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HAVACILIKTA KULLANILAN KOMPOZIT MALZEMELERDE HASAR
TESPIiTi VE ONARIM YONTEMLERI

OZET

Bu c¢alismada havacilikta sik kullanilan kompozit malzemelerde meydana gelen
hasarlarin tespiti ve bu hasarlarin onarim yontemleri ile ilgili aragtirma yapilmis ve
ornek kompozit plaka iizerinde hasar olusturularak bu hasarin tespiti ve onarim
basamaklar1 ayrintili bir sekilde aktarilmistir. Oncelikle kompozit plaka iizerinde
cekic ile hasar olusturulmustur. Olusan bu hasarin tespiti i¢in kompozit
malzemelerde hasar tespit yontemlerinden olan tab testi uygulanarak hasarin sinirlari
belirlenmistir. Belirlenen bu sinirlar dikkate alinip, hasarl iist yiizey, uygun kesici
aletler kullanilarak kaldirilmistir.

Sonraki asamada c¢ekirdekte hasarin olup olmadig1 kontrol edilmistir. Bu ¢alismada
cekirdek hasarli oldugu i¢in c¢ekirdek de kaldirilmigtir. Hasarli bdlge uygun
kimyasallar kullanilarak temizlenmistir. Cikarilan cekirdegin boyutlarina uygun
olacak sekilde yeni c¢ekirdek gerekli kimyasal yapistiricilar kullanilarak
yerlestirilmistir. Yerlestirilen c¢ekirdegin tam yapigmasi i¢in sicak yapistirma
makineleri kullanilmistir.

Ust yiizeyin kumaslarla kaplanmasi asamasinda kullamlacak kumas tiiriine gore iki
ayr1 onarmm ydntemi mevcuttur : Onceden rezin emdirilmis kumaslar (Prepreg) ve
sonradan rezin emdirilen kuru kumaglar (Wet-layup). Bu ¢aligmada her iki yontem
de ayr1 ayr1 uygulanmistir. Her iki ¢alisma icin de uygun kumas tiirleri belirlenip
gerekli boyutlarda kesilmistir. Kesilen kumaslar, yiizeyden kaldirilan katman sayisi
kadar, c¢ekirdek tizerine serilmistir.

Son olarak serilen kumaslarin yapismasinin saglanmasi i¢in kiir islemine gecilmistir.
Kiir islemi igin oncelikle kompozit plaka vakuma alinmis ve daha sonra sicak
yapistirma islemine ge¢ilmistir. Sicak yapistirma makinelerine uygun sicaklik
artislar1  ve islem siliresi tanimlanarak onarim siirecinin son basamagi da
tamamlanmigtir. Sicak yapistirma siliresi sona erdikten sonra kompozit plaka
vakumdan ¢ikarilarak yapilan tamir tab testi ile test edilmistir.

Tamirin kalitesi, diizenli ¢alisma ile dogru orantilidir. Segilen kumas tiirleri, kuru
kumasglar kullanilarak sonradan rezin eklenecekse eklenen rezinin miktari, vakuma
alinma sirasinda hava kacaginin olmamasi i¢in tamirin yapildigi ortamin tozdan
arindirilmis olmasina dikkat edilmesi tamirin kalitesini etkileyen sebepler arasinda
sayilabilir. Bu c¢alismada yukarida bahsedilen islem adimlari ayrintili olarak
aktarilmistir. Daha agiklayic1 olmasi bakimindan da fotograflar kullanilmistir. Sonug
olarak, uygulanan her iki tamir yontemi karsilastirilmigtir.
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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. GIRIS

Bu c¢alismada havacilikta sik kullanilan kompozit malzemelerde meydana gelen
hasarlarin tespiti ve bu hasarlarin onarim yontemleri ile ilgili aragtirma yapilmis ve
ornek kompozit plaka iizerinde hasar olusturularak bu hasarin tespiti ve onarim

basamaklar1 ayrintili bir sekilde aktarilmastir.

Sekil 1.1 de gosterildigi gibi sandvi¢ yapili kompozit malzemelere ¢ekme (tension),
basma (compression), kesme (shear) ve egilme (bending) gibi mekanik testler
uygulanarak mukavemetleri hakkinda bilgi edinilebilir [20]. Bu g¢alismada sadece

cekme testi uygulanmustir.

1. l 4
T

Basma Testi

2. Y YYYY!
| F
IIIVI#Y
Cekme Testi
3.

Egilme Testi

Kesme (Shear) Testi

Sekil 1.1 : Kompozit Malzemelere uygulanan Testler.

Insanoglu, ilk caglardan beri kirilgan malzemelerin igine bitkisel veya hayvansal
lifler koyarak kirilganlik 6zelligini gidermeye c¢aligmistir. Bu konuda en iyi 6rnek
kerpigtir. Kerpi¢ tliretiminde, killi camur i¢ine katilan saman, sarmagsik dallar1 gibi

sap ve lifler kerpicin mukavemetini artirmaktadir. Ozellikleri ve lif yonleri farkli



agac levhalar iist lste istiflenerek yapilan ok yaylar1 bir baska Ornek olarak
verilebilir. Sekil 1.2 de grafit ile gii¢lendirilmis ince plaka kullanilarak iiretilen
kompozit malzeme goriilebilir. Ayrica hidrolik baglayicilar ve elyaf malzeme
kullanilarak yapay tas plakalarin iiretim yontemi hakkinda 19. yy baglarinda alinmis
patentlere rastlanmaktadir. Ilk kez ince levha yapiminda kullanilan ¢imento ve asbest

kompozitleri yillarca kullanilmis ve bu giin hala kullanilmaktadir [1].

Sekil 1.2 : NGP-SG102 Grafit ile gii¢lendirilmis ince plaka [2].

Ote yandan, giiniimiizde kompozitlerin donatilmasinda yaygm olarak kullanilan
liflerle ilgili uygulamanin ¢ok yeni olmadigi arastirmalardan da anlasilmaktadir.
Ornegin cam liflerinin {iretimi, eski Misir’a kadar dayanmaktadir. Dahas1 M.O. 1600
yillarinda Misir’da ince cam liflerinin imalatinin , XVIII. Hanedan devrinden kalan,
farkli renkte cam liflerinden elde edilen ¢esitli esyalardan anlasilmaktadir [3].
Liflerle takviye edilmis sentetik regineler 1950’li yillardan itibaren endiistride
kullanilmaya baslanmistir. Bu malzemenin en taninmis grubunu “cam elyaf takviyeli
polyester (CTP)” olusturmaktadir. Ulkemizde “fiber-glass (CF)” diye taninan bu
malzemeler, 1960’11 yillardan itibaren siv1 tanklari, ¢att levhalari, kiigiik boy deniz
tekneleri gibi elemanlarin imalatinda kullanilmaktadir. Ulkemizde seri iiretimi

yapilmis ilk yerli otomobil olan “Anadol”un kaportasi da bu malzemedendir [4].

Kompozit malzeme teknolojisindeki gelismelerle birlikte, sanayi ve teknoloji
uygulamalarinda gittikge artan oranlarda kullanilmaya baslanmustir. Ozellikle ugak
sanayisinde ve daha pek cok sektorde onemli Olglide kullanilan kompozitler
tizerindeki bilimsel c¢alismalar yogun bir sekilde devam etmektedir. Kompozit

malzemeler yapilar1 ve Ozellikleri sayesinde cok cesitli alanlarda kullanilir. Her



sektoriin farkli ihtiyaglar1 ve beklentileri oldugundan, kompozit malzemelerin, iirtin
esneklikleri 6nemli bir avantaj olarak karsimiza g¢ikmaktadir. Kompozitler, farkl
sektorlerde hammadde olarak kullanildig: gibi imalat yardimci ekipmanlari olarak da
kullanilirlar. Kompozit malzemelerin 6nemli avantajlarindan biri de kolayca tamir

edilebilir olmalaridir. Kompozitler, kolayca kesilir, delinir, zimparalanir.






2. MALZEMELERIN MEKANIK OZELLIiKLERIi

Miihendislik disiplini, malzemelerin mekanik 6zelliklerini, bir cisme uygulanan dis
kuvvet ile bunun sonucunda olusan yer degistirme arasindaki iligski olarak tanimlar.
Bu iligki kati mekanigi biliminden tiiremistir. Malzeme 6zelliklerinde malzemenin
fiziksel davranisi ve yer degistirme miktar ile ilgili baz1 varsayimlar yapilir. Bu
varsayimlar malzeme 6zellikleri denklemlerini kati mekanigi denklemlerinden daha
basit olmasmi saglar. Denklemleri dogru kullanmak i¢in bu varsayimlar dogru

anlasilmalidir.

Varsayimlar ;

- Tiim yerdegistirmeler cisme gore cok kiiciiktiirler,

- Yiik ile yer degistirme arasindaki iligki lineer elastiktir.

- Izotropi, malzeme &zelliklerinin yénden bagimsiz olarak malzemenin heryerinde
ayni Ozellik gostermesi demektir. Bir ¢cok malzeme, metaller dahil, izotropiktir [5].

Sekil 2.1 de farkli malzemelerin gerilme gerinim egrileri gosterilmistir.

Farkli malzemelerin Gerilme-Gerinim Egrileri
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Sekil 2.1 : Kompozit malzemeler ile bazi1 metallerin gerilme-gerinim egrisi [5].



2.1 Makro Mekanik

2.1.1 Katman ozellikleri

Kompozit malzemeler i¢in gerilme ve gerinim ile ilgili denklemleri gelistirmek igin
her katmanin malzeme 6zellikleri bilinmelidir. Katman &zellikleri genellikle 2 yone
gore verilir. Her katman 1-2 koordinat sistemine gore serilir. 1 yonii fiber yoniine

paralel, 2 yonii ise fiber yoniine diktir. Sekil 2.2 de daha ayrintili goriilebilir.

