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YUKSEK LiSANS TEZ OZETi

UCAK GOVDESINDE MEYDANA GELEN HASARLAR VE TAMIR EDILEN
BIR KOMPOZIT YAPININ MEKANIK DENEYLERI

FIRAT DURMUS
Makine Egitimi Anabilim Dali

Afyon Kocatepe Universitesi Fen Bilimleri Enstitiisii

Agustos 2006

Danisman: Yrd.Dog.Dr. Omer SOYKASAP

Bu c¢alismada ucaklarda meydana gelen hasarlar ve tamir yontemleri ele
alimmaktadir. Giris ve konu ile ilgili literatiir arastirmasini takiben ugaklarda hasar
kontrolii, siniflandirilmasi ve genel tamir prensipleri incelenmistir. Ugaklardaki
yapilar periyodik olarak kontrol edilmekte; hasarli parcalar siniflandirilarak
belirlenmekte ve hasarin durumuna gore  tamir yada parca degisimine
gidilmektedir. Hasarli parcanin tamiri i¢in yama, takviye, delme gibi farkl

yontemler vardir.

Son yillarda kompozit malzemelerin ucaklarda kullanimi artmaktadir ve hasarl
kompozit pargalar yapistirma teknikleri ile tamir edilmektedir. Amaca gore bu
parcalarin metal-kompozit yapistirma, kompozit-kompozit yapistirma ve birlikte
kiir teknigi kullanilarak tamiri yapilmaktadir. Yapistirma ile tamir baglantiy
saglayacak elemanlarin sayica azaltilmakta ve agirlikta da 6nemli dl¢lide azalma

saglamaktadir. Ayrica tamir siiresi ve kolaylig1 gibi avantajlar1 da saglamaktadir.

Yapilan bu c¢alismada cam ve karbon elyafli kompozitlerin yapistirma
baglantilarinin mekanik performans: deneylerle incelenmistir. Tek ve cift

baglantili deney numunelerine ¢ekme, yorulma testleri uygulanmis ve bulunan



sonuglar karsilastirilmistir. Buna gore yapistirma islemi ile oldukga iyi statik
dayanim saglandigi fakat yorulma dayanimmin ¢ok daha diisiik degerler

olabilecegi bulunmustur.
2006, 132 sayfa

Anahtar Kelimeler: Hasar, tamir, kompozit malzeme, iiretim ydntemleri,

yorulma deneyi, ¢cekme deneyi
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ABSTRACT

MATERIAL FAILURES IN AIRCRAFT FUSELAGE AND MECHANC TESTS
OF A REPAIRED COMPOSITE STRUCTURE

Firat DURMUS

Afyon Kocatepe University
Graduate School of Natural and Applied Sciences

Department of Mechanical Education

August 2006

Advisor: Asst.Prof.Dr. Omer SOYKASAP

In this thesis, material failures in aircraft fuselage and repair techniques are
studied. Following an introduction and literature review, failure controls and their
classification in aircraft parts are investigated and general repair principals are
explained. Aircraft parts are checked periodically; failed parts are determined and
classified; and these parts are either repaired or replaced depending on type of the
failure. There are different methods of repair such as patch, reinforcement and

drilling for the repair of the failed part.

The use of composite materials has been increased for decades, and failed
composite parts have been repaired by bonding techniques. These parts are
repaired using different techniques such as metal-composite bonding, composite-
composite bonding, co-curing bonding depending on their application. Repair
with bonding reduces number of parts and hence reduces the weight significantly.

Furthermore it provides reduced repair time and repair ease.

il



Mechanical performance of the bonded joints made from glass and carbon fiber
composites is investigated experimentally. Samples of single and double lap joints
have prepared, and were subject to tension and fatigue tests; the results of test are
compared. According to the results, although bonding provides high static

strength, fatigue performance was low.
2006, 132 pages

Key Words: Failure, repair, composite material, production techniques, fatique

tests, tension tests.
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1.GIRiS

Gilinlimiizde ugaklar, hafiflik, yiiksek performans, yiliksek giivenilirlik,
ekonomiklik ve uzun siire dayaniklilik esaslarma gore iiretilmektedir. Ugaklar
havadan daha agir araclardir. Ucaklarin performansinda aerodinamik yapinin,
Ozellikle kanat tasariminin etkisi biiyiiktiir. Ugaklarin dis goriiniisleri zarif, ince ve
aerodinamik sekilli olmalar1 istenir. Ayn1 zamanda yapisal olarak ¢ok dayanikli
olmalar1 ve en kritik olan1 da olabildigince hafif olmalar: istenir. Bundan dolay1

ucaklarda kullanilan malzemeler 6nemlidir.

Ugak yapimi seri bant liretim yontemi ile iretilmemektedir. Seri bant iiretim
yonteminde seri olarak ve otomatik tezgahlarda iiretilen parcalar hareketli bir bant
tizerinde robotlar veya insanlar tarafindan birlestirilir, montaji yapilir. Ugak

iiretimi ise gemi yapiminda oldugu gibi daha ¢ok emek ister.

Ucagin iskelet yapisi ve kaplamalar baglanti elemanlariyla birbirine baglanir.
Ucagin hafif ve dayanikli olmasi istendiginden, ucagin dis yiizeyinin piiriizsiiz ve
hava akigina uygun olmasi gerektiginden ¢ok sayida karmasik sekilli pargalari,
diger parcalara gore pozisyonda tutan, birlesecek sekilde bir araya getiren, takim
ve aparatlar kullanilir. Bu takim ve aparatlar ¢evredeki 1s1 degisikliklerinden ¢ok
az etkilenen, optik dlgtimlerle ayarlanip sabitlenmis, esnemeyen saglam, rijit bir
yap1 1lizerinde par¢a ve parca gruplarinin birbirine Dbirlestirilebilecegi,

takilabilecegi, baglanabilecegi elemanlar bulunan aparatlardir.

Ugak iiretiminde robot kullanimi1 ancak kanat, kuyruk yiizeyleri gibi ¢ok sayida
hassas toleransli delik olan pargalarin yapiminda gergeklestirilebilmistir. Otomatik
olarak delik agma ve percin ¢akma gibi islemler ise biiylik yolcu ugaklarinin
govde ana parcalarinin Dbirlestirilmesi sirasinda birlesme yiizeylerinde
kullanilmaya baglamistir. Diger birlesme ve takma islemleri ¢cok fazla emek ve

yogun iscilik gerektirir ve ugagin toplam is¢ilik zamaninda 6nemli bir yer tutar.



Ugaklarda kullanilan malzemelerden genlesme katsayilar yiiksek, yorulma
dayanimi 1yi, cekme ve egme degerleri uygun, catlamaya ve kirilmaya karsi
dayanikli olmasi gibi 6zellikler istenmektedir. Biitiin bu istenen 6zellikleri tek bir
malzemede bulmak son derece ender rastlanan bir durumdur. 1950’1li yillardan
itibaren polimer kompozitler aranilan bu boslugu doldurmustur. Bugiin yaygin
olarak ucak, roket, fiize govdeleri, yiiksek kalitede spor malzemeleri gibi
maliyetin yiliksek olmasinin pek énemli olmadig: alanlarda kullanildig: gibi lastik,
otomotiv sanayi, beyaz esya, basinca dayanimli boru gibi daha diisiik maliyet
gerektiren sektdrlerde de yaygin olarak kullanilmaktadir. Oniimiizdeki yillarda
uzay ve havacilik basta olmak {izere robotik ve gelisen diger teknolojilerde
kompozit malzemelere daha ¢ok agirlik verilecektir. Bu amacla hem daha giiclii
ve saglam elyaflar, hem de daha yiiksek 1s1 dayanimli, ¢atlak olusturmayan, darbe
dayanimi yiiksek ve sert polimer matrisler ilizerinde calismalar diinyada ve

tilkemizde devam etmektedir (Huten 2003).

Ucaklarda yorulma ikinci diinya savasinda ugaklarin yogun olarak kullanilmaya
baslamasiyla fark edilmis ve bu problemin 6niine gecilebilmesi amaciyla bir takim
tasarim yaklasimlar1 kabul edilmistir. Farkli tipteki yapilarin yorulmaya karsi
tasariminda iki farkli yaklasim mevcuttur. Birinci yaklasimda, tasarimi yapilan
par¢a ic¢in bir Omiir tayin edilir ve tayin edilen bu Omriin sonunda pargada
herhangi bir catlak olmasa dahi séz konusu parca degistirilir. Ikincisinde ise,
parcada catlak bulunsa bile parga serviste kalir, c¢atlak tehlikeli bir boyuta
gelmeden parga tamir edilir. Birinci yaklagima emniyetli 6miir tasarimi, ikincisine
ise emniyetli hasar tasarimi adi verilir. Daha sonra, bu iki tasarim prensibi
birlestirilerek bugiin kullanilan hasar toleransi tasarimi sekline dontistiiriilmiistiir.
Hasar toleransi tasariminin kabulleri sunlardir;

e Biitiin onlemler alinmis olmasina ragmen bir veya daha fazla sebepten

dolay1 hasar meydana gelir.
e Hasar uygun bir kontrol yontemiyle tespit edilir ve tamiri planlanir.

e Tamir edilene kadar, hasara ragmen yap1 yiik tagimaya devam eder.



Ucgak yapisal onarim prensipleri farkli ve gesitlidir. Hasar1 onarirken en 6nemli
asama yapilacak olan islemin boyutlarini ¢ikarip ne yapilacagina karar vermektir.
Onarim yaparken yapinin orijinal kuvvetinin korunmasi gerektiginden ugaklarin

bakim el kitaplarindaki kurallar g6z 6niinde bulundurulmalidir.

Yapilan biitlin degistirme ve takviye islemlerinde kullanilan malzemenin aslinin
aynist veya benzeri olmasina dikkat edilmelidir. Uygulan tamir islemlerinde
malzeme agirligl en az seviyede tutulmalidir. Bunun i¢in tamir iglemi esnasinda
parcanin boyutlarin1 gerektiginden fazla biiylik yapilmamali, pergin veya

kullanilan diger baglayicilarin sayisi ¢ok iyi hesaplanmalidir.

Bu girisi takiben tezin ikinci boliimiinde literatiir arastirmasi yapilmis; iiglincii
boliimiinde ucaklarda uygulanan tamir yOntemlerinin tespiti, tamir prensipleri,
uygulama teknikleri hakkinda genel bir bilgi verilmistir. Tezin ddrdiinci
boliimiinde gilinlimiiz modern ugaklarinda en c¢ok kullanilan ve her gegen giin
kullanim oran1 artan kompozit malzemelere uygulan tamir prensipleri
incelenmistir. Daha sonra besinci boélimde deneylerde kullanilan kompozit
malzemelerin hazirlanmasi ve {iretimi anlatilmistir. Son olarak da deneyin yapilisi

ve deney sonuglari irdelenmistir.



2. GENEL BILGILER

Bu tez c¢alismasi esnasinda, THY bakim el kitaplarindan, 1.HIBMK’hig
kiitliphanesindeki kaynaklardan, yurtici ve uluslararasi olarak diizenlenen
makalelerden, kompozit konusunda yayinlanmis ¢esitli kaynaklardan ve Eskisehir

Anadolu Teknik Lisesi kiitiiphanesinde bulunan ders notlarindan faydalanilmistir.

Yapilan literatiir caligmasi sonucunda; ugak tipine ve hasarin yerine gore ¢ok
cesitli hasar giderme yontemleri oldugundan genel bazi hasar giderme yontemleri
incelenmistir. Calismada daha cok ugaklarda her gegen giin kullanimi artan
kompozit malzemeler 6n plana cikartilarak 8 kat karbon kompozit ve 8 kat cam
kompozit malzemelerin mekaniksel davranislart incelenerek bu malzemelerin

mekanik karsilastirilmalar1 yapilmistir.

Ugak yapilart genel olarak degisik yorulma problemleri gostermeleri bakimindan
ikiye ayrilir. Monoblok adi verilen ilk grubu blok malzemeden islenerek veya
kiiiik parcaciklarin kaynaklanmast ile elde edilen yapilar olusturur. ikinci grubu
ise, kafes levha olarak adlandirilan pergin veya civatalarla birlestirilmis yapilar
olusturur. 11k gruptaki yorulma catlag: géreceli olarak daha hizli ilerlerken, ikinci

grup yapilarda daha yavas olur (Payne 1976).

Emniyetli Oomiir ve emniyetli hasar tasarim prensipleri gelistirilerek bugiin
kullanilan hasar toleransi tasarimi sekline doOniistiiriilmiistiir. Hasar toleransi
tasarimi malzemede olmasi miimkiin bazi hatalara ragmen yapisal biitiinliigiin

saglanmasinin miimkiin oldugunun bilinmesi ile gelistirilmistir (Smith 1980).

Emniyetli hasar yapilar1 birden fazla yiik yollarina sahiptir. Eger, herhangi bir
parga lizerine diisen gérevi yapamaz ya da ytikii karsilayamaz duruma gelirse, geri
kalanlar ¢alisma yiikiinii tasimaya devam edeceklerdir. Izin verilen ¢atlaklarin
kontrol ile bulunabilmesi amaciyla, kontrol edilebilir ¢atlak baglangi¢c degeri icin
gerekli Omiir belirlenir ve ilk kontrol zamaninin belirlenmesi i¢in bulunan omiir

bir giivenlik katsayisina boliiniir (Showers 1985).



