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OZET

Bu ¢alismada, begsinci nesil savas ugaklarinda yaygin olarak kullanilan kompozit malzemelerin uzunluk,
kalinhk ve dizilim ozelliklerinin egilme gerilmesi iizerindeki etkileri detayli bir sekilde incelenmistir.
Arastirmamin temel hedefi, besinci nesil savas ucaklarinda kullanilan kompozit malzemelerin farkl
parametrelerdeki egilme gerilmesine tepkilerini anlamak ve bu malzemelerin performansini optimize etmek
icin tasarim stirecine oénemli bir katki saglamaktir. Bu amagla, 7 farkli kombinasyonda balpetegi yapili
kompozit malzeme ve 3 farkli kombinasyonda lamina kompozit malzeme iiretilerek 4 nokta ve egme ve 3
nokta egme testleri yapilarak kendi aralarinda kiyaslanmistir. Sonuglar tablo ve grafik olarak sunulmugtur.
Kiyaslama sonucunda en iyi egme dayanimumin maksimum kalinlikta, iki kat karbon fiber ve bir kat keviar
(aramid) seklinde dizilime sahip olan kompozit malzemede oldugu gézlemlenmistir. Ayrica, sandvig
panellerde balpetegi ve karbon fiber kalinlhiginin artirilmasinin egme dayanimini olumlu yonde etkiledigi
tespit edilmistir. Bu bulgular, besinci nesil savas u¢aklarinin malzeme segimi ve konfigiirasyonunda tasarim
miihendislerine rehberlik edecek onemli bilgiler sunmaktadir.

GIRIS

GunUmuaz havacilik endustrisi, surekli olarak evrilen ve degisen bir alan olarak kargimiza
cikmaktadir. Bu endustrinin  temel tasiyicilart konumundaki muharip ucaklar, mikemmel
muhendislik drnekleri olarak hiz, manevra kabiliyeti ve teknolojik Ustunlik konularinda sinirlar
zorlamaktadir. Son ddénemde, birgok Ulke besinci nesil muharip ugaklarla ilgili ¢alhgmalarini
hizlandirmistir. Besinci nesil muharip ugaklar, havacilik alanindaki en son teknolojik gelismelerin
bir yansimasidir. Bu ugaklar, gelismis aviyonik sistemler, radar teknolojileri ve 6zellikle kompozit
malzemelerin kullanimi ile karakterize edilmektedir. Havacilik endUstrisindeki énemli bir yer edinen
kompozit malzemeler, hafiflikleri, yuksek mukavemetleri ve dayanikliliklari sayesinde
taninmaktadir. Bu malzemeler, geleneksel metallerin yerini alarak ugak performansini artirmak ve
yakit verimliligini optimize etmek amaciyla kullaniimaktadir. Ancak, bu avantajlarla birlikte,
kompozit malzemelerin karmagikhg: ve davraniglarinin anlasiimasi da buyuk 6nem tagimaktadir.
Bu nedenle, besinci nesil savas ucaklarinin gelistiriimesinde kompozit malzemelerin mekanik
Ozelliklerinin iyi anlasiilmasi kritik bir role sahiptir. Bu ¢alisma kapsaminda, muharip ucaklarda
yaygin olarak kullanilan karbon fiber, cam fiber ve kevlar (aramid) iceren farkli serim ve
kombinasyonlardaki lamina (Sekil 1) ve aliminyum balpeteginden olusan kompozit paneller ($ekil
2) uretilerek deneylerde kullaniimistir. Calismanin sonuglari, malzeme uzunlugu, kalnhg ve
diziliminin egilme gerilmesi Uzerinde belirgin etkileri oldugunu ortaya koymaktadir, bu da beginci
nesil savas ugaklarinin tasariminda malzeme seg¢imi ve konfiglirasyonunun kritik bir rol oynadigini
vurgulamaktadir. Bu analizler, havacilik endustrisindeki muhendislik uygulamalarini giglendirecek
ve gelecekteki savas ucgaklarinin gelistiriimesine yoénelik stratejilerin belilenmesine katkida
bulunacaktir.

! Yiiksek Lisans Ogrencisi, Ugak Miih. Bol., E-posta: sayin16@itu.edu.tr
2 Prof. Dr., Ugak Miih. B6l., E-posta: cafer@itu.edu.tr



10. ULUSAL HAVACILIK VE UZAY KONFERANSI UHUK-2024-014
18-20 Eylil 2024, Ankara Yildirnm Beyazit Universitesi, Ankara

Sekil 1: Kompozit Lamina

Balpetegi cekirdek

Ust ve alt kompozit
lamina

Sekil 2: Balpetegi Yapili Kompozit Panel
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YONTEM

Bu calismada 7 farkli balpetegi yapili kompozit malzeme ve 3 farkh kompozit lamina Gretilmigtir.
Her bir balpetedi yapili kompozit malzeme 3 nokta egme testine ve kompozit lamina ise 4 nokta
egme testine tabi tutulmus ve elde edilen sonuclar kendi arasinda kiyaslanmistir.