E;, 1 yoniindeki eksenel elastisite modiiliidiir. E,, 2 yoniindeki eksenel elastisite

modiiliidiir. Bunlar genelde farkli degerlere sahiptirler.

Gi2, 1-2 diizlemindeki kayma modiiliidiir.

V12, 1-2 diizleminde, 1 yoniinde uygulanan gerilme i¢in poisson orani.
V1, 1-2 diizleminde, 2 yoniinde uygulanan gerilme i¢in poisson orani.

Bunlar kompozit malzemelerde genelde farkli degerlere sahiptirler, ama

Vi =Yt é (2.1)
denklemini saglar.

Bu tanimlar kullanilarak tek katman i¢in Hook kanunu yazilabilir ;

[ Ey Eyvy, 0 ]
01 1—-v5,vy 1—v1,vy &
Oz | = Eivy, E, 0 &2
Tz 1—v,v, 1—v,vy £¥:
| 0 0 G,
Matriste bu degerler Qj; terimlerine indirgenmistir.
G = 1—v,0y (2.2)
_ E1v21 —0
12 —1 Y 21 (2_3)



Q22 = (2.4)

1—v,,vy

Qs6 = Q12 (2.5)

Bu denklemler sadece tek katmanin gerilme ve gerinim degerlerini hesaplamak igin

gecerlidir.

-PX Kumas

Klasik -P Kumas

Kompozit malzemelerde koordiant sisteminin tanimlanmasi

Sekil 2.2 : Kompozit malzemelerde koordinat sistemi [6].

2.1.2 Makro mekanik semboller

Kompozit malzemelerin 6zellikleri ile ilgili sik kullanilan terimler sunlardir [7] :

» Cjj, gerinimin fonksiyonu olarak, katilik matrisinde yer alan, gerilim ile ilgili
elemanlardir.

> Sij, gerilimin fonksiyonu olarak, gevseklik matrisinde yer alan, gerinim ile ilgili
elemanlardir. Gevseklik matrisi katilik matrisinin tersidir.

> Qjj, indirgenmis katilik matrisinde yer alan elemanlardir. Bu matrisdeki elemanlarin
katilik matrisindeki elemanlardan farki, tek katli kumas ve ince tabaka ylizey kabuli

yapmasidir.



> Qjj, doniisen indirgenmis katilik matrisi elemanlaridir. Referans ekseni malzeme
ekseninden dondiiriirseniz, doniisen indirgenmis katilik matrisi, eksenel - kayma
gerilmelerini ve gerinimleri hesaplar.

> Sij, doniisen indirgenmis gevseklik matrisi elemanlaridir. Doniisen indirgenmis

katilik matrisinin tersidir.

Tanimlanan tiim bu terimler malzemenin 6zellikleri ile ilgilidir.

2.2 Déniisen-Indirgenmis Katiik Denklemleri

1 ve 2 eksenleri disindaki gerilme ve gerinimleri hesaplamak i¢in doniisen-
indirgenmis katilik denklemleri kullanilmalidir. Doniisen- indirgenmis katilik
elemanlarinin indirgenmis katilik elemanlari tiiriinden yazilan denklemleri agsagidaki
gibidir [8]:

Q11 = Q11c08*0 + 2(Q15 + 2Q44)sin?Oc0s?0 + Q,,sin*O (2.6)
Q12 = (Q11 + Q22 — 4Q46)sin?0cos%0 + Q1,(sin*O + cos*O) 2.7)
Q22 = Q5,c05%0 + 2(Q45 + 2Q4¢)sin?>Ocos?O + Q,,5in*O (2.8)
Q16 = (Q11 — Q12 — 2Q46)sinOc0s30 + (Q12 — Q22 + 2Qs6)c0sOsin30) (2.9)
Q26 = (Q12 — Q22 + 2Q46)sinOc0s30 + (Q11 — Q12 — 2Q¢6)c0sOsiN3O) (2.10)
Qo6 = (Q11 + Q22 — 2Q12 — 2Q46)5in%0c05%0 + Qg (sin*O + cos*O) (2.11)

® : Laminant referans ekseni ile katman ekseni arasindaki ag1

Bu denklemler bize kuvvetlerin ve yer degistirmelerin katman yiizeyindeki herhangi
bir eksen iizerinde iliskilendirilmesini saglamaktadir. Sekil 2.3 de bazi kumas

katmanlarinin dizilimi ve eksenleri gdsterilmistir.



Laminant Referans Ekseni

(0/90/+45/45),
= (0/90/+45/-45/-45/+45/90/0)

(0/(90)/(+45),/(-45),)
= (0/90/90/90/+45/+45/-45/-45/
-45/-45/+45/+45/30/90/30/0)

(0/(90),/+45/-45/0).

= 45/-45/0/-45,

Katman Dizilim Ornekleri

Sekil 2.3 : Kompozit malzemelerde katman dizilim 6rnekleri [9].

2.3 ABD Matrisi

[ My | [B1i6 Bas Bss Dis Dy Deel | Kyy |
n ) .
Ay = Z Qijf dz (2.12)
k—1 Zk-1

e Ny, X yoniinde birim uzunluga etki eden eksenel kuvvettir.

e Ny, Y yoniinde birim uzunluga etki eden eksenel kuvvettir.

e N,y xy diizleminde birim uzunluga etki eden kesme kuvvetidir.

e My, x yoniinde etki eden momenttir,

e My, y yoniinde etki eden momenttir.

e My, Xy diizleminde etki eden biikme momentidir.

e &, ,x yoniindeki gerinimi ifade eder. Ust indis olan "0" ise kacinci katmana
ait oldugunu gosterir. Ornek olarak "0" sayisiin orta katmani gosterdigi

sOylenebilir.



® &, ,y yoniindeki gerinimi ifade eder.

® Vxy, XYy diizleminde etki eden kayma modiludiir.
e K tabakanin egriligini ifade eder.

e Kxy, tabakanin biikiilme egriligini ifade eder.

® 7;-Zj, 1 numarali katman ile j numarali katman arasindaki mesafe

(z ekseninde)

2.3.1 A matrisi

o Ay ve Ay, elastisite modiilii (E) gibi diisiiniilebilir.

e Aj,, poisson orani (v) gibi diisliniilebilir.

o Ags, kayma modiilii (G) olarak diisiiniilebilir.

o Ajs ve Ay, kayma geriniminin eksenel kuvvet ile iliskisini gdsterir. Bu iki
degerin sifir olmamas1 durumunda, eksenel yonde bir kuvvet uygulanirsa
laminant yapida kayma yoniinde deformasyon olusur. Eger laminat yapida
kumaslar dengeli dizilmis ise bu iki deger sifir olur [10]. Pozitif yondeki
kumas sayilarmin negatif yondeki kumas sayilarina esit olmasi laminat

yapinin dengeli oldugunu gosterir.
2.3.2 B matrisi

B matrisi, katman diizlemindeki ve diizlem disindaki kuvvetlerin yerdegistirme ile
iliskisini belirtir. B matrisindeki elemanlarin sifir olmamasi, eksenel veya kayma
kuvveti uygulandigl zaman laminant yapinin egilecegini ve biikiilecegini gosterir.
Laminant yapmin simetrik olmasit durumunda, B matrisindeki elemanlar sifir olur
[10]. Sekil 2.4 de B matrisi sifir olan ornek bir katman dizilimi gosterilmistir.
Laminant yapida orta katmanin iizerindeki ve altindaki kumaglar ayni sekilde

dizilmisler ise simetrik oldugu sdylenebilir.
2.3.3 D matrisi

D matrisi katman diizlemi disindaki kuvvetlerin katman diizlemi disindaki yer
degistirme ile iliskisini belirtir. A matrisindeki elemanlar ile benzerdir, sadece
gerinim yerine egrilik, kuvvet yerine de moment dikkate alinir. D1 Ve Dyg egilme ile

biikiilme arasindaki iliskiyi belirler. Bu degerler sifir degil ise, biikiilme momenti
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uygulaninca katman egilecektir. Sekil 2.5 de D1 ve Dog degerleri sifir olan 6rnek bir

katman dizilimi gosterilmistir.

Katman dizilimi : (+45/90/+45/0)s
Simetrik-Dengesiz

N g,
| 163 142 0 0 07| =,
¥ 163 512 142 0 0 0|8
Ny | _ 142 142 174 0 0 0 ||vs?
M, 0 0 0 110 79 72| &,
M, 0 0 079 227 72| g,
Mgl Lo 0 0 72 72 83|k,

Sekil 2.4 : (+45/90/+45/0)s katman dizilimi i¢in ABD matrisi [5].