Servis 6mrii boyunca etkiyen korozyon, servis dmriiniin daha kisa olmasina neden
olur. Aym1 model ugaklarin karsilastiklar1 degisik hava kosullar1 ve manevralar

nedeniyle de servis Omiirleri farklidir (Schijve 1994)

Gliniimiiz ucgaklarinda kesme, egilme ve burulmanin sebep oldugu gerilmelerin
hepsinin govde kaplamasi tarafindan tasindigi monokok yapilara pek
rastlanmamaktadir. Bunun sebebi gdvde yapisinin cesitli kesitlerine gelen
yiiklerin farkli olmasi nedeniyle, buralarda sabit kaplama kalinligr kullanmak
yapisal agirhigi arttirir. Bunu gidermek i¢in g¢esitli kesip ¢ikarmalarin
bulunabilecegi uygun bir yap1 sekli yar1 monokok yapilar kullanilmaktadir (THY
1987).

(Baker 1999) ucak yapisinda yorulma sonucu ortaya ¢ikan catlaklarin kompozit
yapistirma teknigi ile tamirini incelemistir. Bu parcalarin tamiri i¢in iki yontem
tartisilmistir.  Birinci olarak yapistirilan  yamanin  yorulma davraniginin
belirlenmesi; ikinci olarak yamanin kendi yorulmasinin gozlemlendigi gelismis

yama konseptidir.

Ucgak parcalar1 imalat sirasinda meydana gelen ya da servis sirasinda maruz
kaldiklar1 c¢evrimsel yiikler nedeniyle catlaklar igerirler. Bu catlaklar etkiyen
yiiklerin biiyiikligline, frekansina ve ortamin korozif etkisine bagli olarak
zamanla biiylir. Daha uzun catlak daha fazla gerilme konsantrasyonuna neden
olur. Dolayisiyla, catlak ilerleme hiz1 zamanla artacaktir ve parganin mukavemeti
de c¢atlagin varligina bagli olarak diisecektir. Parcanin kalint1 mukavemeti catlak
boyunun biiyiimesiyle diiser. Belirli bir zamandan sonra kalinti mukavemet o
kadar diiser ki parga servis sirasinda etkileyebilecek ani yiik artiglarini tastyamaz
hale gelir. Boyle ylik artiglar1 servis sirasinda meydana gelmese bile normal servis

yiikleri altinda zamanla kirilma meydana getirir (Turan 2001).

(Kedward vd. 2005) uzay uygulamalar1 i¢in yapistirilmis kompozit pargalarin
tasarimlarini ele almistir. Sonlu elemanlar teknigi kullanarak mekanik ve termal

yiikler altinda kayma ve soyma gerilmelerini incelemistir.



Yapistirict ile birlestirilmis kompozit yapilardaki zayif baglantilarin tahribatsiz

yontemlerle belirlenmesini ¢calismistir (Yang vd. 2001).

Kompozit yapilardaki yapistirma kusurlarini ultrosonik tahribatsiz yontemle

incelemistir (Bastianini vd. 2001).

(Lee vd. 2004) koptik ¢ekirdek yapisina sahip kompozit sandvi¢ yapilarin imalati
icin ayn1 anda kiir edilen yapistirma metodunu caligmigtir. Bu tiirlii sandvig
yapilarin imalati i¢in deneyler sonucu PVC kopiigiiniin ve politiratan koptigiiniin

optimal 6n basma birim uzamalarini bulmustur.

(Zhang vd. 2005) yapistirict ile birlestirilmis kompozit parcalarin 3 boyutlu
gerilme analizini incelemistir. Bu yapilarin analizi i¢gin Mortensens’in yaklagimini
kullanarak, sicaklik ve nem yiikleri tabakalar arasi sayma, kayma gerilmeleri gz

Oniine alinarak analitik bir metot gelistirilmistir.

(Yarmington vd. 2005) yapistirict ile birlestirilmis kompozit pargalarin hata
analizini incelemislerdir. Yapismis parcalarin hata tahmini i¢in bir metot

gelistirmislerdir.

Yapistiricr ile birlestirilmis kademeli baglantilarin yorulma karakteristiklerini
incelemistir. Yapilan testler sonucu c¢atlagin bindirme baglantisinin ucunda
basladigini ve kompozit yapinin tabaka ayrilmasiyla yayildigini bulmustur (Kim
vd. 2005).

Cesitli yapistirma teknikleriyle birlestirilmis stlirekli fiberli kompozitlerin
bindirme baglantilarinin dayanimin1 ve hata modlarin1 deneysel olarak ele
almigtir. Kompozit malzemelerin tabaka ayrilmasina karsi hassasiyetinden dolay1
yapistirictyla  birlestirilmis kompozit yapilarin hata dayaniminin her zaman
yapistirict dayanimu ile orantili olmadigini bulmustur. Ayrica ylizey piirtizliligi,
yapistirma kalinhig1 ve kose kavislerinin etkisi lizerinde calisilmistir (Yoo vd.

2005).



3. UCAKLARDA HASAR KONTROLU, SINIFLANDIRILMASI ve TAMIR
PRENSIPLERI

Ugak iizerinde uygulanabilecek cesitli tamir metotlar1 ve farkli tiplerde ugak
yapilart mevcuttur. Tamirin basit ve karmasik olmasinin farki yoktur, ugak
tizerindeki her hasar Onemlidir, hasar tamirinde basarili olunabilmesi igin

yapilacak isin ilk 6nce plani yapilmalidir.

3.1 Hasar Kontrolii ve Siniflandirilmasi

Yap1 hasarlarinin tamirinde en 6nemli adim yapilacak isi tasarlamak ve dogru

secim yapabilmektir.

Tasarlama, kullanilacak en iyi yama seklinin, orijinali kadar dayanikli, sert, kalin

ve agir olmayan malzemenin belirlenmesidir (Calimli 1983).

Dogru secim; korozyona ve hasarin bulundugu bolgedeki ugus sirasindaki

karsilastig1 streslere sebep olan bolgenin belirlenmesidir (Calimli 1983).

3.1.1 Hasar kontrolii

Hasarli bolgenin kontrolii, isi tasarlamanin baslama noktasidir. Tamir isleminde,
kontrol ve tasarlama yaparken sok direncinin yap1 i¢inde sebep oldugu zararlar
dikkate alinmalidir. Bu nedenle hasara delil olmasi gerekcesiyle tiim
baglayicilarin, civatalarin ve percinlerin yapiya baglanmis kisimlar1 kontrol

edilmelidir.

3.1.2 Hasarh bolgelerin goz ile kontrolii

Hasarli bdlgelerin goz ile kontroliinde kritik noktalar mevcuttur. Ozellikle bu

noktalarin kontrolleri hasar konusunda 6nemli detaylar saglayacaktir.



Baglantilar, gevseme, kopma ve egilmeler i¢in perginleri, yiiksek mukavemetli
baglayicilar1 ve vida baglantilar1 kontrol edilir. Vida basi egilmis veya
gevsemisse, vida ¢ikarilir vidadaki deformasyonu ve delikteki uzama kontrol
edilir. Boyanmuis ylizeyler {izerinde, per¢inlerin ve baglayicilarin kenarindaki boya

catlaklari arastirilarak pergin ve baglayici hasarlart meydana ¢ikarilir.

Catlaklar, oyuk ve g¢ukurlar; oyuklar kontrol edildigi zaman yiizey kaplamasi
tizerinde delikler ve ezilmeler goriilebilir. Boyali ve boyasiz bolgelerdeki ¢ukurlar
malzeme sokiildiigii zaman goriiliir. Dokiim malzemeler tizerindeki catlaklar gozle
goriilebilir, slipheli kisimlar tahripsiz kontrol NDI metotlar1 ile kontrol

edilmelidir.

Bosluk ve liflenmeler; kompozit, fiberglas ve aliiminyum kapli bal petegi ayrica
grafit yapilardaki bosluk ve liflenmeler goz ile kontrol edilebilir. Bosluk ve
liflenmeler silipheli bolgenin lizerine hafifce vurularak meydana c¢ikarilir (tap
hammer metodu). Saglam bolgeler tok ses verirken hasarli bolgeler farkli bir kof
ses cikarirlar. Liflenmis bolgeler genellikle u¢ kisimlarda yapraklagmis bir

goriintii verirler.

Korozyon,; destekleme yapisinda ve yiizey saclarinin i¢ kisimlarinda nemin
toplanabilecegi koseler kontrol edilir. Korozyon kisaca mat bir ylizey ve beyaz

noktaciklar olarak tanimlanabilir

3.1.3 Hasarin siniflandirilmasi

Hasarlar genellikle dort temel gruba ayrilirlar. Hasarlarin boyutlari belirlendikten
sonra, etkilenen yapinin her pargasina gore;

e ihmal edilebilir hasar

e Yama ile onarilabilir hasar

e Ekleme ile onarilabilir hasar

e Parca degistirmeyi gerektiren hasar



Tamir sirasinda kullanilacak malzemenin bulunabilmesi ve zaman faktori
parcanin degistirilmesine veya onarilmasiyla ilgili verilecek karar1 etkiler. Ancak
her ucak i¢in ana elemanlarda meydana gelebilecek hasarin tamir edilebilmesi i¢in

miisaade edilen limitler bakim el kitaplarinda verilmektedir.

3.1.3.1 ihmal edilebilir hasar

Yapisal biitiinliige etkisi olmayan veya ugusu engellemeyecek, basit yontemlerle
tamir edilebilecek hasarlar ihmal edilebilir veya Onemsiz hasar olarak

siiflandirilir

Hasarin biiyiimesini onlemek icin diizeltici islemin yapilmasi gerekir. Kiigiik
captaki gogiik, ¢izik, catlak ve delikler; macunlama, zimparalama, delme ve
cekicle diizeltilerek veya tamiri malzeme eklemeden yapilan onarimlar bu
siniflandirmaya girer (HSOKTEM V5 2002). Sekil 3.1 ve 3.2°de ihmal edilebilir

hasar resimleri goriilmektedir.

HiasaR DUZELTILMEDEN OHCE

HAaZ AR

OUZELTILDIKTEN i
SONRA

Sekil 3.1 Thmal edilebilir hasar (HSOKTEM V2 2002).




. CATLAK DURDURMA
DELIGI .

| DELIGIN KENARLARININ
DUZELTILMESI

Sekil 3.2 Thmal edilebilir hasar (HSOKTEM V5 2002).

3.1.3.2 Yama ile onarilabilir hasar

Yama ile onarilan hasar ihmal edilebilir hasar sinirin1 agsmistir bu nedenle hasarli
kisimlar ek malzeme ile desteklenerek onarilir. Bu hasar giderme yonteminde
dikkat edilmesi gereken en Onemli nokta; dolgu pargast ayni kalinlikta
malzemeden, takviye pargasinin ise bir 6l¢ii kalin malzemeden yapilmasidir. Sekil

3.3 ve 3.4’te yama ile onarilabilir hasar 6rnekleri goriilmektedir.

~
D

DOLGU PARCASININ
TAKILIG

Sekil 3.3 Yama ile onarilabilir hasar (HSOKTEM V2 2002).
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HASARIN CIKARILIP

- DELIGIN YAMA iLE
TAMIRI

Sekil 3.4 Yama ile onarilabilir hasar (HSOKTEMN V5 2002).

3.1.3.3 Ekleme ile onarilabilir hasar

Herhangi bir tamirde, hasarli kismin kesilip ¢ikarilmasindan sonra ¢ikarilan

parcanin benzerinin yerlestirilmesi ve saglamligi icin uglarmma ek malzeme

konularak tamir edilmesidir (HSOKTEM V2 2002).

DOLGU PARCASI

N

DOLGU PARCASININ |
TAKILIS!

Sekil 3.5 Ekleme ile onarilabilir hasar (HSOKTEM V2 2002).
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Ek pargalar govde ile hasarli kismin yerine konan dolgu malzemesinin birbirine

baglanmasin1 saglar. Sekil 3.5 ve 3.6’da ekleme ile onarilabilir hasar 6rnekleri

goriilmektedir.

Sekil 3.6 Ekleme ile onarilabilir hasar (HSOKTEM V5 2002).

3.1.3.4 Parca degistirmeyi gerektiren hasar

Ugak iizerinde parcalar agagidaki durumlarda degistirilir;

Hasarli parga tamir edilmeyecek sekilde ¢ok biiylik veya karisiktir.
Yeniden eski haline getirilemeyecek kadar detaylidir.

Hasarli bolgeye ulagilmamasi onarimi zorlastirmaktadir.

Hasarli parcanin degistirilmesi, tamirine nazaran daha kolay, ekonomik ve
zaman tasarrufu saglamaktadir.

Ozel islem gérmiis malzemeler ve dokiim baglantilar ihmal edilebilir hasar
siirlar1 disinda kaldigindan boyle bir durumda Sekil 3.7 ve 3.8’de oldugu
gibi hasarl parca degistirilir.
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Sekil 3.8 Parca degistirmeyi gerektiren hasar (HSOKTEM V5 2002).

3.2 Tamir tiplerinin sitmiflandirilmas:

Tamir tipleri; malzeme, takim techizat, zaman ve bakim seviyesine bagl olarak

dort sekilde siniflandirilabilir.

Kalici tamir; tamir edilen bolgenin direnci orijinaline esit veya daha fazladir.

