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ÖZET 
Bu çalışmada, beşinci nesil savaş uçaklarında yaygın olarak kullanılan kompozit malzemelerin uzunluk, 

kalınlık ve dizilim özelliklerinin eğilme gerilmesi üzerindeki etkileri detaylı bir şekilde incelenmiştir. 

Araştırmanın temel hedefi, beşinci nesil savaş uçaklarında kullanılan kompozit malzemelerin farklı 

parametrelerdeki eğilme gerilmesine tepkilerini anlamak ve bu malzemelerin performansını optimize etmek 

için tasarım sürecine önemli bir katkı sağlamaktır. Bu amaçla, 7 farklı kombinasyonda balpeteği yapılı 

kompozit malzeme ve 3 farklı kombinasyonda lamina kompozit malzeme üretilerek 4 nokta ve eğme ve 3 

nokta eğme testleri yapılarak kendi aralarında kıyaslanmıştır. Sonuçlar tablo ve grafik olarak sunulmuştur. 

Kıyaslama sonucunda en iyi eğme dayanımının maksimum kalınlıkta, iki kat karbon fiber ve bir kat kevlar 

(aramid) şeklinde dizilime sahip olan kompozit malzemede olduğu gözlemlenmiştir. Ayrıca, sandviç 

panellerde balpeteği ve karbon fiber kalınlığının artırılmasının eğme dayanımını olumlu yönde etkilediği 

tespit edilmiştir. Bu bulgular, beşinci nesil savaş uçaklarının malzeme seçimi ve konfigürasyonunda tasarım 

mühendislerine rehberlik edecek önemli bilgiler sunmaktadır. 

 

GİRİŞ 

Günümüz havacılık endüstrisi, sürekli olarak evrilen ve değişen bir alan olarak karşımıza 
çıkmaktadır. Bu endüstrinin temel taşıyıcıları konumundaki muharip uçaklar, mükemmel 
mühendislik örnekleri olarak hız, manevra kabiliyeti ve teknolojik üstünlük konularında sınırları 
zorlamaktadır. Son dönemde, birçok ülke beşinci nesil muharip uçaklarla ilgili çalışmalarını 
hızlandırmıştır. Beşinci nesil muharip uçaklar, havacılık alanındaki en son teknolojik gelişmelerin 
bir yansımasıdır. Bu uçaklar, gelişmiş aviyonik sistemler, radar teknolojileri ve özellikle kompozit 
malzemelerin kullanımı ile karakterize edilmektedir. Havacılık endüstrisindeki önemli bir yer edinen 
kompozit malzemeler, hafiflikleri, yüksek mukavemetleri ve dayanıklılıkları sayesinde 
tanınmaktadır. Bu malzemeler, geleneksel metallerin yerini alarak uçak performansını artırmak ve 
yakıt verimliliğini optimize etmek amacıyla kullanılmaktadır. Ancak, bu avantajlarla birlikte, 
kompozit malzemelerin karmaşıklığı ve davranışlarının anlaşılması da büyük önem taşımaktadır. 
Bu nedenle, beşinci nesil savaş uçaklarının geliştirilmesinde kompozit malzemelerin mekanik 
özelliklerinin iyi anlaşılması kritik bir role sahiptir. Bu çalışma kapsamında, muharip uçaklarda 
yaygın olarak kullanılan karbon fiber, cam fiber ve kevlar (aramid) içeren farklı serim ve 
kombinasyonlardaki lamina (Şekil 1) ve alüminyum balpeteğinden oluşan kompozit paneller (Şekil 
2) üretilerek deneylerde kullanılmıştır. Çalışmanın sonuçları, malzeme uzunluğu, kalınlığı ve 
diziliminin eğilme gerilmesi üzerinde belirgin etkileri olduğunu ortaya koymaktadır, bu da beşinci 
nesil savaş uçaklarının tasarımında malzeme seçimi ve konfigürasyonunun kritik bir rol oynadığını 
vurgulamaktadır. Bu analizler, havacılık endüstrisindeki mühendislik uygulamalarını güçlendirecek 
ve gelecekteki savaş uçaklarının geliştirilmesine yönelik stratejilerin belirlenmesine katkıda 
bulunacaktır. 
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Şekil 1: Kompozit Lamina 

 

   

Şekil 2: Balpeteği Yapılı Kompozit Panel 

 

 

Üst ve alt kompozit 

lamina  

Balpeteği çekirdek 
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YÖNTEM 

Bu çalışmada 7 farklı balpeteği yapılı kompozit malzeme ve 3 farklı kompozit lamina üretilmiştir. 
Her bir balpeteği yapılı kompozit malzeme 3 nokta eğme testine ve kompozit lamina ise 4 nokta 
eğme testine tabi tutulmuş ve elde edilen sonuçlar kendi arasında kıyaslanmıştır.  