Katman Dizilimi : (+45/+45/0/0/90/90/-45/-45)

Antisimetrik - Dengeli

0

g" 512 163 0 —2350 0 —3520 E"D
¥ 163 512 0 0 2350 —3520|| &

Nyl _[ o 0 174 -3520 -3520 0 |y’

M, —2350 0 —3520 150 98 0 Ky

M, 0 2350 —3520 98 150 0 K,
M —3520 —3520 0 0 0 102 K

o Xy

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

2.4 Ortalama Katihk Degeri ( Average Stiffness )

Tiim ABD matrisinin hesaplanmasi olduk¢a zordur ve genelde bilgisayar programi
gerektirir. Alternatif olarak ortalama katilik degeri kullanilir. Ortalama katilik degeri
A matrisinin elemanlari ile iligkilidir. Ortalama katilik degerli hesaplarinda genellikle
Ex, Ey, Gyxy Ve vy degerleri hesaplanir. Ortalama katilik degeri, hesaplamalari
basitlestirir ama kullanirken dikkatli olmaliyiz. Bu hesaplamalarda katmanlarin
dizilimi dikkate alinmaz. Genellikle dengeli ve simetrik dizilime sahip laminant
yapilar i¢in ortalama katilik degeri hesaplanir. Kati laminant yapilarin egilme
analizlerinde bu hesaplamalar kullanilmaz. Ortalama katilik hesab1 asagida verilen

denklemler kullanilarak hesaplanabilir [11] :

11
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3. GENEL KOMPOZIT TAMIR PROSEDURU

Kompozit malzemelerin iki temel tamir yontemi vardir : Islak elle yatirma ( wet lay-
up ) tamiri ve prepreg tamiri [12]. Aslinda bir ¢ok islem basamag iki tamir yontemi
icin de aynidir. Islak elle yatirma tamirinde kuru kumas iizerine regine siiriilerek
gergeklestirilir. Prepreg tamirlerde ise iiretim asamasinda emdirilmis kumaslar

kullanilir.
Havacilik sektoriinde kompozit malzemeler i¢in kullanilan genel tamir prosediirii :

Malzemenin Tanimlanmasi

Hasarin belirlenmesi

Hasarli katmanin kaldirilmast

Hasarli ¢ekirdek yapinin (Core) kaldirilmasi

Yiizey katmanlarinin zimpara ile inceltilmesi ( Taper Sand)
Koruyucu kaplamanin kaldirilmasi

Par¢anin Kurutulmasi

Tamir edilecek bolgenin temizlenmesi

© © N o g bk~ w0 DR

Cekirdegin hazirlanmasi

[HEN
o

. Cekirdegin yerlestirilmesi

[EEN
[EEN

. Cekirdegin pisirilmesi

[EEN
N

. Tamir katmanlarinin serilmesi

[EEN
w

. Tamir katmanlariin pisirilmesi

[EEN
IS

. Tamirin test edilmesi
15. Tamirin kapatilmasi

16. Yiizey koruma islemleri

Bu prosediirler asagida detayli bir sekilde agiklanmaktadir.

13



3.1 Malzemeyi Tammmlamak

Oncelikle tamir edilecek parganin ilgili teknik ¢izimleri ve tamir dékiimanlari
incelenerek orijinal kumas tiirli, katman sayisi, kumaslarin oryantasyonu, ¢ekirdek

tiiri ve kalinlig1 belirlenmesi gerekir.

3.2 Hasarin Belirlenmesi

Hasar tespit yontemleri kullanilarak hasarin sinirlar1 belirlenmelidir. Hasarin sinirlar
cizilirken uygun kalem kullanilmalidir. Kursun kalem gibi korozyona sebep
olabilecek kalemler kullanilmamalidir. Kompozit malzemelerde genellikle sharpie
kalem kullanilir[5]. Ayrica hasarin sinirlart belirlenirken keskin koselerden kaginmak

gerekir.

3.2.1 Hasar tespit yontemleri

Kompozit malzemelerde hasar tespit yontemlerinden en sik kullanilanlar asagidaki

gibidir [13] :

Gozle Muayene

Tab Testi

Ultrasonik Muayene
X Isinlar1 ile Muayene

Eddy Akimlar1 ile Muayene

o ok~ w D E

Termografik Muayene

Bu metotlar asagida ayrintili olarak agiklanmstir.

3.2.1.1 Gozle muayene

Gorerek muayene hasarlarin tespiti i¢in dnemli ilk asamadir. Giin 151851nda veya
aydinlatici cihazlar kullanarak uygulanmaktadir. Carpmadan dolay1 olusan hasarlarda
gorerek muayene metoduyla ¢entikler, catlaklar, delikler, ezilmis bolgeler, uglardaki
cikintilar tespit edilebilir. Isisal etkiyle veya yildirim diismesi sonucu olusan rengi
degismis, kaybolmus, boya hatalari, baglama elemanlarinda kayiplar, boya catlaklari,
uclardan sarkmis, c¢ikintt yapmis fiberler, biikiilmiis aliiminyum ylizeyler
belirlenebilir. Yakin gozle muayene ile tabaka oryantasyonu, hasarin kaginci

tabakada oldugu gozlenebilir.
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3.2.1.2 Tab testi

Tap testi sekil 3.1 de gosterildigi gibi metal bir disk, test ¢ekici veya tap cihazi
kullanarak yapilir. Muayenesi yapilacak bolgeye test i¢in gerekli olan cihazlardan
biri vurulmaktadir. Yapistirma hatasi veya ayrisma olan bolgelerde soniik bir ses
cikmaktadir [14]. Bu metot, hatali bolgenin genel olarak isaretlenmesi i¢in iyi bir
yontemdir. Bu usul kalin tabakali yapilarda iyi sonu¢ vermez. 4 kattan fazla olan
tabakalarda tap testi yapilmasi tavsiye edilmez. Ayrica uygulayicinin duyma

kapasitesi, tecriibesi, bolgenin sessizligi testin hassas olmasina etki eden unsurlardir.

Otomatik tap testi cihazi hasarli bolgeyi gostergesi yardimiyla diger tap testlerine
nazaran daha hassas bir sekilde test etmektedir. Havacilik endiistrisinde en yaygin

olarak kullanilan yontemdir.

Hasar Sinirlaninin Belirlenmesi

Araclar ve malzemeler
- Sharpie ( Kalem)
- Tap test araci

Dent Hasart

Tap testi yapilarak
hasar sinirlan
belirlenebilir.

Sekil 3.1 : Tab test ile hasar sinirlarinin belirlenmesi.

3.2.1.3 Ultrasonik muayene

Ultrason ile muayenede yapi i¢indeki hatalar1 gérmek i¢in yliksek frekansl sinyaller
(1 ile 10 megahertz arasinda) gonderilmektedir [15]. Bu sinyaller gii¢ vericileri
tarafindan yapiya yollanmaktadir. Ultrasonik muayenede ultrasonla gonderme,
darbe-yanki metotlar1 kullanilmaktadir. Ultrasonik muayene iyi yetismis elemanlar
tarafindan yapilmalidir. Ultrasonla gonderme sisteminde el veya cihazla yapilan
cesitler mevcuttur. Bu metotla 1 cm’ lik hatalar1 giivenilir bir sekilde tespit etmek

mimkiindiir [5].
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Kompozit malzemelerin muayenesinde darbe-yanki sisteminin kullanilmasinda bir
gii¢ ¢eviriciye ihtiya¢ vardir. Gli¢ cevirici ultrasonik sinyal gondermekte ve garpan
sinyali geri almaktadir. Sinyal giicliniin kaybi, zaman farki iki boyutlu gostergede
goriilmektedir. Zaman farki hatanin derinligine veya kalinli§ina doniistiiriiliir. Darbe-
yank1 yontemiyle hatali tabaka olusumlari, gatlaklar, bosluklar, su, yapisma hatalari 1

cm’ ye kadar tespit edilebilir.

Ultrasonik yapisma tespit edici ile muayenede bir adet muayene probu ve iki gii¢
cevirici kullanilmaktadir. Bu metotla hatali tabakalar, bosluklar, yiizey ile petek
arasindaki yapistirma hatalar1 tespit edilebilinir. Yaklasik 2,5 c¢cm’ ye kadar olan

hatalar bu usulle tespit edilebilir.

3.2.1.4 X Isinlar ile muayene

X 1smlartyla muayene yontemi kompozit malzemelerde Oncelikli olarak petek
yapisinda suyun tespiti i¢in kullanilmaktadir. Radyografta su olan yerler koyu olarak
gortilmektedir. Kiir islemi sirasinda az miktarda recgine bal petegi yapinin ig¢inde
kalabilir. Bu durumda petegin i¢indeki goriintii, su birikimi goriintiisiiyle aynidir. Bu
tir durumlarda X 1sinlart demeti hiicre duvarlarina paralel olarak gonderilirse,
farkliligi anlamak miimkiin olabilir. Ayrica radyografi yontemiyle kompozit bal

petegi yapisindaki ylizey tabaka ¢atlaklar1 da tespit etmek miimkiindiir.

3.2.1.5 Eddy akimlari ile muayene

Eddy akimlartyla kompozit sandvi¢ malzemelerin hatalarinin bulunmasindan ziyade
ucagin burun kisminda bulunan radom’ un tamirden sonra kalinliginin 6l¢iilmesi igin
kullanilmaktadir. Bu yontem radom’un diger kisminda bulunan aliiminyum tabakada

olusan akimlarla radom kalinligini karsilastiritlmaktadir.

3.2.1.6 Termografik muayene

Termografik muayene metodu nispeten yeni bir tahribatsiz muayene yontemi olup,
bal peteginde olusan buz ve su parcaciklariin tespitinde, aliiminyumdan iiretilen
sandvi¢ yapilarda petek ile tabaka yiizeyler arasi yapisma eksikliklerini tespit
etmekte kullanilmaktadir. Termografik kamera ile yapilan tahribatsiz muayenelerde
pozisyonlanma ¢ok Onemli olup, test edilecek kisimla dik durum devamli olarak
muhafaza edilmelidir. Termografik muayenede en Onemli esas 1s1 farkini tespit

ederek, hatali bolgeleri bulmaktir [16].
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3.3 Hasarh Katmanin Kaldirilmasi

Hasar sinirlar1 belirlendikten sonra hasarli kismin kaldirilmasi gerekir. Sekil 3.2 de
goriindiigi gibi genellikle hasar1 kaldirmak i¢in bileyici (grinder), zzimpara disk,
tornavida, ince uclu pense gibi araglar kullanilir. Cekirdegin zarar gérmemesi i¢in
sicak hava iifleyen 1sitict da kullanilabilir. Sekil 3.3 de hasarli {ist katmanin

kaldirilmig goriintiisii yer almaktadir.

| Hasarh En Ust Katmanin Kaldirilmasi |

Araglar ve Malzemeler
- Diiz Grinder

-1 inch zimpara disk
- Tornavida, Pense
- Gozluk, toz maskesi

Sekil 3.2 : Hasarli iist katmanin kaldirilmasi.