Ayrica aerodinamik yap1 6zelligini korur (THY 1987).
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Gegici tamir, ugag, orijinal yapisinin sekline getirmek i¢in yapilan onarimdir.
Fakat aerodinamik tam olarak saglanamaz, {istten yamalar; ylizeyde ¢ikinti yapmis
baglayicilar, perginler gegici tamir seklidir. Gegici tamirlerin istenmeyen etkileri
yaninda, ugaklar1 kisa siireli uguslar i¢in hazirlar. Aerodinamik bozukluklari

diizeltmek i¢in, en kisa zamanda kalic1 tamir ile degistirilmelidir (THY 1987).

Bir ugusluk tamir,; ucagin arizali kismina bir ugusluk izin verecek ve sinirl yiik
tagiyabilecek sekilde arizanin giderilmesidir. Tamirine ugak miihendisi tarafindan

karar verilmesi gerekir (THY 1987).

Harp hasar tamiri; savas ugaklari i¢in siiflandirilan bir tamir seklidir, en fazla 24
saat icinde hasarli u¢agin bir ugusluk gorevini tamamlayabilmesi i¢in yapilan 6zel

bir tamir yontemidir (THY 1987).

3.3 Tamir Prensipleri

Ugak yapisal tamir prensipleri farkli ve cesitlidir. Hasar1 onarirken en Onemli
asama yapilacak olan islemin boyutlarini ¢ikarip ne yapilacagina karar vermektir.
Olgiim sonucunda uygulanacak yama seklinin en iyi tiir ve bigimde olmasi,

percinlerin ¢esidi, ¢capi, sayisi ¢ok onemlidir.

Onarilan bolgede orijinaline nazaran ek agirlik yaratmadan eski saglamligini
verebilecek benzer Ozellikleri tasiyan malzemenin se¢imi gibi kosullar yerine
getirilmelidir. Onarima baglamadan 6nce hasar boyutunun tahmininde, hasarli

bdlgenin civarinda inceleme yapilmalidir (Calimli 1983).

3.3.1. Orijinal direncin saglanmasi

Onarim yaparken, yapinin orijinal kuvvetinin korunmasi gerektiginden bazi temel
kurallar g6z Onilinde bulundurulur. Tiim degistirme ve takviye islemlerinde

kullanilan malzemenin aslinin aynisi veya benzeri olmasina dikkat edilmelidir.
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3.3.1.1 Malzeme se¢cimi

Kullanilan metallerde sekillendirme gerekiyorsa 6zel bir dikkat sarf edilmelidir.
Isil islem gormiis ve soguk islenmis aliiminyum alagimlarinin ¢ok az kivrilma
paylart vardir. Diger taraftan yumusak alasimlar kolayca sekillendirilebilirler,
ancak yapilar i¢in yeterince kuvvetli degillerdir. Bazi1 durumlarda tavlanmis metal
sekillendirmeye elverisli degilse metal 1sitilip su ile sogutulur ve 1iyice
sertlesmeden yarim saat iginde sekillendirme islemi tamamlanir. Kismi
sekillendirme i¢in bilkme makinesinden faydalanilacagi zaman metal ylizeyinde
olusacak cizik ve siyriklari onlemek i¢in biikkme ¢enelerinin iizerine ince yumusak

bir metal yerlestirilmelidir (Caliml1 1983).

3.3.1.2 Baglayici secimi

Tamir i¢in gerekli olan baglayicilar1 segerken asagidaki faktorleri géz Oniinde
bulundurmalidir.

e Ucagm iizerinde yapilacak onarmmin yeri ile kullanilmasi gereken
baglayicinin &zelligi direk olarak baglantilidir. Ornegin hasarli kismimn
yerine gore standart dovme per¢in veya cektirme tip percin kullanildigt
gibi her ikisi de gerektiginde kullanilabilir.

e Yapilacak onarim basing, kabin tazyik gerektiren veya yakit tanklar
alaninda yapilacaksa, baglayici kullanirken mutlaka sizdirmazlik saglayan
conta (sealant) ile beraber kullanilmal1 ve 6zel bir dikkat harcanmalidir.

e Per¢in capmi belirlemede iki metot gecerlidir. Basit olan1 imalatg1
tarafindan kullanilan, hasarli kismin etrafindaki gévdeye paralel olan
percin sirasindaki perginlerin ¢api referans olarak alinabilir. Diger metot
ise hasarli kaplamanin kalinhigin1 3 ile ¢arpmaktir (Calimli 1983). Ornek
olarak kalinlig1 0,04 in¢ olan bir sacta kullanilacak perginin ¢ap1 asagida
hesaplanmistir;

D=tx 3 (1)
Formiildeki D perg¢in capi, t sa¢ kalinligidir.
0,040"x 3 =0,120"
0,120" =1/8"(0,125") en yakin per¢in ¢capr 1/8"dir.
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Orijinal direnci saglayabilmek icin ucak yapisini tamir ederken, belirli sayida
percin kullanilmalidir. Fazla kullanilan her bir per¢in ucak agirligini arttiracaktir.
Ucak agirhgmin artmasi da yakit sarfiyatim arttiracaktir. iki pergin arasindaki

mesafe, per¢inin ¢apinin 6—8 kati arasinda olmalidir.

Per¢in, civata ve 6zel baglayici sayilart imalatgi tarafindan yapilmis hasara yakin
olan bolgedeki benzerleri géz oniine alinarak asagidaki formiille tespit edilmelidir.

Kesme ve dayanma direnci Cizelge 1.1 ve Cizelge 1.2°de verilmistir. 75000 sabit

bir degerdir.
Cizelgel.1 Kesme direnci tablosu (Calimli 1983).
ALUMINYUM ALASIMLI PERCINLERIN KESME DIiRENCI
PERCINLERH}I PERCINLERIN CAPI
PERCIN METALDEKI
KESME
ALASIMI DIRENCI
n " " n " 1/n " n
(POUNS) /16" | 3/32" | 1/8" | 5/32" | 3/16 Ya 5/16" | 3/8
2117 T 27000 83 186 | 331 | 518 | 745 1325 | 2071 | 2981
2017 T 30000 92 206 | 368 | 573 | 828 1472 | 2300 | 3313
2024 T 35000 107 241 | 429 | 670 | 966 1718 | 2684 | 3865
. . 75000LT
Per¢in  adedi = (2)
S veya B

Burada L: hasar uzunlugu, T: malzeme kalinligi, S: Kesme direnci, B: dayanma
direncidir. Yukaridaki formiilii kullanarak 0,040 in¢ kalinligindaki, 2,25 ing
uzunlugundaki hasarin tamirinde gerekli olan per¢in sayis1 asagidaki gibi

hesaplanir;

L= 225"
7= 0,040"
0,040" malzeme kalinlig1 i¢in pergin ¢capt 1/8” dir.
S=331 (kesme direnci tablosundan)
B=410 (dayanma direnci tablosundan)
(Kesme ve dayanma direncinden en kiiciik deger alinir)
2,25x 0,040x 75000 = 6750
331 331

Sonugta her iki uzun kenarda 21 er adet per¢in kullaniimalidir (Caliml1 1983).

16



Cizelge 1.2 Dayanma direnci tablosu (Calimli 1983).

METAL PERCIN CAPLARI

KALINLIGL 77 T332 [ 158 | 552 | 3/16 1/4 5/16 3/8
0.014 71 107 | 143 | 179 | 215 | 287 358 430
016 82 123 | 164 | 204 | 246 | 328 410 492
018 92 138 | 184 | 230 | 276 | 369 461 553
020 102 | 153 | 205 | 256 | 307 | 410 412 615
025 128 | 192 | 256 | 320 | 284 | 512 640 768
032 164 | 245 | 328 | 409 | 492 | 656 820 984
036 184 | 176 | 369 | 461 | 553 | 738 922 | 1,107
040 205 | 307 | 410 | 512 | 615 | 820 | 1,025 | 1,230
045 230 | 345 | 461 | 576 | 6ol 922 | 1,153 | 1383
051 261 | 391 | 522 | 653 | 784 | 1,045 | 1306 | 1,568
064 492 | 656 | 820 | 984 | 1312 | 1640 | 1,068
072 553 | 738 | 922 | 1,107 | 1476 | 1845 | 2214
081 622 | 830 | 1,037 | 1,245 | 1,660 | 2,075 | 2,490
091 699 | 932 | 1,167 | 1,396 | 1,864 | 2330 | 2,796
102 784 | 1,046 | 1,307 | 1,569 | 2,092 | 2,615 | 3,138
125 961 | 1281 | 1,602 | 1,922 | 2,563 | 3203 | 3,844
156 1,198 | 1,598 | 1,997 | 2,397 | 3,196 | 3,095 | 4,79
188 1,445 | 1,927 | 2,409 | 2,891 | 3854 | 4818 | 5,781
250 1,021 | 2,562 | 3,202 | 3,843 | 5125 | 6,405 | 7,686
313 2405 | 3,208 | 4000 | 4811 | 6417 | 7,568 | 9,623
375 2882 | 3,843 | 4,803 | 5,765 | 7,688 | 9,068 | 11,529
500 3842 | 5,124 | 6,404 | 7,686 | 10,250 | 12,090 | 15372

3.3.1.3 Aerodinamik yapinin korunmasi

Tim yapilan onarimlarda, aerodinamik gereksinimleri karsilamak ig¢in orijinal
egim korunmalidir. Hasarlar veya tamirler, kaportanin diizgiinliigiinii degistirdigi
ve kabalagtirdigi i¢in ucaklarda performansin diismesine sebep olur.
Aerodinamiklik ve yiizey diizgiinliigii saglanmazsa, kritik bolgelerde performans

degisiklikleri ¢cok tehlikeli olur.
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Kanatlarin kritik bolgelerindeki tamirler hava akisini1 bozarsa kalkis hizini azaltir.
Bu degisiklikler inis ve kalkis hizlarini etkileyen, kanat agirliginin artmasina, ugak
hizinin azalmasina ve kontrol yiizeyinin ¢evresindeki hava akisinin degismesine

sebep olur (Kutluca 1982 ).

3.3.1.4 Orijinal agirh@inin korunmasi

Yapilan tamirlerde malzeme ve hirdavat agirligi en az seviyede tutulmalidir.
Bunun i¢in tamirde kullanilacak parcalarin boyutlarin1 gerektiginden fazla biiytik
yapilmamali, percin veya kullanilan diger baglayicilarin sayisi ¢ok 1iyi
hesaplanmalidir. Genelde tamirler yapinin orijinal dengesini bozarlar. Fazla

agirlik ugagin dengesini bozdugu icin balans ayar1 yapilmasina sebep olur.

3.4 Yapisal Tamirler

Ucgak yapisi1 tamirleri sayisiz ve degiskendir. Her durumda uygulanacak belirli bir
onarim kalibi1 bulunmamaktadir. Ucgus sirasinda, ugus kisimlarinin karsilagtig
farkli yliik ve kuvvetler, hangar icinde yapilan tamirlerde tam olarak
bilinmediginden, hasarli kismin onarilmasinda, orijinal par¢a kuvveti, malzeme
tiiri ve Ol¢limlendirme ayr1 ayr yapilarak ¢éziime gidilmelidir. Hasarli yapida,
uygulanmasi gereken tamir seklini belirleyen faktorlerin basinda hasarin genisligi,

hasarli bolgenin yeri ve bakim teskilatinin imkanlar1 gelmektedir (Kutluca 1982).

3.4.1 D1s yiizey gizli yama tamirleri

Dis yiizey kaplamalarindaki hasarli bolgeyi ¢ikarip, i¢ kismindan takviye yaparak,
hasarli bolgenin ayrilmasindan sonraki bosluga da dolgu malzemesi yerlestirerek,
glinimiiz modern ugaklarinin aerodinamik diizgiinliigiinii saglayacak sekilde,
gerekli olan parlak bir ylizey meydana getirebilmek icin uygulanan tamir sekli

gizli yamadir (Onden 1992). Sekil 3.9°da tipik gizli yama tamirleri gosterilmistir.
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Dis yiizey yama tamirleri iki kisimdan meydana gelir.
Dolgu malzemesi: Restorasyon ve kaporta ylizeyinin aerodinamik seklini

korumasi i¢in kullanilir. Orijinal kaporta ile ayni tip ve kalinlikta imal edilmelidir.

Takviye malzemesi: Tamir bolgesini destekleyici ve dolgu malzemesini tutucu
olarak gorev yapar. Takviye malzemesi orijinal yap1 ile ayn1 malzemeden ve bir

Olcii kalin olarak imal edilmelidir.

Dolgu ve takviye malzemeleri birlestirilmeden Once, her ikisi de tamir edilen
bolgenin orijinal dis hatlar1 verilerek sekillendirilmelidir. Dolgu pargasi ve ana
parca arasindaki aciklik en fazla 1/32" olmalidir. Aerodinamik diizgiinliik, bu
aciklig1 doldurmak ve yiizey biitiinliigiinii korumak igin kullanilir. Ornek olarak,
eger gerilim yonleri bilinmiyorsa veya degisken ise yuvarlak yama kullanilmasi
en idealidir. Sonug olarak tamir sekli, tamirin bulundugu konuma goére degisiklik

gosterir (Onden 1992).
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Sekil 3.9 Gizli yama ile onarim (Onden 1992).
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3.4.2 D1s yiizey iisten yama tamirleri

Usten yama tamirleri Sekil 3.10°da gosterildigi gibi aerodinamik diizgiinliigiin sart
olmadig1 yerlerde kullanilir. Usten yama tamiri, aerodinamik énemi olan yerlerde
kullanildig1 zaman, gegici tamir olarak kabul edilir. Genellikle yama malzemesi
orijinal kaplama ile ayni 6zellikte metalden, yama kalinlig1 ise teknik bilgilerde
belirtilen Olgiide veya orijinalinden bir kalin o6lgiide yapilmalidir. Yamanin
kenarlarina 45° pah kirilmali ve igeri dogru Sekil 3.11°de gosterildigi gibi
kivrilmalidir. Genellikle bas sekli ¢ikintili veya bakim el kitaplarinda belirtilen
percin ve baglayicilarin tamir parcasini baglamak icin kullanilir (TO TKIF-24
1996).