 

Takviye Elemanı: 
Takviye, kompozit malzemenin dayanıklılığını ve mekanik özelliklerini artırmak için kullanılan güç-
lendirici bir malzemedir. Genellikle cam elyaf, karbon elyaf, aramid elyaf veya doğal elyaf gibi mal-
zemeler kullanılır. Takviye malzemesi, matris içinde düzenli bir şekilde yerleştirilir ve malzemenin 
mukavemetini artırır. Karbon elyaf takviye malzemesi hafiflikleri, yüksek mukavemetleri ve düşük 
termal genleşme katsayıları nedeniyle havacılık ve uzay endüstrisinde sıkça kullanılırlar. Cam elyaf 
takviye malzemesi içeren kompozitler ekonomik ve iyi mekanik özelliklere sahip olmaları nedeniyle 
çeşitli uygulamalarda kullanılırlar. Aramid elyaf takviye malzemesi içeren kompozitler ise yüksek 
mukavemetleri ve darbeye dayanıklılıkları nedeniyle otomotiv ve havacılık sektöründe yaygın bir 
şekilde kullanılırlar. Karbon fiber ve Aramid malzemeler yüksek mukavemetleri ve düşük ağırlıkları 
ile havacılık sektöründe fazlaca kullanılmaktadır. Yeni nesil yolcu uçaklarının ve savaş uçaklarının 
kanatlarında, gövdesinde, yatay stabilizatöründe, kontrol yüzeylerinde, kapılarında vb. yerlerde 
kullanılır. El yatırması, vakum torba, püskürtme, elyaf sarma, pultrüzyon, SMC, merkezkaç döküm, 
sürekli laminasyon ve enjeksiyon gibi birçok üretim yöntemi ile üretilmektedir.  
 

Matris: 
Kompozit malzemenin temel bileşeni olan matris, genellikle polimer, metal veya seramikten oluşur. 
Matris, kompozitin yapısal bütünlüğünü sağlar ve takviye malzemesini destekler. Ayrıca, kimyasal 
ve fiziksel özelliklere sahiptir, bu nedenle matris malzemesinin seçimi, son malzemenin özelliklerini 
büyük ölçüde etkiler. Polimer matrisler kullanım amaçlarına göre termoset, termoplastik ve elasto-
mer olarak gruplandırılmaktadır. Havacılık sektöründe polimer matrisli termoset kompozit malze-
meler yaygın olarak kullanılmaktadır. Termosetler, moleküllerin birbirine komşu olanlarının çapraz 
bağlarla oluşturduğu ağ yapısına sahip polimerlerin bir sınıfını temsil ederler. Termoplastiklerin 
aksine, termosetler ısıtıldığında yumuşama eğilimi göstermezler. Bu özellik, moleküllerin çapraz 
bağlanma şekli tarafından belirlenir ve yüksek sıcaklıklarda moleküler zincirlerin sabit bir şekilde 
kilitlenmesine neden olur. Sıcaklık arttıkça, termosetlerin molekülleri hareket etme yeteneğini kay-
beder ve titreşmez. Ancak sıcaklık daha da yükseldiğinde, bu çapraz bağlar zayıflar ve sonuçta 
bozulma meydana gelir. Termosetler üretildiklerinde, şekillendirme işlemi sırasında sertleşir ve bu 
sertlik, ısıtılmalarına rağmen değişmez. Termosetler genellikle termoplastiklere göre daha yüksek 
sertlikte ve dayanıklılıkta olup, yüksek sıcaklık toleransına sahip malzemelerdir. Bu nedenle, sıcak-
lık kontrolünün kritik olduğu uygulamalarda yaygın olarak tercih edilirler. Epoksiler, poliüretanlar, 
fenolikler, silikonlar ve polyesterler termoset polimer matrislere örnek olarak verilebilir. Epoksiler, 
epoksi adı verilen yapıların polimerize edilmesiyle elde edilen malzemelerdir. Epoksi matrisler, cam 
elyaf kumaş ve karbon elyaf kumaşın uyumluluğu nedeniyle mükemmel mukavemet özelliklerine 
sahiptir. Epoksi genel olarak reçine ve sertleştirici olarak iki kısımdan meydana gelmektedir. Bu iki 
kısım istenilen özelliklere, kullanılacak yere ve kürleşme zamanı dikkate alınarak ağırlıkça ya da 
hacimsel olarak belirli oranlarda karıştırılır. Yüksek sıcaklıkta hızlı bir kürleşme elde edilmektedir. 
Sıvı halinde ya da katı halinde bulunabilen çeşitleri vardır. Kendisini oluşturan maddelere göre fark-
lı özelliklere sahip olabilmektedir. Bisfenol A, bisfenol F, novolak, alifatik bazlı olmak üzere çeşitleri 
bulunmaktadır [Anonim, 2017]. 
 