Kaldirilan en Gst
katmanin ( Facesheet)
kalinligi dl¢tlerek kag
kat kumas kullanildig:

hesaplabilir.

Sekil 3.3 : Hasarli iist katmanin kaldirilmig goriintiisii.
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3.4 Hasarh Cekirdek Yapimin Kaldirilmasi

En iist katman kaldirildiktan sonra c¢ekirdek yapinin durumuna bakilir, hasar
gordiiyse kaldirilmast gerekir. Cekirdek tamamen veya kismen kaldirilabilir. Eger
cekirdek kalinligr 1 inch den az veya hasarli ise sekil 3.4 de gosterildigi gibi
¢ekirdek tamamen kaldirilir [5]. Cekirdek kalinliginin 1 inch den daha fazla oldugu
ve c¢ekirdek de kismi hasarin mevcut oldugu durumlarda cekirdegin tamamen
kaldirilmasina gerek yoktur. Uygun kesici araclar kullanilarak sekil 3.5 de
gosterildigi gibi ¢ekirdegin hasarli kismi kaldirilabilir [13].

Cekirdegin tamamen kaldirilmasi

—_—
Cekirdegin yonelimi

Araglar ve Malzemeler
*Toz Maskesi
+ Gozluk

« Tornavida
+Flat blade X-Acto
+End mill

Sekil 3.4 : Cekirdegin tamamen kaldirilmasi.

| Core un Kismen Kaldirilmasi

~ Araglar ve Malzemeler
- Gozlik
- Toz Maskesi
- Yoneltici (Router)
- Zimpara

- Router uygun derinlige ayarlanir,

- Core kaldirilir,

- Kalan core zimparalanir,

- Kalan core un hasarsiz ve diiz oldugu kontrol edilir.

Sekil 3.5 : Cekirdegin kismen kaldirilmasi.
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3.5 Yiizey Katmanlarinin Zimpara ile inceltilmesi ( Taper Sand)

Birgok tamir, tamir bolgesinin zimpara ile inceltilmesini ( taper sand) gerektirir.
Inceltme, tamir katmanlar ile orijinal katmanlarin baglanmas: igin gerekli olan alani

saglamak icin gereklidir. inceltme i¢in 3 6nemli husus vardir [5] :

= Uygun incelme orani, sekil 3.6 da gosterildigi gibi
= Katman sinirlarinin tanimlanmasi, sekil 3.7 de gosterildigi gibi

» Hasarimn kaldirilmasinin tamamlanmasi, sekil 3.8 de gosterildig gibi

Inceltmenin yapilacag alan ¢ekirdegin {izerindeki katmanin kalinliginin veya katman
sayisinin bir fonksiyonudur. B777, B737NG ve B787 tamirleri, 6 dan daha az
katmanl yilizeyler i¢in 50:1 incelme orani gerektirirken, 6 ve daha fazla katmanh

yiizeyler i¢in 30:1 incelme oran1 gerektirmektedir [5].

incelme Oranlari

Ortisme uzunlugu (overlap)

B |

\
————

— I— Katman kalinhgi

Incelme Orani :ortOgme/ Kalinlik

Sekil 3.6 : Incelme orani.

Havacilikta sik kullanilan bazi kompozit malzemelerin kalinlik ve incelme oranlari

cizelge 3.1 de verilmistir.

Cizelge 3.1 : Baz1 kompozit malzemelerin incelme oranlari [5].

Ortiisme ( inch)
Malzeme | Malzeme Tiirii 30-1 501 Yakl?sifcﬁhnhk
incelme incelme

Karbon Grade 95 0.12 0.19 0.0038
Fiber

Karbon Grade 145 0.18 0.29 0.0057
Fiber

Karbon Grade 190 0.23 0.38 0.0075
Fiber

K;Lbe‘;” 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 STYLE 6K-70-

Fiber PW-PB4 0.26 0.44 0.0087
Karbon STYLE 3K-135-
Fiber 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

Zimpara Sinirinin Belirlenmesi

Hasann kenanndan zimpara sinirnna minimum mesafe =
incelme Orani x Faceshhet Kalinhg

Sekil 3.7 : Zimpara sinirinin belirlenmesi.

Taper Sand

Zimpara Sinir

Araglar ve Malzemeler
- Toz maskesi

- 90 derecelik grinder
- 2 inch zimpara disk

Sekil 3.8 : Yiizeyin belirli incelme oranlari ile inceltilmesi.
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3.6 Koruyucu Kaplamanin Kaldirilmasi

Inceltme isleminden sonra katman sinirlariin belirlenmesi igin {ist kaplamalar sekil
3.9 da gosterildigi gibi scotch bright kullanilarak kaldirilir. Bu islem yapilirken
fiberin zarar gérmemesine 6zen gosterilir. Tamir i¢in gerekli olan katman sayis1 ve
yapistirict (adhesive) katmani1 veya zimpara katmani kullanilip kullanilmayacagina
gore kaldirilacak olan kaplamanin miktar1 hesaplanir. Yapistirict katmani veya

zimpara katmani kullanilacaksa ayri1 ayr1 0.125 inch eklenir [5].

Remove Finish

Kaldinlacak kaplama miktan =
(facesheet de bulunan katmansayisi xoverlap mesafesi)
+
(kullanilacak ekstra katman saysixoverlap mesafesi)
+
(adhesive icin 1.25 inch)+(zimpara katmaniicin 1.25inch)

Sekil 3.9 : Yiizeydeki koruyucu katmanin kaldirilmasi.

3.7 Parcanin Kurutulmasi

Parcanin kurutulmasi birkag farkli yolla yapilabilir. Bu metodlardan birisi par¢anin
firinda kurutulmasidir. Ayrica vakumlama yolu ile veya 1s1 lambasi kullanilarak da
kurutma islemi yapilabilir. Firin daha ¢ok tercih ediliyor ama bu ydntem parcanin
ucaktan sokiilmesini ve parganin fira sigabilecek boyutlarda olmasini gerektiriyor.
Vakumlama yonteminde veya 1s1 lambasi kullaniminda par¢anin lokasyonundan ve
boyutlarindan bagimsiz olarak kurutma islemi gerceklestirilebilir. Sekil 3.10 da

vakumlama yontemi ile kurutma iglemi gosterilmistir.
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Suyun Kurutulmasi

Vakum Torbasi

\ Vakum Pompasi
Manometre /

i - Isil giftler
Delikli Naylon B g L »',‘_;‘ (Thermocouple)

Core

Sizdirmazlik Bandi

Sekil 3.10 : Vakumlama yontemi ile suyun kurutulmasi [13].

3.7.1 Suyun etkKisi

Suyun kompozit malzeme lizerinde bazi zararli etkileri bulunmaktadir. Kompozit
malzeme iginde bulunan rezin dogal olarak zamanla suyu absorbe eder. Absorbe
edilen su rezinin camsi gegis sicakligini diisiirlir. Bu da parcanin yiiksek sicakliklarda
mukavemetini azaltir. Ayrica pisirme islemi sirasinda absorbe edilen su kaynayabilir
ve tamir yamalarinin zarar gérmesine veya katmanlar arasinda ayrigmaya sebep

olabilir.

Ucakta kullanilan bir kompozit malzemeyi ele alirsak, su, sandivig yapul
malzemenin balbetegi yapisina girince yliksek irtifa sicakliginda donar, genisler ve
cekirdek yapisina zarar verir. Uzun menzilli uguslarda daha biiyiik tehlikelere yol

agabilir [17].

Suyun bir baska zararli etkisi ise bulundugu parcanin agirligini artirmasidir.
Performansi azaltmasinin yani sira, ugus kontrol yiizeylerinin dengelerini, flaplarin

ve inig takimi kapaklarinin kapanmasini da etkiler.
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3.8 Tamir Edilecek Bolgenin Temizlenmesi

Tamir yiizeyinde kalintilar varsa, yapilacak olan tamirin dayanikliligi ve omrii
bundan etkilenecektir. Parga kullanima basladiktan kisa silire sonra tamir
parcalanabilir. Bu ylizden ilgili tamir yiizeyinin tamirden 6nce iyi bir sekilde

temizlenmesi gerekir.

Tamir yiizeyinin temizlenmesi i¢in vakum, pamuksuz bez, kimyasal ¢oziiciiler
kullanilabilir. Kimyasal ¢6ziicli olarak, metil etil keton (MEK), metil izobiitil keton
(MIBK), metil propil keton (MPK) veya aseton kullanilabilir [18]. Ayrica kimyasal

¢oOziciiler kullanilirken ellere zarar vermemesi icin eldiven kullanilmalidir.

3.9 Cekirdegin Hazirlanmasi

Hasarl1 ¢ekirdek iki farkli sekilde tamir edilebilir. Cekirdek kismen hasarli ise,
cekirdek bir ¢esit kimyasal bilesen (potting compound) ile doldurulabilir. Tamamen

hasarli ise yeni bir ¢ekirdek ile degistirilebilir.

Cekirdek se¢imi yapilirken hasarli ¢ekirdek ile ayni malzemede olmasi veya
onaylanmig bir alternatif malzeme olmasi gerekmektedir. Farkli hiicresel yogunluga
sahip cekirdek, tamir bolgesindeki gerilimi etkileyeceginden, parca tizerindeki yiik

dagilimini da etkileyecektir. Cekirdek degisimde su basamaklar takip edilebilir :

v Bir model iizerinde tamir edilecek g¢ekirdegin yonelimi ve tamir smirlari
belirlenir,

v' Belirlenen ¢ekirdegin yonelim yonii dikkate alinarak, tamirde kullanilacak
biiyiikliikte ¢ekirdek, diiz, keskin bir kesici ile sekil 3.11 de gosterildigi gibi
kesilir.

v" Kesilen gekirdek yiiksekligi zimpara makinesi ile ayarlanir.

v’ Cekirdek, bir ¢oziicii igerisinde 60 saniye bekletilerek temizlenmesi saglanir
ve bu islem bir kag defa tekrarlanir.

v’ Cekirdek yerlestirilmeden 6nce tamamen kuru ve temiz olmalidir.
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Sekil 3.11 : Cekirdegin hazirlanmasi.