Takviye Elemant:

Takviye, kompozit malzemenin dayanikliigini ve mekanik ézelliklerini artirmak i¢in kullanilan gic-
lendirici bir malzemedir. Genellikle cam elyaf, karbon elyaf, aramid elyaf veya dogal elyaf gibi mal-
zemeler kullanilir. Takviye malzemesi, matris iginde dizenli bir sekilde yerlestirilir ve malzemenin
mukavemetini artirir. Karbon elyaf takviye malzemesi hafiflikleri, yliksek mukavemetleri ve disuk
termal genlesme katsayilari nedeniyle havacilik ve uzay endustrisinde sikg¢a kullanilirlar. Cam elyaf
takviye malzemesi iceren kompozitler ekonomik ve iyi mekanik 6zelliklere sahip olmalari nedeniyle
cesitli uygulamalarda kullanilirlar. Aramid elyaf takviye malzemesi iceren kompozitler ise ylksek
mukavemetleri ve darbeye dayanikhliklari nedeniyle otomotiv ve havacilik sektériinde yaygin bir
sekilde kullanilirlar. Karbon fiber ve Aramid malzemeler yuksek mukavemetleri ve diguk agirliklari
ile havacilik sektoriinde fazlaca kullaniimaktadir. Yeni nesil yolcu ugaklarinin ve savas ucaklarinin
kanatlarinda, govdesinde, yatay stabilizatorinde, kontrol ylzeylerinde, kapilarinda vb. yerlerde
kullanilir. El yatirmasi, vakum torba, pUskirtme, elyaf sarma, pultriizyon, SMC, merkezkag¢ dokim,
surekli laminasyon ve enjeksiyon gibi birgok dretim yontemi ile Uretiimektedir.

Matris:

Kompozit malzemenin temel bileseni olan matris, genellikle polimer, metal veya seramikten olusur.
Matris, kompozitin yapisal butlinligind saglar ve takviye malzemesini destekler. Ayrica, kimyasal
ve fiziksel 6zelliklere sahiptir, bu nedenle matris malzemesinin se¢imi, son malzemenin 6zelliklerini
buyuk ol¢ude etkiler. Polimer matrisler kullanim amaglarina gore termoset, termoplastik ve elasto-
mer olarak gruplandiriilmaktadir. Havacilik sektériinde polimer matrisli termoset kompozit malze-
meler yaygin olarak kullaniimaktadir. Termosetler, molekdullerin birbirine komsu olanlarinin gapraz
baglarla olusturdugu ag yapisina sahip polimerlerin bir sinifini temsil ederler. Termoplastiklerin
aksine, termosetler isitildiginda yumusama egilimi gostermezler. Bu 6zellik, molekullerin ¢capraz
baglanma sekli tarafindan belirlenir ve ylksek sicakliklarda molekdler zincirlerin sabit bir sekilde
kilitlenmesine neden olur. Sicaklik arttikga, termosetlerin molekilleri hareket etme yetenegini kay-
beder ve titresmez. Ancak sicaklik daha da yukseldiginde, bu ¢apraz baglar zayiflar ve sonugta
bozulma meydana gelir. Termosetler Uretildiklerinde, sekillendirme islemi sirasinda sertlesir ve bu
sertlik, 1sitilmalarina ragmen degismez. Termosetler genellikle termoplastiklere gore daha yuksek
sertlikte ve dayanikhlikta olup, ylksek sicaklik toleransina sahip malzemelerdir. Bu nedenle, sicak-
ik kontrolunun kritik oldugu uygulamalarda yaygin olarak tercih edilirler. Epoksiler, poliuretanlar,
fenolikler, silikonlar ve polyesterler termoset polimer matrislere érnek olarak verilebilir. Epoksiler,
epoksi adi verilen yapilarin polimerize edilmesiyle elde edilen malzemelerdir. Epoksi matrisler, cam
elyaf kumas ve karbon elyaf kumasin uyumlulugu nedeniyle mikemmel mukavemet 6zelliklerine
sahiptir. Epoksi genel olarak regine ve sertlegtirici olarak iki kisimdan meydana gelmektedir. Bu iki
kisim istenilen ézelliklere, kullanilacak yere ve kirlesme zamani dikkate alinarak agirlikga ya da
hacimsel olarak belirli oranlarda karistirilir. YUksek sicaklikta hizli bir kirlesme elde edilmektedir.
Sivi halinde ya da kati halinde bulunabilen cesitleri vardir. Kendisini olusturan maddelere goére fark-
Il 6zelliklere sahip olabilmektedir. Bisfenol A, bisfenol F, novolak, alifatik bazli olmak tzere gesitleri
bulunmaktadir [Anonim, 2017].