Çekirdek: 

Balpeteği yapılı kompozit malzemelerde balpeteği darbeyi karşılayan ve mekanik olarak yükün 
dağılımını sağlayan kısımdır. Bu çekirdekler farklı geometrilerde (altıgen, kare, dikdörtgen, zikzak, 
elipsoit, yumurta kolisi vb.); farklı malzemelerde (köpük, alüminyum, balsa ağacı, bakır, kâğıt, 
epoksi vb.) ve üretim tekniği olarak farklı birleştirme yöntemleriyle (yapıştırma, kalıplama vb.) 
oluşturulmaktadır. Şekil 3’de kullanılan farklı çekirdek yapıları görünmektedir.  
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Şekil 3: Farklı Çekirdek Yapıları [Zhang ve ark., 2014] 

Alüminyum balpeteği paneller konstrüksiyon açısından oldukça hafif olması, mukavemet ve rijitliği 
oldukça yüksek olması nedeni ile uzay, hava, kara ve deniz ulaşım araçlarında, inşaat gibi 
sektörlerde çok yaygın olarak kullanılmaktadır. Özellikle darbe yüklerine maruz kalan bölgelerde 
yüksek enerji sönümleme kabiliyeti olması nedeni ile yaygın olarak kullanılmaktadır. Balpeteği 
sandviç panellerin servis ömrü darbe yüklerinin etkisi altında değişim göstermektedir. Özellikle 
hava ulaşım araçlarının gövde ve kanatlarında yüksek hızda, kuş gibi cisimlerin çarpması nedeni 
ile tehlikeye maruz kalabilirler. Bu çarpma neticesinde zamanla bu bölgeler daha hızlı hasar 
oluşumuna neden olabilmektedir [Foo ve ark., 2008]. Bu nedenle bu yapıların darbe yükleri 
altındaki davranışları gerek deneysel gerek ise bilgisayar ortamında analizler yapılarak uygun 
alüminyum kor yüksekliği belirlenmesi ve bu bölgelerin iyileştirilmesi oldukça büyük önem arz ettiği 
rapor edilmiştir [Anderson, 2005; Shin ve ark., 2008]. Düşük yoğunlukları ve yüksek eğilme 
rijitlikleri sebebiyle sandviç yapılar havacılık ve uzay uygulamalarında kullanılmaktadır [Zumpano 
ve Meo, 2008; Panopoulou ve ark., 2011; Narayana ve ark., 2008; Mahato ve Maiti, 2010; 
Kathiravan ve Ganguli, 2007]. 

