama olacak 

Ģekilde çekme deneyi gerçekleĢtirildi. Deney düzeneği Ģekil 7.3 de gösterilmiĢtir. 

 

                                                   ġekil 7.3 : Deney düzeneği. 
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7.3 Deney Sonuçları  

Sağlam parça için elde edilen gerilme gerinim eğrisi Ģekil 7.4 de gösterilmiĢtir. 

 

 

                                ġekil 7.4 : Sağlam parça için gerilme-gerinim eğrisi. 

Hasarlı parça için gerilme gerinim eğrisi Ģekil 7.5 de gösterilmiĢtir. 

 

                            ġekil 7.5 : Hasarlı parça için gerilme-gerinim eğrisi. 

OnarılmıĢ parça için gerilme gerinim eğrisi Ģekil 7.6 de gösterilmiĢtir. 
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                                  ġekil 7.6 : OnarılmıĢ parça için gerilme-gerinim eğrisi. 

Grafiklerde görüldüğü gibi hasarlı kompozit parça onarılarak mukavemeti 

artırılmıĢtır. Test parçalarının maksimum gerilme değerleri Ģekil 7.7 da gösterildiği 

gibi karĢılaĢtırılabilir. 

 Maksimum Gerilme ( Mpa )   %  

Sağlam Parça  64,927 100 

Hasarlı Parça  40,177 62 

OnarılmıĢ Parça  49,509 76 

            ġekil 7.7 : Test parçalarının maksimum gerilme değerlerinin karĢılaĢtırılması. 
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8. DEĞERLENDĠRME 

Bu çalıĢmada havacılıkta sık kullanılan kompozit malzemelerde meydana gelen 

hasarların tespiti ve bu hasarların onarım yöntemleri ile ilgili araĢtırma yapılmıĢ ve 

örnek kompozit plaka üzerinde hasar oluĢturularak bu hasarın tespiti ve onarım 

basamakları ayrıntılı bir Ģekilde aktarılmıĢtır. 

Yapılan çalıĢmanın ilk aĢaması kompozit katmanların eksenlerinin tanımlanması ve 

birden fazla katmanın bir araya gelmesi sonucu oluĢturulan laminant yapının toplam 

gerilme ve gerinim değerlerinin matrisler kullanılarak hesaplanmasıdır. Sonraki 

aĢama da kompozit  plaka üzerinde hasarın oluĢturulmasıdır. OluĢan bu hasarın 

sınırları hasar tespit yöntemleri kullanılarak belirlenmiĢtir. Hasar sınırları 

belirlenirken kurĢun kalemin korozyona sebep olabileceğinden kullanılmaması ve 

çizimlerde yuvarlak geçiĢlerin kenarlarda oluĢacak olan gerilmeleri azaltacağı için 

tercih edilmesi anlaĢılmıĢtır. Belirlenen sınırlar referans alınarak, hasarın uygun 

aletler kullanılarak  kaldırılması sonraki aĢamayı oluĢturmuĢtur. Hasar katmanları 

kaldırılırken incelme oranlarına dikkat edilmesi gerektiği anlaĢılmıĢtır. 

Hasarlı katmanlar kaldırıldıktan sonra çekirdek hasarlı ise çekirdeğin de kaldırılması 

gerektiği,  kaldırılmadan önce  çekirdeğin yöneliminin hangi yönde olduğunun 

belirlenmesi gerektiği aktarılmıĢtır. Suyun çekirdeğin yapısına ne tür zararlar 

verebileceği aktarılmıĢ, dolayısıyla hasarlı bölgenin kurutulmasının çok önemli 

olduğu anlaĢılmıĢtır.  

Kaldırılan hasarlı bölgenin uygun çekirdek ve katmanlar ile kapatılması için ilgili 

Yapısal Tamir Manuel ( Structural Repair Manuel ) ' inin dikkate alınması gerektiği 

vurgulanmıĢtır. Kullanılacak kumaĢ türüne göre iki ayrı tamir yönteminin olduğu 

belirtilmiĢ ve her bir yöntem ayrıntılı bir Ģekilde aktarılmıĢtır. Serilen kumaĢların iyi 

yapıĢmasının sağlanması için vakuma alınarak sıcak yapıĢtırma yapan makinelerin 

kullanıldığı belirtilmiĢtir. Tamir sonucunda hasarlı bölgenin test edilmesinin önemi 

de vurgulanmıĢtır. 



52 

Deney aĢamasında ise sağlam, hasarlı ve onarılmıĢ test parçaları kullanılarak 3 ayrı 

çekme deneyi uygulanmıĢtır. Çekme deneyinde test parçalarının kenarlarının 

ezilmemesi için 2 kat karbon fiber kumaĢla güçlendirilmiĢtir. Deney sonucunda 

hasarlı parçanın maksimum gerilmesinin sağlam parçaya oranla % 38 azaldığı, 

uygulanan prepreg tamir sonrasında maksimum gerilmesinin hasarlı parçaya oranla 

%14 arttığı gözlenmiĢtir.  

Sonuç olarak, her iki tamir yöntemi de belirlenen kriterler dikkate alınarak 

karĢılaĢtırılmıĢtır. Ġleriki çalıĢmalarda, yeni tamir yöntemleri geliĢtirilip uçağın çeĢitli 

bölgeleri için uygulanabilirliği test edilebilir. Böylelikle uçağın operasyondan geri 

kalmasına neden olacak hasarların daha kısa sürede onarılıp uçağın tekrar 

operasyona kazandırılması sağlanabilir.  
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