Gekirdek:

Balpetegi yapili kompozit malzemelerde balpete@i darbeyi karsilayan ve mekanik olarak yukun
dagilimini saglayan kisimdir. Bu cekirdekler farkli geometrilerde (altigen, kare, dikdortgen, zikzak,
elipsoit, yumurta kolisi vb.); farkli malzemelerde (képlk, aliminyum, balsa agaci, bakir, kagit,
epoksi vb.) ve Uretim teknigi olarak farkl birlestirme ydntemleriyle (yapistirma, kaliplama vb.)
olusturulmaktadir. Sekil 3’de kullanilan farkli gekirdek yapilari gérinmektedir.
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Sekil 3: Farkh Cekirdek Yapilari [Zhang ve ark., 2014]

Aliminyum balpetegi paneller konstriksiyon acisindan oldukga hafif olmasi, mukavemet ve rijitligi
oldukga ylksek olmasi nedeni ile uzay, hava, kara ve deniz ulasim araglarinda, insaat gibi
sektorlerde gok yaygin olarak kullaniimaktadir. Ozellikle darbe yiiklerine maruz kalan bolgelerde
yuksek enerji sbnimleme kabiliyeti olmasi nedeni ile yaygin olarak kullaniimaktadir. Balpetegi
sandvi¢ panellerin servis 6mrii darbe yuklerinin etkisi altinda degisim géstermektedir. Ozellikle
hava ulasim araclarinin gévde ve kanatlarinda yuksek hizda, kus gibi cisimlerin carpmasi nedeni
ile tehlikeye maruz kalabilirler. Bu g¢arpma neticesinde zamanla bu bdlgeler daha hizli hasar
olusumuna neden olabilmektedir [Foo ve ark., 2008]. Bu nedenle bu yapilarin darbe yukleri
altindaki davraniglari gerek deneysel gerek ise bilgisayar ortaminda analizler yapilarak uygun
aliminyum kor yuksekligi belirlenmesi ve bu bdlgelerin iyilestiriimesi oldukga blyuk énem arz ettigi
rapor edilmistir [Anderson, 2005; Shin ve ark., 2008]. Dusuk yogunluklari ve yuksek egilme
rijitlikleri sebebiyle sandvi¢ yapilar havacilik ve uzay uygulamalarinda kullaniimaktadir [Zumpano
ve Meo, 2008; Panopoulou ve ark., 2011; Narayana ve ark., 2008; Mahato ve Maiti, 2010;
Kathiravan ve Ganguli, 2007].

Kompozit Lamina ve Balpetegi Yapili Kompozit Malzeme Tasarimi:

Bu calismada 7 farkli balpetegi yapili kompozit malzeme Uretilmistir. Balpetegi yapili kompozit
malzemelerde alt ve Ust lamina kalinhgi, malzeme uzunlugu ve c¢ekirdek kalinliginin egme
gerilmesine olan etkisinin incelenmesi amagclanmigtir. Cekirdek malzemesi olarak yuksek ener;ji
sdnidmlemeleri sebebi ile aliminyum balpetegdi ve alt ve Ust laminalar i¢in karbon fiber malzeme
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secilmigtir. Sekil 4 de tasarlanan balpetedi yapili kompozit malzeme yapisi gériilmektedir. Uretilen
numuneler Ug¢ nokta egme testine tabi tutulmustur. Ayni zamanda bu ¢alisma kapsaminda 3 farkh
kompozit lamina Uretilmistir. Kompozit lamina malzemesi icin havacilikta avantajlarindan dolayi en
cok kullanilan aramid ve karbon fiber secilmistir. Sekil 5 de tasarlanan kompozit lamina malzeme

yapisi gorulmektedir. Kompozit laminalara 4 nokta egme testi yapilmis farkli dizilimlerin egilme
gerilmesine olan etkisinin incelenmesi amaglanmistir.

4 mm Aliminyum

Ust ve alt 1.5 mm
Honeycomb 3005

karbon fiber 700 mm
boyunda kompozit
lamina

Ust ve alt 1 mm
karbon fiber 700 mm
boyunda kompozit
lamina

5 mm Aliminyum
Honeycomb 3005

/ N

4 mm Aliminyum
Honeycomb 3005

Ust ve alt 1.5 mm
karbon fiber 200 mm
boyunda kompozit
lamina

Ust ve alt 1 mm
karbon fiber 200 mm
boyunda kompozit
lamina

5 mm Aliminyum
Honeycomb 3005

5 mm Aliminyum
Honeycomb 3005

Ust ve alt 1.2 mm
karbon fiber 700 mm
boyunda kompozit
lamina

Ust ve alt 1.3 mm
karbon fiber 700 mm
boyunda kompozit
lamina

5 mm Aliminyum
Honeycomb 3005

Ust ve alt 1.5 mm
karbon fiber 700 mm
boyunda kompozit
lamina

5 mm Aliminyum
Honeycomb 3005

Sekil 4: Balpetegi Yapili Kompozit Malzeme Tasarimi
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6 Kat Aramid 8 Kat Karbon Fiber 6 Kat Aramid 8 Kat Karbon Fiber
Prepreg