Kompozit Lamina ve Balpeteği Yapılı Kompozit Malzeme Tasarımı:  

Bu çalışmada 7 farklı balpeteği yapılı kompozit malzeme üretilmiştir. Balpeteği yapılı kompozit 
malzemelerde alt ve üst lamina kalınlığı, malzeme uzunluğu ve çekirdek kalınlığının eğme 
gerilmesine olan etkisinin incelenmesi amaçlanmıştır. Çekirdek malzemesi olarak yüksek enerji 
sönümlemeleri sebebi ile alüminyum balpeteği ve alt ve üst laminalar için karbon fiber malzeme 
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seçilmiştir. Şekil 4 de tasarlanan balpeteği yapılı kompozit malzeme yapısı görülmektedir. Üretilen 
numuneler üç nokta eğme testine tabi tutulmuştur. Aynı zamanda bu çalışma kapsamında 3 farklı 
kompozit lamina üretilmiştir. Kompozit lamina malzemesi için havacılıkta avantajlarından dolayı en 
çok kullanılan aramid ve karbon fiber seçilmiştir. Şekil 5 de tasarlanan kompozit lamina malzeme 
yapısı görülmektedir. Kompozit laminalara 4 nokta eğme testi yapılmış farklı dizilimlerin eğilme 
gerilmesine olan etkisinin incelenmesi amaçlanmıştır.  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

                               

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Şekil 4: Balpeteği Yapılı Kompozit Malzeme Tasarımı 

4 mm Alüminyum 

Honeycomb 3005 

 

5 mm Alüminyum 

Honeycomb 3005 

4 mm Alüminyum 

Honeycomb 3005 

 

Üst ve alt 1.5 mm 

karbon fiber 700 mm 

boyunda kompozit 

lamina  

5 mm Alüminyum 

Honeycomb 3005 

Üst ve alt 1 mm 

karbon fiber 700 mm 

boyunda kompozit 

lamina  

 

Üst ve alt 1 mm 

karbon fiber 200 mm 

boyunda kompozit 

lamina  

 

5 mm Alüminyum 

Honeycomb 3005 

Üst ve alt 1.5 mm 

karbon fiber 700 mm 

boyunda kompozit 

lamina  

 

Üst ve alt 1.2 mm 

karbon fiber 700 mm 

boyunda kompozit 

lamina  

 

Üst ve alt 1.3 mm 

karbon fiber 700 mm 

boyunda kompozit 

lamina  

 

Üst ve alt 1.5 mm 

karbon fiber 200 mm 

boyunda kompozit 

lamina  

 

5 mm Alüminyum 

Honeycomb 3005 

 

5 mm Alüminyum 

Honeycomb 3005 

Numune 1 Numune 2 

Numune 6 Numune 5 

Numune 4 Numune 3 

Numune 7 
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Şekil 5: Kompozit Lamina Malzeme Tasarımı 

Numune: 

Tasarlanan kompozit laminada ve balpeteği yapılı kompozitte kullanılan malzemelerin mekanik 
özellikleri Tablo 1 de verilmiştir. Kompozit laminalar vakumlu torba-elle yatırma yöntemi 
kullanılarak üretilmiştir. Karbon fiberlerde 3 yönlü dokuma kumaş ((0) -(+45) -(-45)) olan CXL 700 
EO5A kullanılmıştır. Aramid de 2 yönlü dokuma kumaş olan KK170 T kullanılmıştır. Matris 
malzemesi olarak epoksi reçine kullanılmıştır.  Balpeteği yapılı kompozit malzemede balpeteği 
yapısı olarak 3005 alüminyum kullanılmıştır. Balpeteği yapılı kompozit malzeme alt ve üst lamina 
arasına yapıştırıcı sürülerek balpeteği ile birleştirilmiş ve sıcak presleme (kalıplama) yöntemi ile 
üretilmiştir. Üretilen numuneler Şekil 6 da gösterilmiştir.  

 

Kullanılan Malzemeler Karbon Fiber Kevlar Epoksi Alüminyum 3005 

Yoğunluk (g/cm3) 1.9 1.45 1.2-1.3 2.7 

Elastik Modul (E) 519 131 2.5-4.0 - 

Çekme Mukavemeti (MPa) 1.8 3.6 50-125 130 

Uzunluk (%) 0.36 2.8 - 25 

Kullanım Sıcaklığı (C0) - - 150 - 

Elastisite (GPa) - - - 69 

Akma Dayanımı (MPa) - - - 55 

Kesme Modülü (MPa) - - - 83 

Tablo 1: Kullanılan Malzemelerin Mekanik Özellikleri 

 

 

 

 

 

 

 