3.10 Cekirdegin Yerlestirilmesi

3.10.1 Tiim ¢ekirdek degisimi

v

v

Cekirdek ile ayn1 boyutta bir kat film yapistiric1 ( film adhesive) kesilir,
Cekirdegin ¢evre uzunlugu kadar ve ¢ekirdek yiiksekliginden 0.1 inch daha
biiyiik olacak sekilde "kopiik yapistirict (foaming adhesive)" denilen
yapistirict kesilir [5],

Yapistiricilarin iizerinde bulunan koruma filmlerinin ¢ikarildigindan emin
olunmali,

Cekirdegin yerlestirilecegi yiizeye bir kat film yapistirict yerlestirilir,
Cekirdek ¢evresi kopiik yapistirici ile sarilir,

Cekirdegin yonelimi de dikkate alinarak sekil 3.12 de gosterildigi gibi
cekirdek yerlestirilir,

Birlesme yerindeki bosluklar1 doldurmak i¢in ¢ekirdek ¢evresindeki fazla

kopiik yapistirici parga iizerine katlanir.

3.10.2 Kismi cekirdek degisimi

v

v

v

Cekirdek ile ayn1 buiytikliikte iki kat film yapistiric1 kesilir,
Cekirdek ile ayni biiyiikliikte bir kat prepreg cam-fiber kumas kesilir,
Cekirdegin ¢evre uzunlugu kadar ve ¢ekirdek yiiksekliginden 0.1 inch daha

biiyiik olacak sekilde kopiik yapistirici kKesilir,
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Y apistiricilarin {izerinde bulunan koruma filmlerinin ¢ikarildigindan emin
olunmali,

Cekirdegin yerlestirilecegi yilizeye sekil 3.14 deki gibi film yapistirict
yerlestirilir,

Film yapistirici tizerine bir kat prepreg cam-fiber kumas serilir,

Cam- fiber kumas tizerine bir kat daha film yapistirici yerlestirilir,
Cekirdek ¢evresi sekil 3.13 de gosterildigi gibi kopiik yapistirict ile sarilir,
Cekirdegin yonelimi de dikkate alinarak ¢ekirdek yerlestirilir,

Birlesme yerindeki bosluklar1 doldurmak icin ¢ekirdek ¢evresindeki fazla

kopiik yapistirict parca tizerine katlanir.

Cekirdek Degisimi

FTOALING ADMES W\ | #
FHM ADHESVE
Prepres cam-fiber
‘ —o' kuma

T

0 P

Sekil 3.12 : Tam ve kismi ¢ekirdek yerlesimi.

Film ve Képiik Yapistirica

Sekil 3.13 : Cekirdegin etrafina sarilan film ve kopiik yapistirici.
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Film ve Kopiik Yapistinici ile Cekirdek Degisimi

Sekil 3.14 : Cekirdegin yerlestirilmesi.

3.11 Vakum Torbasima Alma Islemi

Vakum torbasi tamir pargasi ile agik hava basinci arasinda bir ¢esit zar gorevi gortr.
Vakum torbasi i¢indeki hava alinarak agik hava basincinin tamir lizerine etkimesi
saglanir. Boylelikle kumasglarin tamir yiizeyine tam olarak yapismasi saglanmis olur.

2 ¢esit vakumlama yontemi vardir :

1. Parcanin tek yiizeyi kapatilarak vakumlama,

2. Parganin zarf seklinde hem alt hem de listen kapatilarak vakumlama,

Tek yiizey vakuma alimacaksa yilizeyin temiz olmasi ¢ok ©nemlidir. Ucaktan
sokiilemeyen parcalar i¢cin bu yontem uygundur. Sekil 3.15 de gosterildigi gibi
arasinda bosluk bulunan pargalara iki tarafli vakumlama yapilmaz. Arasi bos olan
parcalara sekil 3.16 da gosterildigi gibi tek tarafli vakumlama yapilir. Pargcada delik
mevcut ise iki tarafli vakuma alinabilir. Ayrica ylizeyin piirlizsiiz olmadig1 veya
parcanin kiiciik oldugu durumlarda da iki tarafli vakumlama tercih edilebilir. Sekil

3.17 de iki tarafli vakuma alma iglemi gosterilmistir.
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Sekil 3.15 : Arasi bos olan pargalara iki tarafli vakumlama yapilmaz [5].

Tek ta ki
R vokum Sizdirmazlik bandi

Sizdirmazlik bandi

Sekil 3.16 : Arasi bos olan pargalara uygulanan vakumlama islemi [5].
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Monometre Balpetegiyapisi  ji tarafli vakumlama

Kabul edilebilir iki tarafli vakumlama

Sekil 3.17 : Kabul edilebilir vakumlama [5].

3.11.1 Cekirdek degisiminde uygulanan vakumlama islem adimlar [5]

» Tek tarafli 1sitma uygulanacaksa cekirdek ¢evresine iki veya daha fazla 1s1l
giftler (thermocouple) yerlestirilir. Sekil 3.21 de ayrntili olarak
gosterilmistir.

» Is1 battaniyesi ( Heat Blanket) ile ayn1 boyutlarda olacak sekilde tamir
bolgesine delikli ayirict film (perforated parting film) yerlestirilir.

» Diiz ayiricr filmden veya 1s1 battaniyesinden daha biiyiik olacak sekilde
"bleeder" denilen bez yerlestirilir.

» Kullanilacak 1s1 battaniyesi ile ayn1 boyutta bleeder bezin iizerine bir kat diiz
deliksiz ayiric1 film (solid parting film) yerlestirilir.

» Cekirdek kenarlarma sekil 3.18 de gosterildigi gibi minimum 4 adet 1s1l gift
yerlestirilir. ( Firinda veya oda sicakliginda pisirme icin gerekli degil)

» Cekirdek tizerine minimum 2 adet 1s1l ¢ift yerlestirilir. ( Firinda veya oda

sicakliginda pisirme i¢in gerekli degil)
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» Deliksiz ayirici film ile ayn1 boyutta 1s1 battaniyesi yerlestirilir.

» Is1 battaniyesi {izerine vakum torbasindan bir inch kiigiik olacak sekilde
"breather" denilen bez yerlestirilir.

» Breather bezin 0.5 inch gevresine sizdirmazlik bandi yerlestirilir. Isil ¢ift ve
151 battaniyesi kablolarinin bandin iizerinden gectiginden emin olunmali ve
kablolardan hava kagaginin olmamasi i¢in kablolarin iizeri ikinci kat band ile
kaplanmali. Ayrica kablolarin diiz olmasina dikkat edilmeli.

» Vakum milinin (probe) tabani breather bezin {izerine yerlestirilir. Isil ¢ift
kablolarinin  veya 1s1 battaniyesinin tizerine gelmemesine dikkat edilir.
Vakuma alinacak alanin ¢apraz kdselerine yerlestirilebilir.

» Sizdirmazlik bandini minimum bir inch gececek sekilde vakum torbasi ile
tamir alan1 kapatilir.

» Vakum milinin tabanimin istiindeki vakum torbasi sekil 3.20 de gosterildigi
gibi kesilerek vakum mili takilir.

» Minimum 22 inch civa basing saglayacak sekilde vakum uygulanir. Hava
kagag1 kontrolii yapilir.

» Parcanin iki tarafina da 1sitma islemi uygulanacaksa, sekil 3.19 da
gosterildigi gibi iki tarafli vakumlama islemi uygulanir ve 4 adet 1si1l ¢ift
tamirin alt yiizeyine yerlestirilir. Ayrica 1s1 battaniyesi ve breather bez

yerlestirilir.
3.11.2 Vakum torbasi kacak testi

Vakuma torbasinin kagak testi i¢cin vakum kaynagi kapatilip monometre degeri takip
edilir. Maksimum 5 dakikada 5 inch civa kayip olmalidir [18]. Bu deger
karsilanmiyorsa kacak olabilecek yerler diizeltilmeli. Sizdirmazlik bandi iyice
sikistirilabilir. Isil ¢ift veya 1s1 battaniyesi kablolarinin gevresi sikistirilabilir. Vakum
milinin ¢evresi kontrol edilebilir. Tamir yiizeyi iyi temizlenmemis ise iizerindeki
tozlar kagaga sabep olabilir. Bu iglemler yapilmasina ragmen minimum basing degeri
karsilanmiyorsa vakum torbasi ve sizdirmazlik bandi yenisi ile degistirilmelidir.

Sartlar uygun ise kacak olugsmamasi i¢in parca iki tarafli vakuma aliabilir.
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Sekil 3.18 : Isil ciftlerin yerlesimi.

iki Tarafli Vakuma Alma islemi

Monometre 9 i; Vakum kaynagi
o Vakum Torbasi

Sizdirmazhk Bandlo

1 Breather Bez ( HB +4")

2 adet Thermocouple

( Core merkezine yakin ) e Heat Blanket(HB) (Core uzungu +5")
g e
Solid Parting Film ( HB uzunlugunda)
BleederBez(HB +4") ' 4adet Thermocouple
Perforated Parting Film ( HB uzunlugunda) (. (Core gevresinden 0.5" uzaklikta)

R Yi

T uksek 1siya dayanikli bant
4 adet Thermocouple a Heat Blanket(HB) (Core uzungu +5")

Breather Bez ( HB +4")

L T C

Sekil 3.19 : iki tarafli vakuma alma islemi [5].