6 Kat Aramid 14 KaF Karbon
Fiber

Sekil 5: Kompozit Lamina Malzeme Tasarimi
Numune:

Tasarlanan kompozit laminada ve balpetedi yapili kompozitte kullanilan malzemelerin mekanik
Ozellikleri Tablo 1 de verilmistir. Kompozit laminalar vakumlu torba-elle yatirma yontemi
kullanilarak Uretilmigtir. Karbon fiberlerde 3 yénli dokuma kumas ((0) -(+45) -(-45)) olan CXL 700
EO5A kullaniimigtir. Aramid de 2 yénli dokuma kumas olan KK170 T kullaniimigtir. Matris
malzemesi olarak epoksi regine kullaniimistir. Balpetegi yapili kompozit malzemede balpetegi
yapisi olarak 3005 aliminyum kullaniimigtir. Balpetedi yapili kompozit malzeme alt ve Ust lamina
arasina yapistirici surllerek balpetedi ile birlestiriimis ve sicak presleme (kaliplama) yéntemi ile
uretilmistir. Uretilen numuneler Sekil 6 da gosterilmistir.

Kullanilan Malzemeler Karbon Fiber | Kevlar Epoksi Aliminyum 3005
Yogunluk (g/cm3) 1.9 1.45 1.2-1.3 2.7

Elastik Modul (E) 519 131 2.5-4.0 -

Cekme Mukavemeti (MPa) | 1.8 3.6 50-125 130

Uzunluk (%) 0.36 2.8 - 25

Kullanim Sicakhgi (C0) - - 150 -

Elastisite (GPa) - - - 69

Akma Dayanimi (MPa) - - - 55

Kesme Modiilii (MPa) - - - 83

Tablo 1: Kullanilan Malzemelerin Mekanik Ozellikleri

Sekil 6: Kompozit Malzeme Tasarimi
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UYGULAMALAR VE DEGERLENDIRME

Calismanin deneysel kisminda, kompozit laminalara ASTM D7264 standardina gére 4 nokta egme
testi, balpetegi yapili kompozit malzemelere ise ASTM C393 standardina gére 3 nokta egme testi
yapilmis ve kendi aralarinda kiyaslanmistir. Kompozit laminalarda maksimum kalinlikta dizilimin ve
karbon fiber-karbon prepreg kullaniminin egilme gerilmesine olan etkisi incelenmistir. Balpetedi
yapili kompozit malzemelerde ise; par¢ca uzunlugu, alt ve Ust lamina kalinhdi ve c¢ekirdek
yuksekliginin egilme gerilmesine olan etkisi incelenmisgtir.

Kompozit Lamina malzemeler icin ASTM D7264 standardina gore 4 nokta egme testi yapiimak
Uzere 200x75 mm boyutlarinda numuneler Uretilmigtir. Deney hatalarinin dnline gegmek igin tim
deneyler beser kez tekrarlanmis ve ortalamasi alinarak kullaniimistir. Destek araligi 140 mm ve
yuk araligi 70 mm olarak ayarlanmis ZwickRoell marka cihaz ile 1.00000 mm/dk hiz ile ylkleme
yapilmistir. Kompozit laminalara yapilan deneysel ¢calisma Sekil 7 de gosterilmistir.

Sekil 7: Kompozit Lamina 4 Nokta Egme Deneyi

Balpetegi yapili kompozit malzemeler igcin ASTM C393 standardina gére 3 nokta egme testi
yapilmak zere 200x75 mm ve 700x75 mm boyutlarinda numuneler Uretilmistir. Deney hatalarinin
onlne ge¢cmek icin tim deneyler en az ug¢ kez tekrarlanmig ve ortalamasi alinarak kullaniimigtir.
200 mm uzunlugundaki malzemeler igin destek araligi 150 mm, 700 mm uzunlugundaki
malzemeler icin ise destek araligi 600 mm olarak ayarlanmis ZwickRoell marka cihaz ile 6.00000
mm/dk hiz ile yuikleme yapilmistir. Balpetedi yapili kompozit malzemelere yapilan deneysel
calisma Sekil 8 de gosterilmigtir.
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Sekil 8: Balpetegi Yapili Kompozit Malzeme 3 Nokta Egme Deneyi
(https:/iwww.turkchem.net/aluminyum-balpetegi-ara-tabaka-karbon-fiber-epoksi-kabuk-esasli-
kompozit-sandvic-yapilarin-gelistiriimesi-ve-yorulma-omurlerinin-karakterizasyonu.html)

Kompozit laminalarin 4 nokta edme deneyi sonucunda elde edilen yuk-egilme ylzde gerilim
grafikleri Sekil 9, Sekil 10 ve Sekil 11 de elde edilen degerler ise Tablo 2, Tablo 3 ve Tablo 4 de
verilmistir.