Şekil 6: Kompozit Malzeme Tasarımı 

6 Kat Aramid 8 Kat Karbon Fiber 6 Kat Aramid 
8 Kat Karbon Fiber 

Prepreg 

6 Kat Aramid 
14 Kat Karbon 

Fiber 
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UYGULAMALAR VE DEĞERLENDİRME 

Çalışmanın deneysel kısmında, kompozit laminalara ASTM D7264 standardına göre 4 nokta eğme 
testi, balpeteği yapılı kompozit malzemelere ise ASTM C393 standardına göre 3 nokta eğme testi 
yapılmış ve kendi aralarında kıyaslanmıştır. Kompozit laminalarda maksimum kalınlıkta dizilimin ve 
karbon fiber-karbon prepreg kullanımının eğilme gerilmesine olan etkisi incelenmiştir. Balpeteği 
yapılı kompozit malzemelerde ise; parça uzunluğu, alt ve üst lamina kalınlığı ve çekirdek 
yüksekliğinin eğilme gerilmesine olan etkisi incelenmiştir.  

 

Kompozit Lamina malzemeler için ASTM D7264 standardına göre 4 nokta eğme testi yapılmak 
üzere 200x75 mm boyutlarında numuneler üretilmiştir. Deney hatalarının önüne geçmek için tüm 
deneyler beşer kez tekrarlanmış ve ortalaması alınarak kullanılmıştır. Destek aralığı 140 mm ve 
yük aralığı 70 mm olarak ayarlanmış ZwickRoell marka cihaz ile 1.00000 mm/dk hız ile yükleme 
yapılmıştır. Kompozit laminalara yapılan deneysel çalışma Şekil 7 de gösterilmiştir.  

 

 

Şekil 7: Kompozit Lamina 4 Nokta Eğme Deneyi 

 

Balpeteği yapılı kompozit malzemeler için ASTM C393 standardına göre 3 nokta eğme testi 
yapılmak üzere 200x75 mm ve 700x75 mm boyutlarında numuneler üretilmiştir. Deney hatalarının 
önüne geçmek için tüm deneyler en az üç kez tekrarlanmış ve ortalaması alınarak kullanılmıştır. 
200 mm uzunluğundaki malzemeler için destek aralığı 150 mm, 700 mm uzunluğundaki 
malzemeler için ise destek aralığı 600 mm olarak ayarlanmış ZwickRoell marka cihaz ile 6.00000 
mm/dk hız ile yükleme yapılmıştır. Balpeteği yapılı kompozit malzemelere yapılan deneysel 
çalışma Şekil 8 de gösterilmiştir.  
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Şekil 8: Balpeteği Yapılı Kompozit Malzeme 3 Nokta Eğme Deneyi 

(https://www.turkchem.net/aluminyum-balpetegi-ara-tabaka-karbon-fiber-epoksi-kabuk-esasli-
kompozit-sandvic-yapilarin-gelistirilmesi-ve-yorulma-omurlerinin-karakterizasyonu.html) 

 

Kompozit laminaların 4 nokta eğme deneyi sonucunda elde edilen yük-eğilme yüzde gerilim 
grafikleri Şekil 9, Şekil 10 ve Şekil 11 de elde edilen değerler ise Tablo 2, Tablo 3 ve Tablo 4 de 
verilmiştir. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Şekil 9: 8 Kat Karbon Prepreg-6 Kat Aramid Kompozit Lamina Yük-Eğilme Gerilmesi 

 

 

 

 

 

 

Tablo 2: 8 Kat Karbon Prepreg-6 Kat Aramid Kompozit Lamina 4 Nokta Eğme Deneyi  
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Şekil 10: 8 Kat Karbon Fiber-6 Kat Aramid Kompozit Lamina Yük-Eğilme Gerilmesi 

 

 

 

 

 

 

Tablo 3: 8 Kat Karbon Fiber-6 Kat Aramid Kompozit Lamina 4 Nokta Eğme Deneyi 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Şekil 11: 14 Kat Karbon Fiber-8 Kat Aramid Kompozit Lamina Yük-Eğilme Gerilmesi 
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Tablo 4: 14 Kat Karbon Fiber-8 Kat Aramid Kompozit Lamina 4 Nokta Eğme Deneyi  