Vakum mili

i -
i ve tabani

onlenmesi igin
sizdirmazlik
bandlan
sikigtinhir.

Sekil 3.20 : Vakum mili ve tabaninin yerlesimi.
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D=Tum sl giftleri (thermocouple) igeren alan
HB~Heat blanket boyutu
HB+4" = Heat blanket boyutu + 4 inch

vakum kaynadi
monometre

i \\Q 1 4 s i

breather boz(HB+ 47) °

minimem 4 adet thermocouphe \

( 2 adet core merkezine yakm, 2 "
adet core kenanna yakn) . heat (D+4™)
bieeder bez (HB -c-)\ solid parting fim ( HB )

perforated

Tek Tarafli Vakuma Alma islemi

Sekil 3.21 : Tek tarafli vakuma alma iglemi [5].

3.12 Tamirin Pisirilmesi

Tamirin parcasinin pisirilmesi orijinal parganin pisirilmesi kadar 6nemlidir. Metal
malzemelerden farkli olarak kompozit malzemelerin stok sekli tamirin kalitesini
etkiler. Spesifik malzemeler i¢in pisirme zamani ve sicakligi hakkinda ilgili parcanin
tamir dokiimanlarindan bilgi edinilebilir. Sekil 3.22 de 250 F sicaklikta kiir edilen
ornek bir parcanin sicaklik zaman dilimleri gdsterilmistir. Par¢anin pisirilmesi i¢in
1sitictya ihtiyag vardir. Isiticinin kontrol edilebilir olmasi ¢ok 6nemlidir. Sicaklik

degerleri 1s1l ¢iftler ile elde edilir.

Tamirin pisirilmesi i¢in en ¢ok kullanilan method, bilgisayar kontrollii 1s1 battaniyesi
kullanimidir. Bu makinalar "hot bonder" olarak adlandirilir [19]. Isil ¢ift ile sicaklik
degerleri bu makineye aktarilir. Bilgisayar 1s1 battaniyesini kontrol eder ve pisirme
sicakliginin belirli aralikta tutulmasini saglar. Bu nedenle 1s1l ¢iftlerin yerlestirilmesi
cok onemlidir. Is1 battaniyesinin kenarlar1 ve ortasinda bulunan 1sinin verilmedigi

bolgede yer almamasina dikkat edilmelidir.
3.12.1 Pisirme zaman dilimleri

v' Basing gereksinimi
v’ Sicaklik artis orani

v’ Pisirme sicaklig1 ve siiresi
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v" Sogutma orani

Minimum 22 inch civa basing degeri saglanmasi gerekir. Pisirme sicakligina erismek

icin sicaklik artis orani hizli olursa bu tamir kalitesini etkiler. Pigsirme sicakligi ve

stiresi de tamirde kullanilan rezinin ve kumaslarin iyi yapismasi i¢in dnemlidir.

Parganin sogutulmasi ilgili tamir dokiimanlarinda belirtilenden daha hizli olursa

parcada gerilme birikmelerine sebep olur. Bu gerilmeler de parca da

goriilmeyen mikro catlaklarin olusmasina yol agabilir.

120-180 dakika, 260F «/- 10F

le
Son thermocouple, pisirme I degerinde wtulur.
280 sicaklik araliginda bir /
sicaklik okudugunda pigirme
sGresi baglar. Pigirme suresi
Soguma orani,
maksimum SF/dakika
200~
Swakhik(F)
Sicaklik arnvg orans,
2F-8F / dakika
150
Sicaklik args 130F
degerinde baglar. 125F deperinin
alunda pigirme
sonlandinlir.
0

aman

gozle

Sekil 3.22 : 250F sicaklikta 1s1 battaniyesi kullanilarak yapilan tamirin pisirme

zaman dilimleri.
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4. GENEL PREPREG TAMIiR PROSEDURU

Cekirdek tamirinin pisirilmesi bittikten sonra ilk agama ¢ekirdek yiiksekliginin sekil
4.1 de gosterildigi gibi zimpara yapilarak yiizey ile aymi diizeye getirilmesidir.
Tamirde kullanilacak olan prepreg kumaslarin yiizey ile ayni seviyede olmasi

bakimindan zimpara islemi 6nemlidir.

Arac ve Malzemeler
-Toz maskesi
- Gozuk
-50 derece grinder ve 2 inch gapinda 2impara diski
- 280 grit veya daha yumusak zimpara kagidi

Sekil 4.1 : Cekirdek yiiksekliginin hazirlanmasi.

4.1 Tamir Katmanlarinin Hazirlanmasi

Ka¢ kat kumas kullanilacagi, hangi kumaslarin kullanilacagi, ekstra kumas
kullanilip  kullanilmayacagr parcanin tamir dokiimanlarindan veya teknik

cizimlerinden Ogrenilebilir.

Kumaglar kesilmeden 6nce tamir i¢in kullanilacak kumasin boyutlar1 sekil 4.2 de
gosterildigi gibi tamir tizerine ¢izilir ve bu Ol¢iiler sekil 4.3 de gosterildigi gibi bir
model iizerine sinirlart aktarilir. Ayrica her 6rnek modelde kumagin fiber yonii de
belirtilmelidir. Her kumas ilgili tamir dokiimaninda belirtilen kumagin aynisi
olmalidir. Aynist yoksa, yine ilgili par¢ganin onayli bakim dokiimanindan belirtilen

alternatif malzemelerden kullanilmalidir.
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Kumas sinirlannin ve fiber yénlerinin belirlenmesi

Sekil 4.2 : Kumas sinirlarinin ve fiber yonlerinin belirlenmesi.

Kumas boyutlarinin model Gzerine aktanimas:

Sekil 4.3 : Kumas boyutlarinin model {izerine aktarilmasi.

Model iizerine aktarilan smirlar ve fiber yonleri dikkate alinarak sekil 4.4 de
gosterildigi gibi kumaslar kesilebilir. Kumas kesilmeden once prepreg kumasin

¢oziliip oda sicakliina geldigine emin olunmali.
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Ornek model kullanilarmk kumas kesimi

Sekil 4.4 : Ornek model kullanilarak kumas kesimi.

4.2 Tamir Katmanlarmin Serilmesi

Saglam ve dayanikli bir tamir yapilmasi i¢in, tamirde kullanilacak her katman dogru
yerde ve ilgili tamir dokiimaninda belirtilen fiber yoniinde olmahidir. Tamir
katmanlarinin dogru yerde ve yonde yerlestirildiklerinden emin olmak i¢in, sekil 4.5

de gosterildigi gibi dnceden belirlenmis bir model kullanilabilir.

Kullanilacak kumag boyutlar1 ve yonleri bu model iizerinde belirlenebilir. Boylece
hata yapma ihtimali azalmis olur. Prepreg malzemelerin korunmasi i¢in iizerlerinde
koruyucu katman vardir. Tamirde kullanilacagi sirada koruyucu katmanlarin

cikarildigindan emin olunmalidir.

Kumaglar serilmeden dnce tamir alaninin temizlenmesi tamirin kalitesini artiracaktir.

Sekil 4.5 : Tamir katmanlarinin serilmesi.
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4.3 Tamir Katmanlarinmin Sikistirilmasi

Kompozit pargalarin iiretim agamasinda her katman serildikten sonra sikistirilir. Bu
kat-kat sikistirma olarak adlandirilir. Bu islem parg¢adaki havanin disar1 ¢ikmasina ve
parcadaki gozenekliligin azalmasina yardimci olur. Yapisal Tamir Manueli (
Structural Repair Manuel- SRM) katmanlarin serilme asamasinda sikigtirilmasini
gerektigini belirtir. Her katmanin sikistirlmasi i¢in sekil 4.6 da gosterildigi gibi
genellikle vakum kullanilir. Islak elle serilerek yapilan tamirlerde (wet lay up) 1
dakika sikigtirma uygulanirken, her 2 adet prepreg tamir katmani i¢in 1 dakika

sikistirma uygulanir [5].

Tamir Katmanlarinin Sikistirilmasi

vakum mili

monometre

sizdirmazhk bandi

vakum torbasi

Camfiber breather bez

Perforated parting film

Sekil 4.6 : Tamir katmanlarinin sikistirilmasi.

4.4 Tamir Katmanlarinin Vakuma Alinmasi

Tamir katmanlarina uygulanan vakum islemi cekirdek degisiminkinden farklidir.

Tamir katmanlar1 asagida belirtildigi sekilde vakuma alinir :

» Tamir katmanlarinin tizerine 1s1 battaniyesi ile ayn1 boyutta olacak sekilde

delikli ayirict film yerlestirilir.
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Tamir in ¢evresinden 0.5 inch uzaklikta olacak sekilde, 1s1l degisimin farkli
olacag yerler dikkate alinarak 4 adet 1s1l ¢ift sekil 4.8 de gosterildigi gibi
yerlestirilir. Isil ¢ift kablolarinin altina ve istiine yiiksek 1s1ya dayanikli bant
yapistirilir.

Delikli ayiric1 film iizerine bir kat bleeder bez yerlestirilir. Bleeder bezin
sekil 4.7 de gosterildigi gibi delikli ayirici film ile temas etmesi saglanir.

Is1 battaniyesi ile ayni1 boyutta olacak sekilde bir kat deliksiz ayiric1 film
yerlestirilir.

Tamir boyutundan biiyiik, 1s1 battaniyesi ile ayn1 boyutta veya daha kiigiik
olacak sekilde piiriizsiiz bir tabaka ( caul plate) yerlestirilir.