14
12¢
) Specimen #
= st
= 1
—_
g | 3
— 3
o 67
3 4
- 5
4+
24
01 )+t — —t—
0.0 0.1 02 03 04 05 06 07 08 09 1.0 1.1 1.2 1.3
Flexure strain (Extension) [%]
Sekil 9: 8 Kat Karbon Prepreg-6 Kat Aramid Kompozit Lamina YUk-Egilme Gerilmesi
_ Core .
Support Sandwich Sandwic Facing Core C:I:E. Shear Facing Shear Maximum Féexul'e_stlam
Specimen Name span Thickness h width Thickness Thickness sumate Strass Yield Load ( xt_enslcln) =i
tress Maximum Load
[mm] [mm] [mm] [mm] [mm] [MPa] [MPa] ?:‘rﬁsi [N] [36]
'a
1 1 150.000 6.740 75.130 0.000 6.740 125930 | - | - 12054.969 1.008
2 2 150.000 6.760 75.180 0.000 6.760 2089 | - | - 12287.239 1.191
3 3 150.000 6.850 75.140 0.000 6.850 13016 | - | - 13398.535 1.051
4 4 150.000 6.740 75.140 0.000 6.740 i2o084 | - | - 12239.726 1.017
3 35 150.000 6.750 75.110 0.000 6.750 13428 | @ - | -=m-- 13615.467 1.085
Mean 150.000 5.768 75.140 0.000 6.768 12709 | === | emee- 13927.187 1.071
Standar
: - 0.00000 0.04658 0.02550 0.00000 0.04658 o.5%8%5 | @ -—- | - 633.67681 0.07392
eviatio

n

Tablo 2: 8 Kat Karbon Prepreg-6 Kat Aramid Kompozit Lamina 4 Nokta Egme Deneyi

8

Ulusal Havacilik ve Uzay Konferansi



SAYIN AYAN, CAFEROV

UHUK-2024-014

20
18
16
14
— B - i
= 12 5 Specimen #
=3 ' :
3 10 : 2
: 3
O .
: 5
6 :
4 ;
2 3 E
o +—t—t—tt+—t+—t+—t+—+——+—t——————tt +—t—t—t—tt
00 0414 0.2 03 04 05 06 0.7 08 09 1.0 11 1.2 1.3
Flexure strain (Extension) [9%]
Sekil 10: 8 Kat Karbon Fiber-6 Kat Aramid Kompozit Lamina YUuk-EgJilme Gerilmesi
Col }
Support Sandwich Sandwic Facing Core cs‘: Sh:a r Facing Sh;:r Maximum (Féef“ '?.St')a'r:
Specimen Name span Thickness h width Thickness Thickness Stg:: Strass Yield Load Ma);iemn:rlr‘:“m:d
[mm] [mm] [mm] [mm] [mm] [MP=] [MPa] ?ﬁ‘rss? [N] [%]
'a
1 1 150.000 7.080 75.160 0.000 7.080 17777 | e | e 18919.979 1.154
2 2 150.000 5.800 75.060 0.000 £.200 15.880 | - | - 16210.584 1.064
3 3 150.000 7.160 75.140 0.000 7.160 17212 | | - 18520.584 1.100
4 4 150.000 7.170 75.180 0.000 7.170 16050 | @ -—— | === 17303.584 1.071
3 5 150.000 7.160 75.180 0.000 7.160 17.474 | emee= | mmme- 18811.573 1.143
Mean 150.000 7.074 75.144 0.000 7.074 16879 | @ -—— | === 17953.341 1.106
Standar
:evian.o 0.00000 |  0.15742 0.04580 | 0.00000 | 0.15742 0.85578 | e | e 1e7.Seot 0.04089
n
Tablo 3: 8 Kat Karbon Fiber-6 Kat Aramid Kompozit Lamina 4 Nokta Egme Deneyi
i6

Load [kN]

Specimen #

U W=

0.8 09 1.0

0+———F——t——

0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 1.1
Flexure strain (Extension) [%]

Sekil 11: 14 Kat Karbon Fiber-8 Kat Aramid Kompozit Lamina Yuk-Egilme Gerilmesi
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| | b

Mean
Standar
d
deviatio
n

Core Shear

Core

Flexure strain

Support Sandwich Sandwic Facing Core Ul Facing Shear Maximum E "
Specimen Name span Thickness h Width Thickness Thickness CEs Stress Yield Load ( x'.:e"s'c'") =
Stress Maximum Load
[mm] [mm] [mm] [mm] [mm] [MPa] [MPa] Stress [N] [26]
[MPa]
1 150.000 5.080 76.2%0 0.000 5.080 18.577 | = -—-- - 14359.413 0.573
2 150.000 5.110 76.420 0.000 =.110 18.439 | - — 14400.7335 1.01%
3 130.000 2.020 76.0%0 0.000 =.020 17,173 | - — 12119.082 0.993
4 150.000 5.120 73.970 0.000 =.120 16,265 | = -—-—-- - 12652.981 0.936
3 150.000 5.010 73.330 0.000 =.010 17,141 | @ -—--- - 12975.717 0.503
150.000 5.068 76.064 0.000 5.068 i7.519 | = -————- — 13509.599 0.965
0.00000 0.05070 0.335%8 0.00000 0.05070 0.57438 |  --—-- - 830.26130 0.04575