HASAR, OVAL $EKILDE DUZGUN
OLARAK CIKARILMIS.

TAMIR PERGINLERI

PERGIN DizZi ARALIGI

TAMIR PARGASI : ERCIN ARALIGI
(HASARLI PARGA 8ZELLIGINDE)© ¢
TAMIR PARCAS! NAR MESAFESI
G et S ==

OVAL

LI .

. ORWINAL KAPLAMA

ve KOSE RADUSU
2 TAMIR PARGASI

s PAH

3 Dizi ARALIGI

N PERGIN ARALIGI

KENAR MESAFESI

DIKDORTGEN

Sekil 3.10 Ustten yama tamirleri (TO TKIF-24 1996).
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Sekil 3.11 Pah kirtilmis iistten yama (TO TKIF-24 1996).

D1s ylizeyde uygulanan gizli ve istten yamalarin her ikisi de alt yap1 tamirlerinde
kullanilabilir. Ustten yamalar; hasarli bolgede takviye plakasi olarak kullanilir.
Genellikle ucak igyapilarinda uygulanan onarimlar dolgu metoduyla yapilir.
Hasarli boliim igine farkli sekillerde dolgu malzemesi yerlestirilir. Sekil 3.12 ve

Sekil 3.13’de farkli tip alt yap1 tamir sekilleri gortiilmektedir.

DOLGU
PARCAS]

— — — — —— —

Sekil 3.12 Alt yap1 kirig tamiri (TO TKIF-24 1996).
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Sekil 3.14 Birlesik yapi1 tamiri (TO TKIF-24 1996).
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3.4.3 Birlesik yap1 tamirleri

Ucagin dis yiizeyi ve i¢ kismi, kaporta ile kiris gibi her ikisi de ayn1 alanda hasar
gérmiis olabilir. Bu gibi durumlarda hasar birkag¢ tip tamir metodu ile farkli
sekillerde yama kullanilarak tamir edilebilir. Bu tip tamirler birlesik yap1 tamirleri

olup Sekil 3.14’°te goriilmektedir.

3.4.4 Hasarin ¢ikarilmasindaki temel kurallar

Hasarli bolgeleri ¢ikarirken temel kural, daha fazla hasara sebep olmamaktir.
Hasarin bulundugu yere gore dogru tamir teknigi, uygun takim ve techizati
secmek gerekir. Hasarli bolgeyi ¢ikarirken, oncelikle dikkat etmemiz gereken
hasarsiz bolgeden ne kadar kisim attigimiz olmalidir. Bu hesaplamay1 yaptiktan
sonra hasarli bolge lizerinde kesme diizeni belirlenir. Bu diizenleme hasarin

¢ikarilmasi siiresince referans olacaktir.

3.4.4.1 Acik alan

Di1s kaplamanin alt kisminda, ucagin iskeletini olusturan alt yapinin bulunmadigi
hasarl1 bolgeye, acik alan hasari denir. Bu durumda diisiinecegimiz tek kural
hasarin ¢ikarilmasidir. Kesme diizenini tespit ettikten sonra, dogru boyut ve

gerilim yogunlugunun bosaltilmasi ¢ok 6nemlidir (THY 1987).

Kesilen kismin boyutu, alanin yapisal dizilisine gore belirlenir. Kesilen kismin
boyutu tamir parcalarini yetistirmede zorluk ¢ikarmayacak sekilde biiyiik, diger

yandan hasarsiz bolgeden fazla kesmemeyi gerektirir.

Hasarli kismin ¢ikarilmasinda kullanilan sekil yuvarlak degil ise, yliksek gerilimli
bolgeler yaratilmamast icin koseler yuvarlaklastirilmalidir. MM (maintaince
manuel) bakim el kitabinda belirli bir 6l¢li verilmemisse, koselere uygulanmasi

gereken radiis 6l¢iisii yarigapi, kenar mesafesi kadar olmalidir (THY 1987).
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3.4.4.2 Birlesik yapisal bolgeler

Birlesik yapmin yakininda veya iizerinde kesim yapilacagi zaman, hasarin
temizlenmesiyle ilgili temel kurallar1 uygulamakla beraber, kenar mesafesinin,
kesilen kistmdan en yakin baglayiciya kadar olmasi, yama ve takviye parcalari
igcinde gereken agiklik paymin diisiiniilmesi gereken onemli faktorlerdir (THY

1987).

Kesilen kismin dis kenarlari, lizerinde bulunan baglayicilardan, kenar mesafesi
kadar olmalidir. Uygun kenar mesafesi, kesim yapilirken mevcut baglayicilardan
kesilen kismin belirlenmesinde referans olusturur. Ayni zamanda takviye parcasi

icin gerekli olan baglayicilarin ilk sira yerlestirilmesi de yapilmis olur.

Kesilecek bolgenin yakininda alt yapi elemanlar1 mevcut ise pergin aralik
mesafesi ¢ok iyi diisliniilmelidir. Sekil 3.15°te goriilen baglayici diizeni igin,
kesilen alanin her iki tarafinda birakilmasi gereken bosluk miktar1 goriilmektedir.
Farkli tip hasarlarda bazen yama pargasindaki ve takviye parcasindaki
baglayicilarin diizenlenmesinde yeterli bosluk birakmak igin, kesilecek kisim,
altindaki parcalarin karsi1 tarafina dogru uzatilarak, kesilecek bolgeyi genisletmeye

yardimci olabilir.
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Sekil 3.15 Kesilen kismin pergin araligi (THY 1987).

24



3.4.5 Acik alandaki hasarin ¢ikarilmasi

Hasarli kismin ¢ikarilmasinda farkli teknikler uygulanabilir. Uygulanacak teknigi
belirlemede;

e Hasarli malzemenin kalinlig1

e Hasarin yeri

e Hasarli kismin arkasindaki teghizatlar (borular, kablolar vb.) gz oniinde

bulundurulmalidir.

3.4.5.1 Zincirleme delme teknigi

Hasarli bolgenin kesme ¢izgisi i¢ine, bircok deligin yan yana delinmesi islemi
sonucunda, bitirildigi zaman ¢ikan goriintiiniin zinciri animsattig1 i¢in bu igleme
zincirleme delme teknigi delinmistir. (TO TKIF-16 1988). Zincirleme delme

tekniginin uygulanmasinda agagidaki islem siras1 uygulanmalidir.

1. islem; Sekil 3.16 A’ da goriildiigli gibi kesilecek kismin hatlar1 belirlendikten
sonra kullanilacak matkap ucu segilir. Kullanilacak matkap ucu se¢imi malzeme
kalinligi ve alagimla ilgilidir. Genellikle 40 numara matkap ucu, 0.050"

kalinliktaki aliiminyum alagimlarda kullanilir.

Malzeme kalinlig: arttik¢a matkap capi da orantili olarak biiyiimelidir. Paslanmaz
celik ve titanyum gibi yliksek derecede delme basinci isteyen malzemelerde

kullanacagimiz en kiigiik matkap ucu 30 numara olmalidir.

2. islem; uygun matkap ucu secildikten sonra kesilecek kismin hatlar igine sirali
delikler acilir. Sekil 3.16 B’deki gibi delikler birbirine miimkiin oldugunca yakin
delinmelidir. Bu islem hasarli alanin ayrilmasini kolaylagtirmakla beraber kesilen

kismin kenarlarinin egeleme miktarini da azaltir.

3. islem; kargaburnunun uglarin gegebilecegi kadar genislikte, kesilen kismin

kenarina birbirine yakin iki veya ii¢ delik acilir. Sekil 3.16 C’de gosterildigi gibi
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kargaburnun uglar1 bu delikten sokulur. Hasarli kisim ayrilincaya kadar ileri geri

hareket ettirilip ¢ikarilir. Kesilen kisim Sekil 3.16 D’deki gibi kalir.

4. islem; son olarak kesilen kisim, belirlenen boyutlardaki dlciiye gelinceye kadar
egelenir. Bu islem freze ucu kullanarak capaklar1 temizlemede, kenarlari
yuvarlaklagtirmada kullanabilir. En son islem ince ege ve zimpara kagidi

kullanarak yapilmalidir (TO TKIF-16 1988).
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Sekil 3.16 Zincirleme delme teknigi (TO TKIF-16 1988).

Zincirleme delme isleminde doner freze cok dikkatli kullanilmalidir. Yiiksek
devirde (RPM) hizla donen freze ucu kisiye ve kaportaya zarar verebilir. Mutlaka

gozliik ve eldiven kullanilmalidir.
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3.4.6 Alt yapi iizerindeki hasarin ¢ikarilmasi

Alt yap1 lizerindeki hasarin ¢ikarilmasi gerektiginde, alt yap1 kisimlarini hasardan
uzak tutmak veya hasar boyutunun biiylimesini 6nlemek i¢in belirli yontemler
uygulanmalidir. Yapilacak en kiiciik bir hata telafisi zor olan hasarlara sebep

olabilir.

3.4.6.1 Zincirleme delme metodu

Alt yap1 kisimlarinin iizerinde, zincirleme delme yaparken igyapiya matkap
ucunun zarar vermemesi gerekir. Bu problemi ¢ozmede en etkin yol yiizey
kaplamasiyla icyap1 arasina ince bir metal pargasi yerlestirmektir. Hasarli
bolgenin etrafindaki, birka¢ baglayicinin sokiiliip, list yilizey kaportasi yeterince
gevsetilip arasina hurda metal parga yerlestirilir. Alt yap1 lizerinde delme islemi
yapilacagi zaman yerlestirilen metal parca engelleyici olarak gorev yapar. Delme
islemi, matkap ucu hurda metal malzemeye ulasincaya kadar devam ettirilmelidir.
Kesilen kismi ayirdiktan sonra, doner frezeleme islemi yapilirken hurda malzeme
cikarilir. Hurda metal malzemenin yerlestirilmesinin imkansiz oldugu yerlerde,
cok dikkatli olunmalidir. Di1s yilizeyde herhangi bir yolla delinmeyen kisimlar
doner freze ile kesilerek ayrilmalidir (TO TKIF-16 1988). Sekil 3.17°de alt yap1

tizerinde zincirleme teknigine drnek goriilmektedir.

LONJORON

Sekil 3.17 Zincirleme delme teknigi (TO TKIF-16 1988).
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3.4.6.2 Kaporta bicagi ile kesme teknigi

Alt yap1 kisimlarinin iizerindeki hasarli yiizeyi ¢ikarilacagi zaman kaporta bigagi
kullanilmas1 daha uygun olmaktadir. Bu teknik zincirleme delme yontemini
kullanirken alt yapinin delinmesi problemini ortadan kaldirir. Kesme islemi
yaparken, 0,025" ve daha asag1 kalinliktaki malzemelerde kesme basincini ¢ok iyi
ayarlanip kesilen kisim ayrildiktan sonra doner freze ile calisirken yapilarin

arasina mutlaka hurda malzeme yerlestirilmelidir (Kutluca 1982).

3.4.6.3 Diger kesici aletler

Alt yapt kisimlarinin bulunmasindan dolay1 el veya harici bir takatle calisan
kesme aletlerinin kullanimi sinirhidir. Bu tip aletlerin kullanilmasi gerekiyorsa, alt

yapinin korunmasi ilk diisiince olmalidir.

3.4.7. Alt Yapidaki Hasarin Cikarilmasi

Alt yapilarda meydana gelen hasarlar1 ¢ikarirken, Oncelikle hasarli kismin
cevresindeki yapisal diger elemanlara ve sistemlere zarar verilmemesi gerekir.
Hasarli b6lgenin etrafi koruyucu olarak maskelenmeli, islem sonunda tiim atiklar

ve metal talaglar1 temizlenmelidir.

3.4.7.1 Kesilen kismin boyutu

Hasarli kism1 ayirirken, kesme kisminin boyutunu belirlemek i¢in alt yapidaki
baglayicilarin yerleri tespit edilir, kesilen kismin kenarlarindan ilk baglayiciya
kadar olan uygun kenar mesafesi hesaplamir. Ust yiizey kaplamasi ve alt yapi
hasarinin birlikte oldugu yerlerde her ikisinin de kesilen kisim boyutlar1 ayni
olmalidir. Aksi halde farkli boyutlarda kesilen kisimlar gerekir, bunun sonucunda

da kenar mesafeleri ayr1 diizenlenmelidir (Kutluca 1982).
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3.4.7.2 Hasarin ayrilmasi

Alt yapidaki kesilen kismin kenarlari, yiizey kaplamasindaki kesilen kisma 90° dik
olmalidir. Tamir parcalarimi takarken igyapidaki dolgu malzemelerinin uygun bir
bicimde yerlestirilmesi bu sekilde saglanir. Alt yapidaki kesilecek kisim, dis
ylzey kaplamasindaki kesilecek kisimdan biiyiik ise kaportaya hasar vermemek
icin kaporta ile alt yapidaki hasarli bolge arasinda hurda metal parca yerlestirilir

(Kutluca 1982). Sekil 3.18’de bu teknik goriilmektedir.