Caul plate kullanilmayacak ise 1sil ¢ift kablolarmin altina aliminyum
plakalar birakilarak kablolarin  kivrilip tamir ylizeyini etkilemesi
engellenmelidir.

Caul plate {lizerine tamir merkezine gelecek sekilde 2 adet 1s1l cift
yerlestirilir. Isil ¢ift kablolarinin altina ve {istline yiiksek 1siya dayanikli
bantlar yapistirilir.

Merkeze yerlestirilen 1s1l ¢iftler ile tamir kenar1 arasina 4 adet 1sil ¢ift
yerlestirilir. Isil ¢ift kablolarinin altina ve istiine yiiksek 1siya dayanikli
bantlar yapistirilir. Caul plate iizerine toplam 6 adet 1s1l ¢ift yerlestirilmis
olur.

Tamir c¢evresini her yonden 2 inch gececek sekilde 1s1 battaniyesi
yerlestirilir.

Is1 battaniyesinin iizeri vakum torbasindan 1 inch kiigliik olacak sekilde
breather bez ile kaplanir. Breather bez, bleeder bez ile temas etmelidir.
Vakum milinin (probe) tabani breather bezin {izerine yerlestirilir. Isil gift
kablolarinin  veya 1s1 battaniyesinin iizerine gelmemesine dikkat edilir.
Vakuma alinacak alanin ¢apraz koselerine yerlestirilebilir.

Breather bezin 0.5 inch ¢evresine sizdirmazlik bandi yerlestirilir. Isil gift ve
181 battaniyesi kablolarinin bandin iizerinden gectiginden emin olunmali ve
kablolardan hava kacaginin olmamasi i¢in kablolarin {izeri ikinci kat band ile
kapanmali. Ayrica kablolarin diiz olmasina dikkat edilmeli.

Vakum milinin tabaninin {stiindeki vakum torbasi kesilerek vakum mili

takilir ve vakum torbasi s1izdirmazlik bandi ile kapatilir.
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» Vakum torbasina kacak testi yapilir. 5 dakikada maksimum 5 inch civa
basing kayb1 olmalidir. Basing kayb1 daha fazla gozlenirse kagak olabilecek

yerler kontrol edilip, sikistirilir. Engellenemez ise vakum acilip yeniden

yapilir [18].
Tamir Katmanlarinin Vakuma Alinma islemi
Monometre 9 '?\ Vakum Kaynag
(o] L ) Vakum Torbasi

Sizdirmazik Bandi

[ ] Breather Bez (HB+4")

6 adet thermocouple e Heat Blanket (HB)

S ( En uzun tamir katmani +5")
—t ) Yiiksek Isiya Dayanikli Bant

Caul Plate(HB) [

Solld Parting Fllm(HB)

Bleeder Bez (HB+4")

Perforated Parting Film (HB) — 4 adet thermocouple

Tamir Katmanlar

Sekil 4.7 : Tamir katmanlarinin vakuma alinma iglemi.

Thermocouple Yerlesimi Ustten Goriiniimii

Sizdirmazlik Bandi

Vakum Torbasi
Breather Bez

Bleeder Bez
Heat Blanket

Caul Plate

Solid Parting Film
Perforated Parting Film
Tamirin kenari

L AREWY

'_r_*g Perforated Parting Film
elc  Uzerindeki Thermocouple

q& Caul Plate Uzerindeki
AE Thermocouple

Not : Eger tamir, kalinligin degistigi bélgede
iseisil ciftler (thermocouple) en kalin ve en
ince oldugu yerlereyerlestirilmeli.

Sekil 4.8 : Isil ciftlerin yerlesiminin iistten goriiniimdi.

4.5 Tamir Katmanlarimin Pisirilmesi

Ilgili ugagm yapisal tamir manuelinde ( Structural Repair Manuel) belirtilen degerler
dikkate alinarak sicak yapistirict ayarlanir. SRM limitlerinin disina ¢ikilmasi tamirde

hasarlarin olusmasina sebep olabilir. Pigirme sicakligi ve pisirme siireleri ayarlanir.
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Pisirme sicakligi ayarlanirken SRM de verilen limitlerin maksimum degerleri
kullanilmaz. Sicaklik artis orani sekil 4.9 da gosterildigi gibi 2 - 8 OF olarak verilmis
ise 2 - 5 °F olarak ayarlanir ki sicaklik bu degeri gectigi zaman uyari versin ve tamir
zarar gormeden miidahele edilebilsin. Tiim 1s1l ¢ift ve 1s1 battaniyesinin sicak
yapistirict ile baglantili olmasi1 saglandiktan sonra pisirme islemi baglatilabilir.
Cekirdek degisiminde uygulanan pisirme isleminde oldugu gibi tamir takip edilir ve

gerektiginde miidahele edilir.

! 120-180 dakika, 260F +/- 10F

Son thermocoupie, pisirme | degerinde wrulur
280 sicakhk araliginda bir /
sicakhik okudugunda pigirme
suresi baglar Pigirme sdresi
Soguma orans,
maksimum 5F/dakika
200
Sicaklik(F)
Sicaklik arng orani,
2F-8F / dakika
150~
Sicakbik artigr 130F
degerinde baglar. 125F degerinin
altinda pisirme
sonlanadinhir,
70
zaman

Sekil 4.9 : 250F - emdirilmis kumas kullanilarak yapilan tamirin pigirme zaman

dilimleri [5].

4.6 Test Asamasi

Pigsirme sonrasinda tamirin kalitesini anlamak i¢in bazi testler yapilir. En basit
yontemi sekil 4.10 da gosterildigi gibi tap testtir. Tap test ile katmanlar arasinda
ayrismanin olup olmadigi anlagilabilir. Daha ayrintili bilgiler elde etmek igin

tahribatsiz muayene ( Non Destructive Testing-NDT) yontemleri de kullanilabilir.
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Sekil 4.10 : Test asamasi.

lgili testler yapildiktan sonra zimpara ile diizeltme islemi yapilip, SRM prosediiriine

gore gerekli kozmetik islemleri yapilarak parca servise verilebilir.
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5. GENEL ISLAK ELLE YATIRMA (WET LAYUP)

Islak elle yatirma tamiri uygulanacagi zaman, kumasa regine emdirilmeli ve
recinenin kumasin i¢ine islemesi saglanmalidir. Recine kumasa ne kadar iyi
emdirilirse tamir kalitesi o kadar iyi olacaktir. Dogru miktarda reginenin kullanilmasi
cok Onemlidir, az veya fazla olmasi tamirin dayanikliligini etkileyecektir. Regine
icine giren hava veya kumas i¢inde bulunan hava da tamirin kalitesini etkiler. Recine
ile emdirilmis kumas katmanlari serilmeden once ¢ekirdek zimpara ile diizeltilir ve
prepreg tamirde oldugu gibi tamirde kullanilacak kumas boyutlar1 sekil 5.1 de

gosterildig gibi bir model {izerine ¢izilir.

Sekil 5.1 : Islak- elle yatirma tamiri i¢in kumas boyutlarinin 6rnek modele

aktarilmasi.

5.1 Kumasin Recine ile Emdirilmesi

Kullanilacak rec¢ine miktarini belirlemek i¢in kumasin agirhig 6lgiiliir.
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e Karbon fiber kumaglar i¢in kullanilacak toplam recine miktar1 kumasin
agirliginin 1,3 katt alinir [18].
e Cam fiber kumaslar i¢in kullanilacak toplam recine miktar1 kumasin agirlig

kadardir.

Kullanilacak regine miktarinin  her kumas i¢in ayr1 ayr1 belirlenecegi
unutulmamalidir. Reginenin karigtirllan kap icinde de kalacagr goz Oniinde
bulundurularak 5-10 gram fazla kullanilabilir [5]. Kumas sekil 5.2 de gosterildigi
gibi regine ile emdirildikten sonra 6rnek model kullanilarak kesilip ¢ekirdek iizerine

yerlestirilir. Yerlestirme islemi ve sonraki asamalar prepreg method ile aynidir.

Sekil 5.2 : Kumasin regine ile emdirilmesi.

5.2 Vakum Metodu ile Kumasa Recine Emdirilmesi

Recinenin kumasa emdirilmesi iki farkli yolla yapilir. Birinde vakum kullanilirken
digerinde kullanilmaz. Vakum ile re¢inenin kumasa emdirilmesi daha ¢ok tercih
edilen bir yontemdir. En iyi sonug bu yontemle elde edilir [5]. Tek tarafli veya iki
tarafli vakuma alma islemi uygulanabilir. Bir masa iizerinde tek tarafli vakuma alma

en iyi yontemdir [5].

Tek tarafli vakum islemi su adimlar takip edilerek yapilabilir :
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» Uygun biiyiikliikte diiz bir masa ayarlanmal,

» Masanin ¢evresinde minimum 4 inch mesafe kalacak sekilde kullanilacak
alanin gevresi sekil 5.3 de gosterildigi gibi sizdirmazlik bandi ile ¢evrelenir.

» Sizdirmazlik bandin kenarina 1-2 inch genisliginde breather bez yerlestirilir.

» Kesilecek kumaglarin boyutlarinin ¢izildigi model ayirict film katmani
masanin lizerine serilir.

» Model iizerine kullanilacak kumas serilir.

» Kumas ile bandin kenarina yerlestirilen breather bezin arasina hava gegisinin
saglanmasi icin sekil 5.4 de gosterildigi gibi bir parca breather bez birakilir.
Bu, kumastan havanin alinmasini saglar.

» Kumasin ortasina regine dokiilir. Kumasin gevrelerine gelecek sekilde
dagitilmamalidir. Merkeze dokiilmesine dikkat edilmelidir.

» Vakum milinin taban1 kenara birakilan breather bezin iizerine yerlestirilir.

» Model ayirici film kumasin lizerine katlanir.