Tablo 4: 14 Kat Karbon Fiber-8 Kat Aramid Kompozit Lamina 4 Nokta Egme Deneyi

Balpetegi yapili kompozit malzemelerin 3 nokta egme deneyi sonucunda elde edilen yuk-egiime
yuzde gerilim grafikleri Sekil 12°den Sekil 18’e kadar elde edilen degerler ise Tablo 5’den Tablo

11’e kadar verilmigtir.

0.2+

Load [kN]

Specimen =

Flexure extension [mm]

Bowpa =

Sekil 12: Numune 1 Balpetedi Yapili Kompozit Malzeme YUuk-Egdilme Gerilmesi

HMzan

2

3

4

Srandar
o
dewviatio

Core
Support | Sandwich | Sandwich | Facing Cone ool Facing Shear | Madmu
Specmien Mame Span Thickriess Width Thickniess Thidoness St Stress Yieid mi Lioasd
[mm] [rmm] [rmm] [mim] [mm) == [MFa] Streas it
[MFa]
[MPa]
1.5 mm kahinki 700 — | 2 | o | onom | -
ok reror 00,000 7.170 40,000 1.500 4.000 0.2E2 28,2432 0,126
L5 mm kb 700 & e | oamsa | O asva | ewwas | -
+ e by 00,000 7270 40,050 1.500 4.000 0.278 27.8032 0,125
1.5 mm kahinkiy 700 - e [ I -
3 00,000 7230 40020 1.500 4.000 o.2E2 28,191 0.1%7
L5 mm kb 700 - = - | -
B o 00,000 7160 40060 1.500 4.000 0.275 27,456 0,123
00,000 7192 an0az 1.500 4.000 0273 37835 | 0,125
0.00000 0.03202 0.0Z754 | 0.0D000 0.00000 000364 036359 | - 000171

Tablo 5: Numune 1 Balpetegdi Yapili Kompozit Malzeme 3 Nokta Egme Deneyi

Ulusal Havacilik ve Uzay Konferansi
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Specimen #

OOV N

Facing
Stress

[MPa]

33.991
34.583
32.459
34.927

33.990

1.09145

Core
Shear Maximu
Yield m Load
Stress [kN]
[MPa]
- 0.113
——--= 0.112
- 0.105
— 0.114
-—-=- 0.111
——--= 0.00387

Specimen #

1
2
3

0.2+ eeeeee drreeeee SRR SRR Do Do D Do D
—
= 0.1
=
[
o
o)
o
=
IRE e o P LLRE SELIERE P R B e B e
0 1 4 5 & 7
Flexure extension [mm]
Sekil 13: Numune 2 Balpetegdi Yapili Kompozit Malzeme Yuk-EgJilme Gerilmesi
. ; . Core Shear
Support Sandwich Sandwich Facing Core Ultimate
Specimen Name span Thickness Width Thickness Thickness Stress
[mm] [mm] [mm] [mm] [mm] [MPa]
1 imm kalinlik/700 600.000 7.360 40.200 1.000 5.000 0.227
mm uzunluk-1
z 1mm kalinlik/700 600.000 7.160 40.000 1.000 5.000 0.231
mm uzunluk-2
3| Immkahnlk/700 | g44 gog 7.170 40.000 1.000 5.000 0.216
mm uzunluk-3
4 1’:1';'; ti':;';ﬁ?fo 600.000 7.240 40.000 1.000 5.000 0.233
Mean 600,000 7.232 40.050 1.000 5.000 0.227
Standar
L 0.00000 0.09215 0.10000 | 0.00000 0.00000 0.00728
eviatio
n
Tablo 6: Numune 2 Balpetegi Yapili Kompozit Malzeme 3 Nokta Egme Deneyi
1.4
~— N ‘; H -
E 0.8'- ........................ ;.: .................... E..—: .........................
[— - I/ - N
o [ : { : :
18] : | : -
o : b -
- : : :
0.0 + + + i t i t

0.0

1.0

2.0

Flexure strain (Deflactometer) [%]

3.0

Sekil 14: Numune 3 Balpetegi Yapili Kompozit Malzeme YUk-Egilme Gerilmesi
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Support
Specimen Name span
[mm]
, 1.5mm kalinlik/200 150.000
mm uzunluk-1
> 15mm kalinlik/200 150.000
mm uzunluk-2
3 1.5mm kalinlil/200 150.000
mm uzunluk-3
Mean 150.000
Standar
deviatio 0.00000

n

Core Shear

Sandwich Sandwich Facing Core Ultimate Facing
Thickness width Thickness Thickness St Stress
[mm] [mm] [mm] [mm] shess [MPa]
[MPa]
7.290 40.000 1.500 4.000 2.916 145.796
7.180 40.010 1.500 4.000 2.948 147.378
7.270 40.000 1.500 4.020 2.961 148.070
7.247 40.003 1.500 4.007 2.942 147.081
0.05859 0.00577 0.00000 0.01155 0.02331 1.16571