 

Balpeteği yapılı kompozit malzemelerin 3 nokta eğme deneyi sonucunda elde edilen yük-eğilme 
yüzde gerilim grafikleri Şekil 12’den Şekil 18’e kadar elde edilen değerler ise Tablo 5’den Tablo 
11’e kadar verilmiştir. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Şekil 12: Numune 1 Balpeteği Yapılı Kompozit Malzeme Yük-Eğilme Gerilmesi 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Tablo 5: Numune 1 Balpeteği Yapılı Kompozit Malzeme 3 Nokta Eğme Deneyi 
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Şekil 13: Numune 2 Balpeteği Yapılı Kompozit Malzeme Yük-Eğilme Gerilmesi 

 

 

 

 

 

 

 

 

Tablo 6: Numune 2 Balpeteği Yapılı Kompozit Malzeme 3 Nokta Eğme Deneyi 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Şekil 14: Numune 3 Balpeteği Yapılı Kompozit Malzeme Yük-Eğilme Gerilmesi 
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Tablo 7: Numune 3 Balpeteği Yapılı Kompozit Malzeme 3 Nokta Eğme Deneyi 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Şekil 15: Numune 4 Balpeteği Yapılı Kompozit Malzeme Yük-Eğilme Gerilmesi 

 

 

 

 

 

 

 

 

Tablo 8: Numune 4 Balpeteği Yapılı Kompozit Malzeme 3 Nokta Eğme Deneyi 
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Şekil 16: Numune 5 Balpeteği Yapılı Kompozit Malzeme Yük-Eğilme Gerilmesi 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Tablo 9: Numune 5 Balpeteği Yapılı Kompozit Malzeme 3 Nokta Eğme Deneyi 

 

 

Şekil 17: Numune 6 Balpeteği Yapılı Kompozit Malzeme Yük-Eğilme Gerilmesi 
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Tablo 10: Numune 6 Balpeteği Yapılı Kompozit Malzeme 3 Nokta Eğme Deneyi 

 

 

Şekil 18: Numune 7 Balpeteği Yapılı Kompozit Malzeme Yük-Eğilme Gerilmesi 
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Tablo 11: Numune 7 Balpeteği Yapılı Kompozit Malzeme 3 Nokta Eğme Deneyi 
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SONUÇ 

Üretilen numuneler dört nokta ve üç nokta eğme testlerine tabi tutulmuştur. Dört nokta eğme testi 
yapılırken ve numuneler hazırlanırken ASTM D7264 standardından ve üç nokta eğme testi 
yapılırken ve numuneler hazırlanırken de ASTM C393 standardından yararlanılmıştır. Laminalar 
için ASTM D7264, sandviç paneller için ise ASTM C393 standardı referans alınmıştır. Aynı 
zamanda laminalar için katlar arası dayanımı görmek için ASTM D2344 standardından 
yararlanılmıştır. Farklı kalınlıkların ve serimlerin malzemenin eğme dayanımını etkilediği 
gözlemlenmiştir. Tüm numuneler karşılaştırıldığında üretilen laminalar arasında en iyi eğme 
dayanımının maksimum kalınlıkta iki kat karbon fiber ve bir kat kevlar şeklinde dizilim ile elde 
edilen laminada olduğu gözlemlenmiştir. Sandviç panellere bakıldığında honeycomb ve karbon 
fiber kalınlığının arttırılmasının eğme dayanımını arttırdığı gözlemlenmiştir. Aynı zamanda parçanın 
boyutu-uzunluğu arttıkça eğmeye daha fazla zorlandığı ve eğme dayanımının azaldığı 
gözlemlenmiştir. Kıyaslama sonucunda Numune 5 en yüksek yük taşıma kapasitesine sahip 
malzeme olduğu belirlenmiştir. İlerleyen süreçte bu çalışmalar devam ettirilerek optimum kalınlık, 
dizilim, boyut ve kombinasyon (aramid, karbon fiber, cam fiber, vb.) bulunarak beşinci nesil savaş 
uçaklarında kullanılacak balpeteği yapılı kompozit malzeme ve kompozit lamina seçiminde tasarım 
mühendislerine rehberlik ederek ışık tutacak önemli bilgiler sunulabilir. 
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