NERVUR

HURDA ME
FAZLADAN
SOKILEN
PERCINLER

Sekil 3.18 Alt yapidaki hasarin ¢ikartilmas: (Kutluca 1982).

3.4.8 D1s yiizey kaplamasinda gizli yama sekilleri

Kesilerek cikarilan kismin sekli ve yeri kullanilarak baglayicilarin diizeni
belirlenmektedir. Her durumda uygulanabilen standart baglayici diizeni sablonu

yoktur.

3.4.8.1 Yuvarlak tamir sekli

Sekil 3.19°da goriildiigl gibi yuvarlak tamir seklinin baglayici diizenlenmesinde,
kesilen kismin etrafina iki sira, dolgu parcasina tek percin sirasi yerlestirilir.
Diizenleme yapilirken Once kesilen kismin etrafina baglayicilar yerlestirilmeli

daha sonra tamir pargalar1 yerlestirilip devam edilmelidir (Calimli 1982).
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Sekil 3.19 Yuvarlak tamir sekli (Calimlt 1982).

3.4.8.2 Kare tamir sekli

Kesilen kismin seklinden dolayi, yuvarlak diizenlemede kullanilan yontemden
farklidir. Sekil 3.20°de kare seklindeki tamirde baglayicilarin diizenlenmesi

goriilmektedir.

Sekil 3.20 Kare tamir sekli (Caliml1 1982).
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Sekil 3.21°de gorildigli gibi, ilk sira baglayicilar, kesilen kisimdan kenar
mesafesi kadar ara birakilip yerlestirilmektedir. Tiim kenarlar1 koseler birlesecek
sekilde cizilir. Cizim sonucunda ilk dort baglayicinin yeri belirlenmis olup
digerleri de tavsiye edilen baglayic1 araligi kadar mesafe birakip yerlestirilir.
Ikinci sira baglayicilarr yerlestirirken, ilk sira baglayicilarla dizi araligi (transfer
hatve) arasindaki mesafe, kullanilan baglayicilarin arasindaki mesafe kadar
olmalhdir. Yani transfer hatve iki baglayicinin arasinin %100’ tidiir. Bunun
sonucunda birinci ve ikinci siradaki baglayicilarin ayni hizada ve dogrultuda

olmas1 gerekir (Calimli 1982).
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Sekil 3.21 Baglayicilarin diizenlenmesi (Calimli 1982).

3.5 Tamir Parcalarimin imali

Tamir parcalarini imal ederken genel bir kural olmadig1 i¢in tamirden tamire farkli
teknikler gerekir. Uygulanan teknikler tamir pargalarini imal ederken zaman

kazandirmasi1 ve emniyet i¢in ideal olmalidir.

3.5.1 Gizli yamada tamir parc¢alarimin imali

Gizli yama i¢in gerekli olan ana pargalar takviye ve dolgu pargasidir. Her biri
belirli bir amaca hizmet eder. Dolgu pargast dis yilizey kaplamasini orijinal
yapisina dondiiriirken, takviye parcasi yiik tasima emniyetini temin eder. Takviye
ve dolgu pargalarinin imali agik ve kapali alanlarda uygulanan teknikler olarak iki

boliimde incelenmektedir (Boeing 737-800 2005).
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3.5.1.1 Takviye parcasi imal edilmesi

D1s yiizey kaplamasindaki gizli yama tamirlerinde takviye pargasinin oncelikli
olarak imal edilmesi gerekmektedir. Takviye pargasi hazirlanip klikolarla

baglandiktan sonra dolgu pargasini hazirlayip yerine alistirmak daha kolaydir.

Kesilen kismin arka bolgesi agik olan yerlere acik alan denir. Boyle durumlarda,
takviye parcasinin imali olduk¢a kolaydir. Bu teknikte sirasiyla su islemler

yapilmaktadir.

e Kaportanin iizerine, kesilen kismin ortasini belirten eksen ¢izgileri ¢izilir.

e Takviye parcasi i¢in uygun malzeme se¢ilir. Se¢ilen malzeme, kaportadan
bir ol¢ii kalin ve baglayicilarin uygun diizenlenmesi igin, kesilen hasarli
kismin boyutlarindan gerektigi kadar biiyiik olmalidir.

e Takviye parcasinin iizerine merkezini belirleyen eksen ¢izgileri ¢izilir.

e Kaporta ve takviye parcasi iizerindeki eksen ¢izgileri aym hizada olacak
sekilde takviye parcasi, kesilen kismin arkasina yerlestirilir. Bu teknik
kesilen kismin tiim kenarlar1 icin gerekli olan malzemeyi belirlemeyi
saglar.

o Takviye pargasi kesilen kismin arkasina yerlestirildikten sonra, kaporta
tizerinde baglayici diizenine uygun kilavuz delikleri delinir. Delme islemi
sirasinda takviye pargcasinin kaymamasi igin yeterli sayida kliko
baglayicisi kullanilmalidir.

e Tim baglayicilarin kilavuz delikleri delindikten sonra, kaporta ve
takviyenin belirli yerlerine isaret koyup takviye pargasi ayrilir. Tamirin
ilerleyen  asamalarinda  bu  isaretler hazirlanan  malzemelerin
yerlestirilmesinde kolaylik saglayacaktir.

e Takviye parcasini ayirdiktan sonra, uygun kenar mesafesini, sondaki
baglayici sirasina ilave edip, takviye pargasinin son kesme islemi yapilir

(Boeing 737-800 2005).
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Di1s yiizey kaplamasinda kesilen hasarli kismin arkasina ulagabilmenin zor veya
imkansiz oldugu durumlarda kapali alan imal teknikleri uygulanmaktadir. Kesilen
kismin boyut ve sekli, nasil bir takviye parcasi imal edecegimize yardimei olur
(Boeing 737-800 2005). Kaportada kesilen kisim yeterince biiyiik oldugu zaman
Sekil 3.22°de goriildiigi gibi tek parca takviye kullanilmaktadir.

HASARLI KISMIN
RADOSLO
CIKARILMAS!

DOLGU PARCASI

TAKWVIYEMIN
PERCINLENMESI

OLGU PARGASININ
PERGINLENMESI

Sekil 3.22 Gizli yamada tek parga takviye (Boeing 737-800 2005).

Kesilen kisim tek parga takviye kullanilamayacak kadar kiigiik ise Sekil 3.23°de

goriildiigi gibi takviyenin iki parca imal edilmesi gerekir.
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Sekil 3.23 Gizli yamada iki parga takviye (Boeing 737-800 2005).

Yuvarlak kesilmis gizli yamalarda, kesim yeri uygun ve alt yapt miisaade ettigi
miiddetce, tek parca takviye u¢ noktasindan merkeze kadar keserek kullanabilir.
Sekil 3.24’te goriildiigii gibi takviye parcasini keserek bir yarik olusturulmustur.
Takviye pargasimnin kesmesi gerektiginde, kesme islemi baglayicilar arasinda
uygun kenar mesafesini saglayacak bigimde yapilmalidir. Bu teknik, yuvarlak
olarak kesilen kismin arkasma takviye parcasini tek parca yerlestirmek icin
uygulanir (Boeing 737-800 2005). Hangi teknigin uygulandigi 6nemli degildir.
Onemli olan takviye parcasmin dogru bir baglayici diizeni ile dogru olarak arka

tarafa yerlestirilmesidir.
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Sekil 3.24 Gizli yamada yarikli takviye pargast (Boeing 737-800 2005).

3.5.1.2 Dolgu parc¢asinin imal edilmesi

Asagidaki islem sirasi takip edilerek dolgu pargasi olusturulur;
e Dis yilizey kaplamasiyla (kaporta), ayni kalinlikta ve aymi Ozellikleri
tagityan dolgu malzemesi segilir.
e Ihtiyag duyulandan biraz daha biiyiikk malzeme kesilen kismin arkasina
yerlestirip, lizerine disariddan kesilen kisim ¢izilir. Dolgu pargasi
ayrilmadan once hizalama ¢izgileri yerlestirilir.

e Malzeme ayrilir ve gizilen gergeve kesilir.
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e Takviye pargasi hizalama ¢izgileri ile ayn1 dogrultuda olacak sekilde
yerine takilir.

e Dolgu parcasi, kesilen kismin igine hizalama ¢izgileri dogrultusunda
yerlestirilir. Kaporta ile dolgu pargasi arasindaki bosluk kontrol edilir.
Bosluk 1/32" ten daha fazla olmamalidir (TO TKIF-16 1988).

Kapali alanlarda, dolgu parcas1 6nceden imal edilirse kolaylik saglanmig olur. Bu
gibi durumlarda hasarli kismin tamamiin dolgu pargasinin i¢inde kaldigindan
emin olunmasi gerekir. Dolgu pargasi kesilecek hasarli kismin {lizerine konularak

sablon olarak kullanilabilir.

3.5.2 Alt yapida tamir parcalarinin imali

Alt yap1 elemanlariin tamir islemlerinde, imal edilecek tamirlik parcalarin sekli,
sayist, hasarli bolgeye ve orijinal kismin sekline baghdir. Sekil 3.25°de hasarl
lonjoronun, destekleyici acisal parcalar kullanilarak uygulanan tamir sekli
goriilmektedir. Sekil 3.26’te ise rib iizerinde uygulanan iki farkli alt yap1 tamiri

goriilmektedir.

Sekil 3.25 Lonjoron tamiri (A 320 SRM 2005)
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Sekil 3.26 Rip tamiri (A 320 SRM 2005)

3.5.2.1 Kiris dolgu

Kiris dolgusu ile orijinal kirisin malzeme alasimi, kalinlik ve boyutlar1 ayni
olmalhidir. Tim boyutlar, kesilen kisimdan ¢ikarilan, hasarli boliimden
faydalanilarak alinmalidir. Flanglarin genisligi ve biikkme radiis paylar1 gerekli
olan anahtar dlgiilerdir. Sayet giriste iki flans var ise set back ve biikme toleransini

hesaplamaya gerek yoktur.

Kiictik ilave flansli ticlii kirislerde hesaplama yapmak gereklidir. Sekil 3.27°de iki

flanstan olusan kiris tamir parcalar1 goriilmektedir.
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Kiris dolgu parcasinin imali asagidaki sekilde olusturulabilir;

Hurda malzeme kullanarak, kirigin orijinal bilkme radiisii ile eslesecek
sekilde tezgah ayarlanir. Biiyiikk c¢apli radiisler, flanslarin {izerine
baglayicilarin takilmasinda probleme sebep olurlar.

Uygun biikme radiisii elde edildikten sonra, dolgu parcasi kesilen kismin
boyundan ve flansin genisliginden 1/32" daha kiiclik olmalidir.

Dolgu parcas1 kesilen kismin igerisine yerlestirilir. Kesilen kismin her iki
ucu ile dolgu pargasinin uglart arasinda 1/64" bosluk olmas1 gereklidir. Bu
islem kisimlarin birbirine degmesinden olusacak gerilimleri ortadan
kaldirir.

Dolgu pargasi, verilen degerlerde uygun olarak kesilip biikiilmiis ise islem

tamamlanmistir (A 320 SRM 2005)

3.5.2.2 Kiris takviye parcasi

Kosebent acilim takviye pargast Sekil 3.27°de sol alt kosede goriildiigii gibi

orijinal kosebendin igine yerlestirilir. Kosebent agili takviye parcasinin biikme

radiisii, dolgu parcasinin radiisiinden daha kiigiiktiir. Takviye parcasinin uzunlugu,

genellikle hasarli kirisin ¢ikarilan kisminin boyuna, her iki ugtan orijinal baglayici

art1 kenar mesafesi ilave ederek belirlenmelidir. Takviye parcasinin kalinligr ise

orijinal kiristen bir 6l¢ii daha kalin olmalidir (A 320 SRM 2005)

Kiris takviye parcasinin imali asagidaki sekilde olusturulabilir;

Biikme radiisii tespit edildikten sonra takviye parcasi istenen flans
genigliginden daha biiyiik olarak biikiiliir.

Takviye parcasit kesilen kismin {izerine yerlestirdikten sonra yeterli
uzunlukta oldugundan emin olunduktan sonra gerekli olan yerlere
baglayici delikleri delip klikolar yerlestirilir.

Klikolanmig takviye parcasinin her iki tarafinin {izerine uygun genislik
belirlenip, kesme ¢izgileri ¢izilir.

Takviye parcast orijinal kiristen ayrilir, belirlenen genislikte flanglar

kesilir.
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e Takviye parcasi istenen boyutta ve uc kisimlar1 gerekli radiis 6lgiilerinde
kesilir. Radiislerin yarigaplar1 kullanilan baglayicilarin kenar mesafesine

esittir. Baz1 durumlarda daha kiiciik alinabilir(A 320 SRM 2005).
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Sekil 3.27 Kiris tamiri (A 320 SRM 2005)

3.5.3 Birlesik yap1 tamirinde parcalarin imali

Birlesik tamirler dis yiizey kaplamasinin ve alt yapidaki hasarin ayni zamanda
onarilmasini igerir. D1s yiizey kaplamasi ve alt yapidaki hasarlarin kesim boyutlari
ayni veya farkli olabilir. Hasarlarin boyutu, mevcut baglayicilarin yerleri,
kesilecek kismi belirlemede kullanilacak baglica etkenlerdir (Calimli 1982). Sekil
3.28’de birlesik tamirde kiris ve kaporta da yapilan baglayic1 diizeni

gorlilmektedir.
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Sekil 3.28 Birlesik tamirde baglayicilarin diizenlenmesi (Calimli 1982).