Core
Shear
Yield
Stress
[MPa]

2.821
2.947
2.960

2.909

0.07662

Maximu
m Load
[kN]

1.317

1.318

1.337
1.324

0.01141

Tablo 7: Numune 3 Balpetegdi Yapili Kompozit Malzeme 3 Nokta Egme Deneyi

Specimen #

[PV S )

Facing
Stress
[MPa]

202.776
199,925

1%3.882
200.529

2.01521

Core
Shiear
Yield
Stress
[MPa]

2.398
2.373

2.299
2.357

0.05126

CI_CI T |r T T T T T T T T T T T | T T T | T | T
0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 1.2 1.4 1.6 1.8 2.0 2.2
Flexure strain (Deflactometer) [%]
Sekil 15: Numune 4 Balpetegi Yapili Kompozit Malzeme YUk-Egilme Gerilmesi
Support Sandwich Sandwich Facing Care Callﬁrfl.l;:\:r
Spacimen Name SpaEn Thickness Width Thickness Thickness o
[mm] [mm] [mm] [mm] [mm] [Mpaﬁ
1| 1mmkalinhk/200 1,5, 040 7.400 40.040 1.000 5.000 2,704
mm uzunluk-1
1 ki t:'_::lll'_l'gzzm 150.000 7,290 40,000 1.000 5.000 2,666
1 o E:.I_:::Lingﬂ 150,000 7.330 40.000 1.000 5.000 2,652
Mean 150.000 7.373 40.013 1.000 5.000 2.674
Standar
geviaﬁo 0.00000 0.03786 0.02309 | 0.00000 0.00000 0.02687
n

Tablo 8: Numune 4 Balpetegdi Yapili Kompozit Malzeme 3 Nokta Egme Deneyi
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1.321
1,303
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1.8
1.6
1.41
Specimen #
—
=
~ 1.0 1
e 2
> 3
© |
8 os 2
] : ; : : : : : : : : : 5
0.6+ ERRRERY / AEREREEN EERRRREEE ERRERRRE Tooeeeees E R e e RS SRR KRR 6
0.41
0.21
0.0
0.6 0.8 1.0 1.2 1.4 1.6 1.8 2.0 2.2
Flexure strain (Extension) [%]
Sekil 16: Numune 5 Balpetedi Yapili Kompozit Malzeme YUuk-Egdilme Gerilmesi
Support Sandwich Sandwic Facing Core CBLE Shsar Facing Core Shear Maximu FEIE)EU'E.SUHW;
Specimen Name span Thickness h Width Thickness Thickness S ”:”a . Stress Yield Stress m Load I\ST * enlenL) ad
[mm] [mm] [mm] [mm] [mm] [fv:s;‘ [MPa) [1MPa] IN] e
1 1 150.000 7.670 75.200 1.265 5.000 1.369 81.161 | - 130;'27 0.450
2 2 150.000 7.650 75.000 1.265 5.000 1.576 93.416 | - rael.87 0.704
3 3 150.000 7.720 74.950 1.265 5.000 1.434 T S E— 36748 0.494
a 4 150.000 7.670 74.980 1.265 5.000 1.857 110.082 | - 1763.86 1.334
5 5 150.000 7.650 75.040 1.265 5.000 1.548 91.755 | - 1469.07 0.735
6 6 150.000 7.660 75.000 1.265 5.000 1.718 101.838 = -———- 16350'92 0.779
Mean 150.000 7.670 75.028 1.265 5.000 1.583 93.882 | @ - 150§'08 0.749
Standar
it 0.00000 0.02608 0.08909 | 0.00000 0.00000 0.18016 10.68115 - 169.368 0.31597
eviatio 68
n
Tablo 9: Numune 5 Balpetegdi Yapili Kompozit Malzeme 3 Nokta Egme Deneyi
Specimen #
= — 1
= 2
o 3
® a
s
A 5
6
7
0.0 + —t—t——t—tt 1 t + ¥ + —t—t——t—

0.0 0.2 04 O 08 10 1.2 14 16 1.8 2.0 22 24 2.6

Flexure strain (Extension) [%]