» Kenarlar hava kagagi olmayacak sekilde sizdirmazlik bandi ile yapistirilip,
vakum uygulanir.

» Havanin kumastan ¢ekilmesi i¢in 1-2 dakika beklenir.

» Merkezde bulunan recine kumasin tizerine esit sekilde ve merkezden
koselere dogru dagitilir. Recinenin kumasi tagsmamasina dikkat edilir.
Reginenin kumasa esit ve dogru sekilde dagitilmamasi tamirin kalitesini

etkiler.

Sekil 5.3 : Islak- elle yatirma tamirinde kullanilacak kumasin tek tarafli vakuma

alinmasi.
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|_—— Vakum Hatti

/— Vakum Torbasi
Kumas =S

/— Sizdirmazlk Bandi
/— Breather Bez

Model Parting Film

7— Breather Bez

sl M0

Kiipreas / /— Vakum Torbasi
Sizdirmazlk Bandi e = g
;m i’ «— Breather Bez
Model Parting Film J

Sekil 5.4 : Islak- elle yatirma tamirinde kullanilacak kumasin tek tarafli vakum

isleminde yerlesim plani.
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6. TAMIRLERIN KARSILASTIRILMASI

Bu boliimde, 200 °F 1slak elle yatirma (wet lay up) ile yapilan tamir yontemi, 250 °F
onceden rezin emdirilmis (prepreg) kumas kullanilarak yapilan tamir yontemi ve 350
°F 6nceden rezin emdirilmis (prepreg) kumas ile yapilan tamir yontemleri cizelge 6.1

de gosterildigi gibi karsilagtirilmistir.

Cizelge 6.1 : Tamir yontemlerinin karsilagtirilmasi.

200 °F 250 °F 350 °F

(WetLayup)| (Prepreg) ( Prepreg)
Tamir Suresi 3 1 2
Yetenek 3 1 2
Dayaniklilik 2 3 1
Maliyet 1 2 2
Tamir Omrii 2 3 1
Kuruma Suresi 1 2 3
Risk 2 1 3
Malzeme
Edinebilme 1 2 3
Zorluk 2 1

1:iyi 2:orta 3: kotii
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7. KOMPOZIT PLAKANIN CEKME DENEYI

Saglam, hasarli ve onarilmis kompozit plakalarin mukavemet degerlerinin
karsilastirilabilmesi i¢in 3 ayri test pargasi hazirlanip ¢ekme deneyi uygulandi. Test
parcalarinin hazirlanmasi, deney diizenegi ve deney sonuglar1 ayrintili bir sekilde

aciklanmustir.

7.1 Test Parcalarimin Hazirlanmasi

150mm x 30mm x 10mm ol¢iilerinde 3 ayr1 sandvig¢ yapili kompozit parca hazirlandi.
Bu test parcalarindan ikisi ¢ekicle hasarlanip, biri prepreg kumaglar kullanilarak
onarildi digeri de hasarli olarak kaldi. Cekme deneyinde test parcalar1 kenarlarindan
tutulurken deforme olmamalari i¢in kenarlar1 iki kat ekstra karbon fiber kumasla

giiclendirildi. Test pargalar1 sekil 7.1 de gosterilmistir.

Sekil 7.1 : Test parcalari.

7.2 Deney Diizenegi

Cekme testleri sirasinda MTS 647 deney donanimi kullanilmistir. Deney donanimi

hidrolik kuvvet uygulayicisindan ve  yiikk hiicresinden olusmaktadir. Ayrica

hazirlanan ¢ekme numunelerini yiik hiicrelerine baglamak icin baglanti kiskaglar
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kullanilmigtir. Cekme deneyi icin kullanilan hidrolik kuvvet uygulayicisi, yiik

hiicresi ve baglanti1 kiskaglari Sekil 7.2°de gosterilmistir.

Hidrolik
. Kuvvet
Uygulayicisi

Baglantu
Kaskaclan

Yiik
Hiicresi

Sekil 7.2 : Hidrolik kuvvet uygulayicisi, yiik hiicresi ve baglanti kiskaglari.

Saglam, hasarli ve onarilmis olmak tizere 3 ayr1 test parcasina ¢ekme deneyi
uygulandi. Oncelikle test pargalari deney diizenegindeki cenelere sabitlendi. Test
parcalarinin kenarlar1 2 MPa basingla sikistirildi. Dakikada 2 mm uzama olacak

sekilde cekme deneyi gergeklestirildi. Deney diizenegi sekil 7.3 de gosterilmistir.

Sekil 7.3 : Deney diizenegi.
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7.3 Deney Sonuglari

Saglam parca i¢in elde edilen gerilme gerinim egrisi sekil 7.4 de gdsterilmistir.

Gerilme-Gerinim (Saglam Par¢a)

70

60 1\
= 50 / \
S 2 ad \
Ea ~ \
& 20 /

o~

0

0 0,005 0,01 0,015 0,02
Gerinim

Sekil 7.4 : Saglam parga icin gerilme-gerinim egrisi.

Hasarl1 parga i¢in gerilme gerinim egrisi sekil 7.5 de gosterilmistir.

Gerilme-Gerinim ( Hasarli Parga )

IS
[

IS
o

A\
e \\
\

w
w

w
o

|

Gerilme (MPa)
2R N
o n o

v

o

0 0,002 0,004 0,006 0,008 0,01 0,012 0,014

Gerinim

Sekil 7.5 : Hasarli parga i¢in gerilme-gerinim egrisi.

Onarilmis parga icin gerilme gerinim egrisi sekil 7.6 de gosterilmistir.
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Gerilme-Gerinim ( Onarilmis Parga )
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Sekil 7.6 : Onarilmis parga icin gerilme-gerinim egrisi.

Grafiklerde goriildiigii gibi hasarli kompozit parca onarilarak mukavemeti
artirllmigtir. Test parcalarinin maksimum gerilme degerleri sekil 7.7 da gosterildigi

gibi karsilastirilabilir.

Saglam Parca 64,927 100
Hasarh Parca 40,177 62
Onarilmis Parca 49,509 76

Sekil 7.7 : Test parcalarinin maksimum gerilme degerlerinin karsilastirilmasi.
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8. DEGERLENDIRME

Bu c¢alismada havacilikta sik kullanilan kompozit malzemelerde meydana gelen
hasarlarin tespiti ve bu hasarlarin onarim yontemleri ile ilgili aragtirma yapilmis ve
ornek kompozit plaka iizerinde hasar olusturularak bu hasarin tespiti ve onarim

basamaklar1 ayrintili bir sekilde aktarilmistir.

Yapilan ¢aligmanin ilk asamasi kompozit katmanlarin eksenlerinin tanimlanmasi ve
birden fazla katmanin bir araya gelmesi sonucu olusturulan laminant yapinin toplam
gerilme ve gerinim degerlerinin matrisler kullanilarak hesaplanmasidir. Sonraki
asama da kompozit plaka iizerinde hasarin olusturulmasidir. Olusan bu hasarin
sinirlart  hasar tespit yontemleri kullanilarak belirlenmistir. Hasar sinirlari
belirlenirken kursun kalemin korozyona sebep olabileceginden kullanilmamasi ve
cizimlerde yuvarlak gegcislerin kenarlarda olusacak olan gerilmeleri azaltacagi icin
tercih edilmesi anlasilmistir. Belirlenen sinirlar referans alinarak, hasarin uygun
aletler kullanilarak kaldirilmas1 sonraki asamayi olusturmustur. Hasar katmanlari

kaldirilirken incelme oranlarina dikkat edilmesi gerektigi anlagilmistir.

Hasarli katmanlar kaldirildiktan sonra c¢ekirdek hasarli ise ¢ekirdegin de kaldirilmasi
gerektigi, kaldirilmadan 6nce c¢ekirdegin yoneliminin hangi yonde oldugunun
belirlenmesi gerektigi aktarilmistir. Suyun c¢ekirdegin yapisina ne tiir zararlar
verebilecegi aktarilmis, dolayisiyla hasarli bolgenin kurutulmasinin ¢ok Onemli

oldugu anlagilmstir.

Kaldirilan hasarli bolgenin uygun ¢ekirdek ve katmanlar ile kapatilmas: icin ilgili
Yapisal Tamir Manuel ( Structural Repair Manuel ) ' inin dikkate alinmas1 gerektigi
vurgulanmistir. Kullanilacak kumas tiirtine gore iki ayri tamir yonteminin oldugu
belirtilmis ve her bir yontem ayrintili bir sekilde aktarilmistir. Serilen kumaslarin iyi
yapigmasinin saglanmasi i¢in vakuma alinarak sicak yapistirma yapan makinelerin
kullanildig1 belirtilmistir. Tamir sonucunda hasarli bolgenin test edilmesinin dnemi

de vurgulanmustir.
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Deney asamasinda ise saglam, hasarli ve onarilmis test parcalar1 kullanilarak 3 ayri
cekme deneyi uygulanmistir. Cekme deneyinde test parcalarimin kenarlarmin
ezilmemesi i¢in 2 kat karbon fiber kumasla gii¢lendirilmistir. Deney sonucunda
hasarlt par¢anin maksimum gerilmesinin saglam parcaya oranla % 38 azaldigi,
uygulanan prepreg tamir sonrasinda maksimum gerilmesinin hasarli par¢aya oranla

%14 arttig1 gdzlenmistir.

Sonu¢ olarak, her iki tamir yontemi de belirlenen kriterler dikkate alinarak
karsilastirilmistir. ileriki ¢alismalarda, yeni tamir yontemleri gelistirilip ugagin cesitli
bolgeleri i¢in uygulanabilirligi test edilebilir. Boylelikle ucagin operasyondan geri
kalmasina neden olacak hasarlarin daha kisa siirede onarilip ucagin tekrar

operasyona kazandirilmasi saglanabilir.
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