Baglayicilarin diizenlenmesi yapilirken 6nemsenmesi gereken ana noktalar su
sekilde siralanabilir;
e Imal edilen tamir parcasindaki ilk baglayici, alt yapr kisminin hizasindan
kenar mesafesi kadar bir uzakliga yerlestirilmelidir
e Takviye parcasinin, baglayict diizenlenmesinde kullanilan dizi araligin
elde etmek igin, alt yapida bulunan orijinal baglayicilarin arasindaki
mesafe kullanilir.
e Tiim baglayicilar icin kilavuz delik acilir. Uygunlugunun kontroliinden
sonra, baglayicilar yerlestirmeden dnce gereken ¢ap ol¢iisiinde delinir.
e Kliko baglayicilar1 ile tamir parcalarini tam olarak yerlestirip yapilan
islemin uygunlugu tekrar kontrol edilir.
e Kiristeki tamir pargalarinin dikey ve yatay flanslarindaki baglayic

diizenlerinin de ayni olmasina dikkat edilmelidir (Caliml1 1982).

Tamir parcalarin1 imal ederken izlenmesi gereken Onemli detaylar su sekilde
siralanabilir;
e Dolgu pargasi, dis ylizey kaplamasi ile ayni kalinlikta ayni malzeme

ozelligine sahip olmalidir.
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e Takviye pacasi yiizey kaplamasinda bir 6l¢ii kalin ve aym1 malzeme
ozeligine sahip olmalidir. Kiris takviye parcasinin Sekil 3.29’da goriildigii

gibi diizenlenmesi yapilmalidir.

Sekil 3.29 Kiristeki takviye pargasinin diizenlenmesi (Calimli 1982).

e Kiris i¢in dolgu parcast imal edilmisse, orijinal kiris ile ayn1 kalinlikta ve
ayn1 malzeme 6zelligine sahip olmalidir.

e Kiris takviyesinin uzunlugu, Sekil 3.30’da goriildiigli gibi orijinal kiriste
bulunan baglayicilarin  yerleri, kesilen kismin her iki tarafina
yerlestirdikten sonra belirlenmelidir.

e Kiris takviyesi flanglarinin genigligi ile orijinal kiris flanglarinin genigligi

aynt olmalidir (Calimli 1982).
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Sekil 3.30 Kiris tamirinde takviye par¢asinin uzunlugunun belirlenmesi (Calimli 1982).
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3.5.3.1 Dolgu parcas1 markalama teknikleri

Bazen dolgu, pacasinin markalamak icin kesilen hasarli bolgenin arkasindan

tutmak imkansizdir. Boyle durumlarda kullanabilecek iki farkli teknik vardir;

Cizgi mastart teknigi: Sekil 3.31°de ¢izgi mastar1 goriilmektedir. Cizgi mastari
celikten yapilmis olup el ile kullanilir. Dolgu parcasina, ¢izgi mastari ile cizilen
diizen ¢izgileri iyi sonug verir. Cizgi mastari, diiz ¢izgi ¢izilen farkl sekillerdeki
pargalar iizerinde kullanilabildigi gibi diiz olmayan her tiirli sekil iizerinde de
kullanilabilir. Alt kolu sikistirarak, tizerindeki ug ile koselere Y4" radiis ¢izilebilir

(HSOTEMK V5 2002).
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Sekil 3.31 Cizgi mastarimin kullanimi (HSOTEMK V5 2002).

Bant ile markalama teknigi: Sekil 3.32’de goriildiigi gibi, bant ile markalama
teknigi dolgu pargalarinin iizerine, giris kapaklar1 gibi arka kismina isaretlemek
icin girilemeyen yerlerde diizen ¢izgilerini yerlestirmede kullanilir. Bu yontem,
dik agilara sahip kare ve dikdortgen seklindeki dolgu pargalarinda en iyi sonucu

verir (HSOTEMK V4 2002).
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Bant ile markalama teknigi asagidaki islem sirasina gore gerceklesmektedir.

e Dolgu pargasi hasarli bolgeden daha biiyiik kesilip tam uyum saglamasi
i¢in sekillendirilir.

e Hasarli bolgenin kesilen kismi, kenarlari boyunca kafes gibi bant ile
maskelenir.

e Dolgu pargasi agikligin ortasina yerlestirilir. Kullanilan bant ile ayn1
hizada olacak sekilde dolgu parc¢asi ¢cepecevre bantlanir.

e Dolgu pargasinin iizerindeki bandin, i¢ kismindan kalem ile ¢izilir.

e Bantlar sokiilerek, dolgu parcasi iizerindeki ¢izgiden kesilir (HSOTEMK

V4 2002).
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Sekil 3.32 Bant ile markalama teknigi (HSOTEMK V4 2002).

Tamir islemlerinde son adim tamir pargalarinin yerlestirilmesidir. Tamir
parcalarinin planlanmasi ve imalati esnasinda ince ayrintilara harcanilan emek ve

zamanin ne kadar gerekli oldugu tamir pargalarini yerlestirirken ¢ok iyi anlagilir.
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3.5.4 Son delme islemi

Son delme islemini yapmadan Once tiim baglayicilar i¢in kilavuz delikleri agilir.
Hazirlanilan tamir parcalart yerlerine kliko ile yerlestirilip, uygunlugu kontrol
edildikten sonra baglayici ¢aplarina uygun olarak son delme islemi yapilir. Imal
edilen parcalara havsa acilacak ise, gizli yamaya ait dolgu pargasinin iizerindeki
deliklere havsa acildig1 gibi, takviye parcalari havsa matkabinin ucuna kilavuzluk

yapacagindan mutlaka dolgu pargasinin altinda olmalidir (HSOTEMK V2 2002).

Hazirlanmis olan tamir pargalari, hasarli bolge iizerindeki havsalanmis veya
gamzelenmis delikler iizerine takilacak ise, bu delik havsalarinin doldurulmasi
gerekir. Havsalarin doldurulmas: havsali pul imalat1 ile gerceklestirilir. Imal
edilen parcalar tamir alaninda bulunan havsa yuvalarina yerlestirilir. Bu durumda
tamir parcasi ile tamir edilen alan arasindaki kalan bosluk doldurulmus olur
(HSOTEMK V2 2002). Tiim delikler delindikten sonra tamir parcalar1 sokiiliir,

olusan metal talaslar1 ve ¢apaklar temizlenmelidir.

3.5.5 Korozyon onleyicilerin uygulanmasi

Imal edilen tamir parcalar1 yerlestirmeye baslamadan &énce tiim yiizeylerin ve
tamir bolgelerinin korozyon Onleyici ile kaplanmasi gereklidir. Yaygin olarak
kullanilan, farkli renklerde bulunabilen korozyon Onleyici, astar boya c¢inko
kromat (zincchoromate) primerdir. Primeri uygulamadan Once, yiizeyler
tizerindeki gres yagi, pislik ve yakiti yumusak bir bez pargasi (cheese cloth) ile,
kimyasal temizleme maddesi olan Metil Etil Keton (MEK) kullanarak
temizlenmelidir. MEK kullanildiktan sonra yiizeyde olusan beyaz toz tabakasida
kuru bir bez ile temizlenmelidir. Temizlenen kisimlara kesinlikle el
siiriilmemelidir. Elimizin go6zeneklerindeki mevcut yag birikintileri primerin
yapismasini engelleyecektir (Onden 1992). Sprey aerosol tip ¢inko kromatlar:
kullanilmadan 6nce yaklasik bir dakika calkalanip karistirilmalidir. Piiskiirtme
islemi, uygulanacak yiizeyden yaklasik 10"-14" mesafeden, sagdan sola dogru

yavase¢a hareket ettirilerek, ince bir tabaka olugmasi saglanmalidir.
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3.5.6 Percinleme islemleri

Imal edilen tamir parcalarmin percinleme sirasi tamirden tamire farklilik gésterir.
Gizli yama tamirinde takviye parcalari1 dolgu pargasindan dnce percinlenmelidir.
Perginleme islemi yapilmadan oOnce imal edilen pargalarin sirasi ¢ok iyi
belirlenmelidir. Uygulanacak her tamirde farkli bir siralama gerekebilir. Alt yap1
tamiri Oncelikle bitirilip kontrol edilmeli, daha sonra dis yiizey tamirine

gecilmelidir (Calimli 1983).

Imal edilen parcalarin perginlenme siras1 belirlendikten sonra, perginlerin
boylarinin dogru olarak hesaplanmasi ¢ok 6nemlidir. Per¢inlenme isleminde imal
edilen malzemelerin kalinhigi da goéz Oniine almmalidir. Ince malzemeler igin
gereginden fazla pergin basinci tamir bolgelerinde ¢okmelere sebep olur. Bu
nedenle per¢in tabancasini, kullanilacak dayanma demirini, per¢inin ¢apini ¢ok iyi

secmek gerekir (Calimli 1983).

Perginlenme iglemine koselerden baglanilmalidir. Her zaman pergin siralarinin
ortasindan kenara dogru, baz1 per¢inleri atlayarak yayarak yapilmalidir (Calimli
1983). Ornek perginlenme siras1 Sekil 3.33’te goriilmektedir. Bu yontemle
malzemenin bir tarafa dogru kaymasini ve per¢in deliklerinin hizasinin kagmasini

onleyerek, diger perginlerin yapimi kolaylastirmis olmaktadir.

BASLANGIC NOKTASI

BASLANGIC __ | |

BASLANGIC
NOKTASI .-

NOKTASI

BASLANGIC NOKTASI

Sekil 3.33 Perginleme sirasi (Calimli 1983).
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3.5.7 Aerodinamik diizeltme

Hasarli bolgenin tamiri bittikten sonra bilesim yerine, bosluklara, kullanilan
baglayicilarin baglarina, aerodinamik diizgiinliik saglayic1 uygulama yapilmasi
gerekir. Ayrica kirin, pisligin, yagin ve atiklarin bu bdlgelerde toplanip,

korozyonun olusumuna ortam hazirlanmasi énlenmis olur.

Ucaklarda aerodinamik diizglinliigli saglamak i¢in doldurma, yapistirma, yalitim
ve sizdirmazlik oOzelligine sahip, adhesive ve sealant olarak isimlendirilen
kimyasal bilesikler kullanilmaktadir. Bakim el kitaplarinda belirtilen tipteki

kimyasal bilesik se¢ilmeli rasgele kullanilmamalidir (Sever 1982).

Hazirlik isleminin baslangicinda, aerodinamik diizelme yapilacak kisimlardaki
boya veya kimyasallar sokiilip MEK ile temizlenmelidir. Bu isleme uygulama

alanindaki tiim yabanci maddeler temizleninceye kadar devam edilmelidir.

Kimyasal bilesikler imalat¢1 tarafindan tavsiye edilen agirlik veya hacim olarak
belirtilen miktarlarda 6l¢iiliip karigtirilmalidir. Karistirma islemi oda sicakliginda
yapilmali ve kullanim siiresi i¢inde uygulanmalidir. Yapistirma ve yalitim
ozelligine sahip kimyasal bilesikler iiretici firmanin belirttigi uygun sicaklikta

depolanmali ve raf 6miirlerine (shelf life) mutlaka uyulmalidir (Sever 1982).

Yapistirma ve yalitim 6zelligine sahip kimyasal bilesiklerin uygulanacag: yiizey
tamamen temizlenip kurutulduktan sonra macun bicagi veya spatula ile ylizeye
stiriiliir. Kuruma sirasinda ¢okmeleri 6nlemek i¢in uygulama alaninin iizerine bir

miktar fazla birakilmalidir.

Kimyasal bilesikler yiizeye uygulandiktan sonra belirli bir siire kurumaya
birakilmalidir. Iyi bir netice almak i¢in imalat¢1 firma tarafindan veya bakim el
kitaplarin da belirtilen 1s1 ve kuruma siirelerine mutlaka uyulmalidir. Kuruma
tamamlandiktan sonra, fazlaliklar kesilerek, zimparalanarak veya frezelenerek

diizeltme islemi yapilmali, sonra uygun bir astar boya ile boyanmalidir.
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3.6 Ucak Uzerinde Yapilan Ozel Tamirler

Ugaklarin kanopilerinde, pencerelerinde, radomlarinda ve bazi aksesuarlarinda
plastik malzemeler kullanilmaktadir. Bu gibi ucakta kullanilan seffaf malzemenin
optik nitelikleri, en kaliteli cam kadar iyi olmalidir. Ugaklarin pilot koskii
malzemeleri pilotun ucgus esnasinda baska ucaklar1 goriip tanimlayabilecegi, kol
ucusunda pozisyonunu koruyabilecegi, askeri ucaklarda dogru olarak ates
edebilecegi, yiiksek hizda ucagin emniyetli bir sekilde inis yapabilmesi igin
gerekli olan derinlik algilanmasini saglayabilecegi ve bu ozelliklere ilaveten

gerektiginde tamir edilecek nitelikte olmalidir.

3.6.1 Plastik yapilarin kontrolii

Seffaf plastiklerin ve laminat plastiklerin kontrollerinde dikkat edilmesi gereken
kriterler; cizikler, ¢entikler, ¢atlaklar, hava kabarciklari, yaprak yaprak ayrilmalar,
kirilmalar ve optik bozulmalardir. Bakim el kitaplarinda belirtildigi gibi yiizey
hasarlar1 gz ile kontrol edebilir. Bakim el kitap limitleri dahilindeki hasarlarin

giderilmesinin ardindan optik bozulma ve kalinlik kontrolii yapilmalidir.