Sekil 17: Numune 6 Balpetegi Yapili Kompozit Malzeme YUk-Egilme Gerilmesi
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Shear e
Support Sandwich Sandwic Facing Core CEIIEI_::::I Facing Core Shear Maximu (Féii:;z;:)a:t
Specimen Mame span Thickness h Width Thickness Thickness N Stress Yield Stress m Load i
Stress Maximum Load
[mm] [mm] [mm] [mm] [mm] [MPal [MPa] [MPa] [N] %]
1 1 150.000 8.120 75.100 1.359 5.000 1.543 85.171 |  ----- 15_g.63 0.756
2 2 150.000 8.320 75.200 1.359 5.000 1.488 82.123 | - 148035 0.608
3 3 150.000 8.420 75.070 1.359 5.000 1.450 80.014 1.230 1462'63 0.634
4 a 150.000 8.380 75.030 1.359 5.000 1.488 82.121 1.151 1493.83 0.678
5 5 150.000 8.310 75.000 1.359 5.000 i.489 82.197 |  ----- 1483'80 0.61%9
6 [ 150.000 8.430 75.060 1.359 5.000 1.454 80.228 | ----- 14695'44 0.650
7 7 150.000 8.430 75.060 1.359 5.000 1.454 80.221 | @ ----- 14655'31 0.618
N 1483.31 .
Mean 150.000 8.344 75.074 1.359 5.000 1.481 81.725 1.191 7 0.652
Standar
d - 21.3132
i 0.00000 0.11088 0.06373 0.00000 0.00000 0.03295 1.81866 0.05600 3 0.05161
n
1.6
,,,,,, Specimen #
—
E 1
= 2
o 0.8 v e e s e e 3
o 4
— 5
6
7
0.0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 1.2 1.4
Flexure strain (Extension) [%]
Support Sandwich Sandwic Facing Core cﬁllﬁrfgf: " Facing Core Shear Maximu (Fllzi::nrfigt:;a:‘t
Specimen Mame span Thickness h width Thickness Thickness N Stress Yield Stress m Load P
Stress Maximum Load
[mm] [mm] [mm] [mm] [mm] === [MPa] [MPa] ] R
1 1 150.000 8.240 75.110 1.515 5.000 1.458 72.178 | - 14439'92 0.446
2 2 150.000 8.180 75.080 1.515 5.000 1.502 74.364 | ——-—- 148847 0.511
3 3 150.000 8.300 75.080 1.515 5.000 1.491 73.835 | - 1483'32 0.456
a a 150.000 8.290 75.120 1.515 5.000 1.420 70.321 | - 1a1812 0.451
5 5 150.000 8.280 75.070 1.515 5.000 1.514 74.937 | - 15019'08 0.605
3 6 150.000 8.110 75.100 1.515 5.000 1.577 78.085 |  —--—- 1551:'96 0.593
7 7 150.000 8.250 75.030 1.515 5.000 1.405 69.568 |  ---—- 13937'04 0.465
Mean 150.000 8.236 75.084 1.515 5.000 1.481 73.327 | - 1477"84 0.504
Standar
: ’ 0.00000 0.06852 0.02992 | 0.00000 0.00000 0.05892 2.91697 | ---m- 53.9245 0.06850
eviatio 1

n

Tablo 11: Numune 7 Balpetegdi Yapili Kompozit Malzeme 3 Nokta Egme Deneyi
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SONUGC

Uretilen numuneler dért nokta ve i¢ nokta egme testlerine tabi tutulmustur. Dért nokta egme testi
yapilirken ve numuneler hazirlanirken ASTM D7264 standardindan ve (¢ nokta egme testi
yapilirken ve numuneler hazirlanirken de ASTM C393 standardindan yararlaniimistir. Laminalar
icin ASTM D7264, sandvig paneller igin ise ASTM C393 standardi referans alinmigtir. Ayni
zamanda laminalar icin katlar arasi dayanimi goérmek igin ASTM D2344 standardindan
yararlanilmistir. Farkh kalinliklarin ve serimlerin malzemenin egme dayanimini etkiledigi
gOzlemlenmistir. Tum numuneler karsilastirildiginda Uretilen laminalar arasinda en iyi egme
dayaniminin maksimum kalinlikta iki kat karbon fiber ve bir kat kevlar seklinde dizilim ile elde
edilen laminada oldugu gdézlemlenmistir. Sandvi¢ panellere bakildiginda honeycomb ve karbon
fiber kalinliginin arttiriimasinin egme dayanimini arttirdigi gézlemlenmigtir. Ayni zamanda parganin
boyutu-uzunlugu arttikca egmeye daha fazla zorlandi§gi ve egme dayaniminin azaldigi
g6zlemlenmistir. Kiyaslama sonucunda Numune 5 en ylksek ylk tasima kapasitesine sahip
malzeme oldugu belirlenmistir. ilerleyen siirecte bu ¢alismalar devam ettirilerek optimum kalinlik,
dizilim, boyut ve kombinasyon (aramid, karbon fiber, cam fiber, vb.) bulunarak beginci nesil savas
ucaklarinda kullanilacak balpetegi yapili kompozit malzeme ve kompozit lamina se¢iminde tasarim
muhendislerine rehberlik ederek 151k tutacak énemli bilgiler sunulabilir.
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