Cizikler, plastiklerde en c¢ok goriilen hasarlardir. Bulunduklar1 bolgedeki
uzunluklari, derinlikleri ve sayilari nasil bir islem uygulanmasi konusunda
belirleyici rol oynar. Zimparalama veya perdahlama islemiyle tamir edilebilirler.
Centiklerde c¢izikler gibi aymi sekilde tamir edilirler. Ancak, tamir uygulanan
alanin kalinlig1 bakim el kitaplarin da belirtilen limitlerin altina diiserse kesinlikle
plastik yap1 kullanilmaz, degistirilmesi gerekir. Yapraklanma genellikle laminat
plastiklerde meydana gelir. Tabakalar ve katlar arasindaki ayrilmalar plastigin
kenarinda baslar igeriye dogru kenar boyunca yayilir. Goriisii bozdugu siirece
degistirilmelidir. Tabakalar veya katlar arasinda olusan hava kabarciklar1 laminat
plastiklerde gortliir. Laminat plastiklerin herhangi bir yerinde siit beyazi
bulutumsu bir goriintii, nemin yerlesmesi sonucu meydana gelmis veya gelmesi

muhtemel yaprak ayrilmalarin bir belirtisidir (HSOTEMK V3 2002).
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3.6.1.1 Plastik yapilardaki hasarlarin nedenleri

Plastiklerde hava sartlarindan ve kullanildig1 ortamdan dolay1 kiiciik catlak ve
cizikler farkli sekilde ve boyutlarda olabilirler. Catlaklarin kenarlari, gece ugusu
veya giindliz giinese dogru ugus esnasinda istenmeyen ilgi c¢ekmeler ve
yanilmalara yol acarlar. Kiiciik catlak ve yariklarin tespit edilmesi zordur.
Genellikle yiizeye dik, ¢ok dar ve derinligi 0.01" den fazla degildir (HSOTEMK
V3 2002). Plastikler kontrol edilecegi zaman altina bir parga koyu renkli karton

koyup iizerinden bir 1s1kla bakilmalidirlar.

Yariklarda, malzemenin ayrilmasi s6z konusu oldugunda optik ve mekanik bir
aksaklik olarak kabul edilirler. Plastiklerde ylizeye paralel olan c¢atlaklar
genellikle yeterli derece yiiksek 1s1 verilmeden sekillendirilen, asir1 yiiklenmeden

ve ucak tlizerine uygunsuz takilmadan meydana gelirler.

Seffaf plastiklerdeki diger bir hasar sekil bozuklugudur. Bunun nedeni zararl
temizlik maddeleri ve yiizeydeki cizikleri temizlemede parlatmada kullanilan
uygun olmayan kimyasal maddelerdir. Plastiklerdeki ¢izik, ¢entik veya oyuk
uygun bir teknikle tamamen giderilmezse bircok ince ¢izgi seklini alarak, ciddi
sekil bozukluguna sebep olacaktir. Yiizey sekil bozukluklar1 ve cizikler, yanlis
kullanma, imalat hatalar1 ve uygun olmayan temizleme teknikleri sonucu meydana
gelirler. Plastiklerdeki c¢atlak ve yariklar ne optik ne de mekanik olarak

giderilememektedir (HSOTEMK V3 2002).

Gliniimiizin ugaklart i¢in gerekli olan optik ihtiyaclar ¢ok O6nemli oldugundan
seffaf plastiklerin tamiri oldukca kisithidir. Genellikle kanopiler, siperlikler ve yan
pencereler vb. yapilar yenisi ile degistirilirler. Bakim el kitaplarindaki, degerlere
ve prensiplere uymak kayd: ile kiiciik yiizey diizeltmelerine miisaade edilir.

Plastiklerde yama ile tamir teknigi sadece ugak harp hasar onariminda uygulanir.
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3.6.1.2 Plastik yapilar1 kesme ve delme teknikleri

Seffaf plastiklerin islenme Ozellikleri genel olarak yumusak metallere
benzemektedir. Hassasiyet gerekmedik¢e isin planlanmasi kaplama kagidinin
tizerine kalem ile ¢izilip kesmek suretiyle yapilabilir. Ancak ¢ok az toleransli plan
i¢in direkt olarak plastigin {izerine ¢izim yapilmasi tavsiye edilir. Bunun i¢in de
kaplama kagidinin tamamen c¢ikarilmasi yerine c¢izim yapilacak kisimlarin

cikarilmasi yeterlidir (Boeing 1990).

Plastiklerin kesilmesinde yaygin olarak kullanilan techizatlar serit testereler,
dekupaj ve el testereleridir. Serit testereler, dekupaj testerelere nazaran kesme
aninda olusan 1s1y1 daha ¢abuk dagitirlar. ince dis testere lamalar1 yavas ilerleme
yapildiginda diizgiin bir kesme yiizeyi saglar. Ensiz dar testere lamalar1 genellikle

ince malzemeler ve radisli kesimlerde kullanilir.

Kesme isleminin sonunda testere bosa ¢ikmadan once g¢atlamalar1 6nlemek igin
beslemenin iyice azaltilmasi gerekir. Plastiklerin kesme ve delme islemlerinde
1sinmasi ve sikismasini onlemek i¢in bor yagi veya su ile yumusak sabun eriyigi
en iyi sogutucu sividir. Delme islemini yiiksek olmayan bir devirde, hafif bir bask1
ve Ozellikle matkap ucunun plastik parcanin diger tarafindan ¢ikacagi zaman,
ylizeydeki kirilmay1 onlemek igin baskiy1 azaltarak devam edilmelidir (Boeing

1990).

Delme isleminde uygun bir baski, kesintisiz spiral talas veya seritler cikarir.
Kesme derinligi arttikca, baskiy1 azaltmak isinmanin bir Ol¢lide Onlenmesini
saglar (Boeing 1990). Matkap ucunun sik sik delik i¢cinden c¢ikarilarak hava ile

sogumasina imkan vermekte kullanilan bir yontemdir.
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3.6.1.3 Seffaf plastiklerde ¢iziklerin giderilmesi

Seffaf plastiklerde c¢iziklerin giderilmesi islemine polish denir. Bu islemi
uygulamaya baslamadan once, seffaf plastik yapinin hasarli bolgesindeki miisaade
edilen ¢izik ve centiklerin sayisi, uzunlugu, derinligi ve yapilan ariza giderme
isleminden sonra plastik asamblenin kabul edilebilir asgari kalinligi, ilgili ucagin

bakim el kitap degerleri incelenerek yapilacak isleme dnceden karar verilmelidir.

Seffaf plastiklerdeki ¢iziklerin, ¢entiklerin polish islemi Once mikrometre ile
yapilacak derinlik 6lgme isleminden sonra, TO’da verilen degerler
karsilastirilarak, polish uygulamasindan sonraki kalinlik, limitlerin altinda kalacak

ise plastik yap1 herhangi bir islem yapilmaksizin degistirilmelidir.

Polish uygulamasi1 iki farkli sekilde yapilir. Derin olmayan kiiclik ¢izikler
zimparalama (perdahlama) islemi yapilmaksizin, seffaf plastik asamble yikanip,
ilgili ucagi bakim el kitaplarinda belirtilen malzeme kullanilarak giderilebilir.
Polish malzemesi, atik birakmayan pamuklu yumusak temiz bez kullanilarak
iretici firmanin belirttigi gibi veya bakim el kitaplarinda belirtilen siklikta ve
sekilde uygulanmalidir. Derin ¢entik ve ¢izikler polysand abrasive kit veya bakim
el kitaplarinda belirtilen Olgiilerdeki zimparalar kullanilarak perdahlama islemi
yapilir. Perdahlama iglemine, 400A dan 8000A grite kadar olan zimparalari, sirasi
ile kaucuk veya kece bir bloga sararak, yumusak sabunlu su eriyigi ile 1slak olarak

zimparalanir (HSOTEMK V6 2002).

Zimparalama islemi dairevi hareket yaptirarak ¢izik boyunun yaklasik ii¢ kat1 bir
alanda uygulanmalidir. Perdahlama isleminde asir1 bir basing uygulanmamal,
farklh ol¢iideki zimpara degistirilirken, plastik yiizey temizlenmeli, boylelikle bir
onceki kullanilan kalin zimpara tozlarinin yiizeydeki aritilmasi saglanmis
olacaktir. Seffaf plastiklerin temizlenmesi ve polish islemi 38 °C (100 °F)
iistiindeki 1s1da yapilmamalidir (HSOTEMK V6 2002).
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4. KOMPOZIT YAPILARIN TAMIRIi

Kompozit malzemenin tanimi; temel olarak iki veya daha fazla malzemenin bir
arada kullanilmasiyla olusturulan ve meydana geldigi malzemelerden farkli

ozelliklere sahip yeni tiir malzemeyi ifade etmektedir.

Kompozit malzemeler yapilarindan dolay1r c¢elik ve diger malzemelerden
farklidirlar, diger malzemelerin avantajli ozellikleri 6n plana cikartilarak her
gecen giin kullanim alanlart artmaktadir. Kompozit malzemelerden istenen baslica
Ozellikler en az ¢elik kadar saglam olmalari, miimkiin oldugu kadar hafif olmalari,
yiiksek sicakliklara karsi dayanikli olmalari, esnek olmalari, ¢evre sartlarina
dayanikli olmalari, darbe dayanimi iyi olmalari, 1sisal genlesme katsayilari,
yorulma, catlama, kirilma, ¢cekme, egme dayanimlar1 gibi degerlerinin uygun

olmasi istenir (Foreman 1990).

Kompozit malzemeler artik gittikce artan oranlarda ugaklarda kullanildig1 gibi
ulagim, deniz, elektrik, insaat, ticaret geregleri yeni sektorlerde de kullanilmaya

baglamistir.

Kompozit malzemeler havacilik sanayinde ¢ok genis kullanim alani bulmaktadir.
Kompozit malzemelerin hafifliklerine oranla iistiin mekanik 6zellikleri ucaklarda
ve helikopterlerde sadece i¢ mekanlarda degil yapisal pargalarda da kullanimi

artmaktadir.

Fiberglas; kum, kirecgtast ve silisyumun 1300 derecenin iizerinde 1sitilarak cam
bilyeler iiretilmesi, ikinci asamada tekrar 1sitilip, iplik sekline getirilip, ipligin
kumas gibi dokunmasi veya biikiilmiis iplik parcaciklar1 haline getirilmesidir.
Fiberglas dayanikli, esnek, yanmaz, iklim sartlarindan etkilenmeyen, genisleme ve
biiziilme olmayan, korozyon olusturmayan, neme kars1 dayanikli, cogu asitlerden,

yag kimyasallardan etkilenmeyen hafif bir maddedir (HSOTEMK V6 2002).
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Genellikle ucaklarda radom, anten kaplamalari, elektrik baglanti kutulari, kanat
uclar, tanklar ve 1sitict borular gibi benzeri yapilar fiberden imal edilmistir.
Fiberglasin sekillendirilmesi kolay, giic ve dayaniklilik orani, agirlign ile
karsilagtirilldiginda esit olmayip, radyo ve radar dalgalarinin ge¢mesine imkan

verme kabiliyetindedir.

Bal petegi (Honeycomb ) fiberglas: Laminant fiberglas yapilarin arasina, yine
fiberglastan yapilmis petek yapinin bir araya getirilip yapistirilmasi ile olusturulan
farli tipteki fiberglas cesididir (Sekil 4.1). Bu tip yapilarin yalitkanligi, hava
sartlarina kars1 dayanikliligi, miikkemmel saglamhigi ve direnci sayesinde

havacilikta oldukg¢a fazla kullanim alani bulmustur.

LAMINATER
TABAKALAR— G
HONEYCOMB

|
CORE |

Sekil 4.1 Bal petegi (Honeycomb) fiberglas (HSOTEMK V6 2002).

Alt ve iist laminant fiberglas yapilarin arasinda kalan bal petegi (honeycomb)
gobek parcasi (core) yiiksek derecede egrilmeye, katlanmaya, baskiya karsi
dayanikli olup alt ve iist yiizeylerin desteklenmesinde kullanilir. Yiiksek basing
altinda yilizeyde olusan gerilimlere karsi, bal petegi’ni olusturan hiicreler
elastikiyet saglarlar. Bu tipteki yapilar hafif olup agirlik oranina gore ¢ok giiglii ve
saglamdirlar (HSOTEMK V6 2002). Fiberglas bal petegi gobek hiicreleri, farkl
sekil, kalinlik ve dlgiilerde fiberglasin disinda metallerden imal edilebilirler. Sekil

4.2°de hiicre sekilleri farkli bal petekleri goriilmektedir.
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Sekil 4.2 Bal petegi hiicre sekilleri (Boing 1996).

Genellikle kullanilan fiberglas bal petegi, phenolic regine ve naylon karigimi veya
polyester ve cam bezinin regine ile birlestirilmesinden imal edilirler. Bal petegi
hiicre oOlgtileri bir hiicrenin igine ¢izilen dairenin ¢ap1 ile belirlenir ve 3/16"den
3/8"e kadar degismektedir. Metal olmayan malzemelerden imal edilen bal

petekleri ¢ok iyi 1s1 izolasyonu saglarlar (Boing 1996).

. 4.1 Metal bal petegi sandvi¢ yap1 hasarlarimin siniflandiriimasi

Yapistirilmis metal bal petegi sandvig yapilar, yapistirict veya regine kullanilarak,
iki metal yiizey kaplamasi arasina yapistirilmis gobek malzemesinden (core)
meydana gelirler. Sekil 4.3’de metal bal petegi yapilar goriilmektedir. Biikiilmeye
kars1 yeterince mukavemet sagladig1 gibi yiiksek basingta da elastikidir. Modern
ucaklarda kullanilan jet motorlarinin neden oldugu titresimlere (vibrasyonlara)

dayanabilmektedirler.

Yapistirilmis metal bal petegi yapilar aerodinamik olarak piiriizsiiz, ¢ok ¢esitli
sekil ve boyutta imal edilebilir. Ugus kontrol satihlarinda, ucak govdesi
panellerinde, kanat panellerinde, ugaklarin kuyruk kismi kaplamalarinda kullanilir

(Boing 1996).
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Sekil 4.3 Bal petek malzeme yap1 6zelligi (Foreman 1990).

Bal petegi yapilardaki hasarlar genellikle; ucgus yiikleri, titresimler, ugaklara
verilen yer hizmetleri ve bakimlar sirasindaki dikkatsiz davraniglar sonucu
meydana gelir. Bu ¢esit yap1 hasarlarinin siniflandirilmasinda, tiim imalat¢ilarin

kullandig1 standart onarim teknikleri yoktur.

Asagida yapilan simiflandirmada metal bal peteklerindeki farkli hasar tipleri
goriilmektedir;

1. Simif hasar; yiizey kaplamalarini delmeyen ya da kaplamadaki katlarin
ayrilmasina neden olmayan, kaplamalarin ylizeyindeki kiigiik ¢ukurlar, ¢entikler
ve ¢iziklerdir.

2. Smif hasar, bal petegi gobek malzemesinin hasar gérmemesi kaydi ile, yiizey
kaplamalarinin katlarindaki ayrilmalar, ¢atlaklar, yirtiklar delik ve oyuklardir.

3. Sinif hasar; yiizey kaplamalarinda birinin ve bal petegi gobeginin bir kisminin
veya tamaminin hasarlasmasi, ayrica, panelde su bulunmasi 3. sinif hasar kabul

edilir.

Su bulunan bolgelerde yapraklanma hasar1 varmis gibi kabul edilir. Su, sandvig
yapmin olusumunda kullanilan yapistiricilarin = 6zelliklerini = kaybetmesine
yapraklanma meydana gelmesine sebep olacaktir. 3. Simf hasar her iki yiizey

kaplamasinin ve bal petegi gobek malzemesinin hasar gérmesidir.
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Metal bal petegi sandvi¢ yapilardaki hasarlarin kontrolii diger yap1 hasarlarinin
kontroliinden daha zor ve kritiktir. Bal petegi yapinin giinliik kontrollerde kolayca
gorlilemeyen fazlasi ile gizlenmis bir hasar1 olabilir. Yiizey kaplamalar ile

gobekteki bal petegi gobek malzemesi dikkatlice incelenmelidir.

Kullanilan hasar kontrol metotlarini asagidaki sekilde siralanabilir;

Vurma metodu; sandvi¢ yapinin ylizey kaplamalar1 ile bal petegi gobek
malzemesinin arasinda meydana gelen bosluklar1 ve ylizey kaplamalarindaki
yapraklanmay1 tespit etmek i¢in en etkili ve kolay metot vurmadir. Bu metoda
metal testi de denir. Bu test icin gereken techizat madeni para veya imal edilecek

1 ons’luk aliiminyum c¢ekictir (HTOTEMK V6 2002).

Iyi yapismis saha tok ve net bir ses verir. Kontrol yiizeylerine hafifce vurma
genellikle 1yi sonug¢ verir. Farkli yapilardaki pargalar, farli tonlarda ses
vereceklerinden hasarli bolgenin belirlenmesi iyi bir tecriibe gerektirir. Kontrol
etme durumunuza baglh olarak ayni parga lizerindeki ses tonlar1 da degisecektir.
Kontrol edilen parcanin kenaria dogru yaklasildiginda bu durum o6zellikle fark
edilir. Kontrol sirasinda panelin tamamen kontrol edildiginden emin olmak i¢in
kontrol edilecek yiizeyler 1 feet’lik kareler halinde isaretlenir. Daha kiigiik
ylizeyler icin kare boyutlar kiiciiltiilebilir. Cizgiler silinebilir, yuamusak bir kalem

kullanarak hasar vermeden yapilmalidir.

Diiz disli ¢ark metodu, vurma c¢ekici yerine kullanilan aletin ad1 diiz disli ¢arktir.
Diiz disli cark ile test yaparken kontrol edilen yapinin iizerinde, ¢ark bir uctan
diger uca sabit bir hizla yiritilir. Cikan ses farkliligi hasarli bolgeyi

belirleyecektir (HTOTEMK V6 2002).

Gozle kontrol metodu,; yapraklanma meydana gelen yiizeyler bazen bagparmak ile
bastirarak kontrol edilebilir. Delikler, cukurlar, cizikler, catlaklar dikkatlice
bakildiginda ¢iplak g6z ile belirlenebilir. Ciziklere ¢ok dikkat edilmelidir. Sandvig
yapidaki yiizey kaplamalar1 ince oldugunda, cizikler catlak haline gelebilir
(HTOTEMK V6 2002).
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Kimyasal metot; kostik soda soliisyonu, alliminyum yiizeyler {izerindeki derin
ciziklerin yerlerinin belirlenmesinde kullanilir. Kostik uygulanan saha siyahlasirsa
soliisyon kaplama yiizeylerindeki ¢atlaktan sizmis demektir (HTOTEMK V6
2002).

4.1.1 Metal bal petegi sandvi¢ yap1 tamirleri

Metal bal petegi sandvic yapilara uygulanacak tamir teknikleri u¢cak imalat¢ilarina
gore degisir. Bir ucak i¢in kabul edilen kalic1 tamir sekli, diger bir ugak i¢in gegici
tamir olarak kabul edilebilir. Bu nedenle kesinlikle ilgili u¢agin bakim el

kitabinda belirtilen tamir seklini ve limitlerini kullanmak gereklidir.

Bal petegi yapilarda kullanilan en etkin tamir yapistirma tamirleridir. Her
yapistirma tamir tipi farkli bir yapistirict gerektirir. Miimkiin oldugunca yapilan

tamirler kalic1 olmalidir.

Genellikle sicak yapistirma tamirlerinde 350 F sicaklikta kuruyan bant yapistirici
kullanilir.  Film yapistirici, diger yapistiricilarin - karigtirtlip — kullanildigi
tamirlerden daha tstiindiir (Boeing 1996).

Basarili bir yapistirma tamiri, tamir sahasimin ve tamir pargalarinin dikkatlice
temizlenmesine, uygun tamir tekniginin ve hasar dl¢iisiiniin belirlenmesine, tamir
parcalarinin basari bir sekilde hazirlanmasina, uygun yapistiricilarin secilip dogru

oranda karistirilip gerekli olan 1s1da kurutulmasi ile saglanir.

Temizlenip tamir edilmesi gereken bal petegi yapilarin 1sis1 +4 °C (40 °F) altinda
oldugunda herhangi bir tamir islemi yapilmamalidir. Tamir edilmesi gereken
hasarli yapi, kapali bir alanda 1sitilmali yada hasar goren parca ugaktan sokiiliip

tamir sicak bir yerde yapilmalidir (Boeing 1996).
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4.1.1.1 Hasarh bolgenin temizlenmesi

Tiim yapistirma tamirlerinde kimyasal temizlik son derece Onemlidir.
Kullanilmakta olan yapistiricilar kimyasal olarak temiz olan yiizeylerde etkili bir
tamir saglarlar. Gres, yag, oksit vb. maddelerle kirlenmis sahada iyi bir yapisma
meydana gelmeyecektir. Tamirin kalitesi dnceden yapilan temizligin kalitesi ile

belirlenir.

Metal bal petegi sandvig¢ yapilart agsagida oldugu gibi temizlenmelidir;

Trichlorethylene ile nemlendirilmis temiz beyaz tiiy birakmayan bir bez ile, tamir
sahasin1 ovarak dis ylizeylerden yaglar, gresler ve diger yabanci maddeler
cikarlir. Sik sik bez degistirilir ylizey temizlendiginde ylizey yas birakilmamali,
kurutulmalidir. Trichlorethylene buharlagarak kurumasina izin verilmemedir

(Boeing 1996).

Parlak bir yiizey elde edilinceye kadar tamir edilecek saha aliiminyum yiin tel ile
ovulur. MEK ile nemlendirilmis temiz bir bez ile ylizey iizerindeki atiklar
temizlenir. MEK’in yiizey lizerinde buharlasarak kurumasina izin verilmemelidir.
Kullanilan yapistiricinin iyi yapismast ic¢in tiim aliiminyum yiizeylere alodine

uygulanmalidir (Boeing 1996).

4.1.1.2 Metal bal petegi sandvi¢ yapilardaki ¢ukurlarin dolgu tamiri

Ilgili ucagin bakim el kitab1 incelenip hasar limitleri dahilinde bulunan kiiciik
gociikler, cukurlar ve sinirli aerodinamik diizeltme, dolgu macunu kullanilarak
giderilebilir. Bu tipteki dolgu macunlar iki elemanhidir. Katalizér ve aliiminyum

tozu katkili epoksi igerirler.

Islem siras1 asagidaki sekilde olmalidir;
e Hasarli bolge dikkatlice 320 numara zimpara kullanarak, ylizey mat bir
goriintii alincaya kadar zimparalanmalidir.

e MEK ile nemlendirilmis temiz bir bez ile atiklar iyice temizlenmelidir.
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e Cukur bolgenin i¢ine hazirlanan yapistirict karisimu siiriiliir. Cekme pay1
%2’den az oldugu i¢in fazla doldurma gerekmez.
e MEK slatilmis 1spatula ile, siiriilmiis olan yapistirict  karigimi
diizeltilmelidir.
e Yapistirict kuruduktan sonra 280-320 numarali zimpara ile tamir bolgesi
parlak bir ylizey durumuna getirilmelidir.
Son olarak MEK ile nemlendirilmis bir bez kullanarak yiizey temizlenmelidir

(Boeing 1990).

4.1.1.3 Metal bal petegi sandvi¢ yapilardaki ¢ukurlari ¢ekerek diizeltme
teknigi

Limit dahili kiiciik cukurluklari, gogiikleri ve bal petegi gobek’teki kiigiik
hasarlari, orijinal ylizey seviyesine getirmek i¢in ¢ekme asamblesi kullanilarak

diizeltilebilmektedir.

Cekme tekniginin uygulanmasi; bu teknigi kullanmadan once ilgili bakim el
kitabindaki hasar limitleri kontrol edilmelidir. Bir in¢ ya da daha kii¢iik ¢aptaki
cukurlarin merkezinden, kaplama iizerine bir delik delinir. Matkap ucunun bal
petegi gobek’i delmesine miisaade edilmemelidir. Mandrenin {izerindeki somun
cikarilip, kancali ucu delige takilir. Mandrenin {izerine seffaf plastik tabla gecirilip
tespit somunu elle sikilir. Kaplamadaki goc¢iik kismi yukart g¢ekmek igin,
acikagizli anahtar ile tespit somununu tutarken, digli mandrenini saat istikametinin
tersi yoniinde bir tur, tespit somunu ise saat yoniinde yarim tur g¢evrilmelidir.
Cukurlasan ylizeyi diizeltmek ic¢in digli mandreni saatin aksi yoniinde ¢evirmeye
devam edilmelidir. Cukurlasan ylizey dis yilizeyle ayni hizaya gelinceye kadar

isteki iglem tekrar edilir (HTOTEMK V6 2002).
Kaplama iizerine birden fazla delik a¢ilmigsa ayni islem basamaklar tekrar edilir.

Cekme tertibati1 ve band1 ¢ikarildiktan sonra temizlenip acilan deliklere ve hasar

goren gobege (core) dolgu tamiri uygulanmalidir.
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4.2 Fiberglas bal petegi hasarlarinin degerlendirilmesi ve tamiri

Fiberglas bal petegi tamirlerinde delinmis ylizeyler, yapraklanmalar, yagla
kirlenmeler, kirtlmis ve ezilmis gobekler gibi hasar gérmiis materyalin tamami
cikarilmalidir. Orijinalinde oldugu gibi ayni kalinlikta ve bosluksuz bir yiizey
kaplamas1 saglayarak, bakim el kitabinda belirtilen onayli tip malzemelerle

degistirilmesi gerekir.

Sandvi¢ yapinin alt ve iist kaplamasimin katlarimi1 tamir ederken, her katta
kullanilan malzemenin dokuma yonii bir birine uydurulmalidir. Tamirde
kullanilan glass cloth kalinlig1 orijinal kat ile ayni olmalidir. Gébek malzemesi
olarak kullanilan bal petegi gdbek orijinal yapidaki malzeme ile ayni hiicre
yapisina sahip ve ayni yonde olmalidir (Foreman 1990). Sekil 4.4 bal petegi

gobek malzemesinin referans yonii goriilmektedir.

Sekil 4.4 Bal petegi gobek malzemesinin referans yonii (Foreman 1990).

4.2.1 Hasarh bolgenin hazirlanmasi

Fiberglas ylizeylere ucak boya sokiiciileri, benzeri bilesimleri, parlaticilar1 temas
ettirilmemelidir. Bu ve benzeri kimyasallar yiizeyde hasarlara, yapinin
zayiflamasina etki edecek kimyasal reaksiyona sebep olabilirler. Bu tip yapilarin
genel temizliginde su ve yumusak bir deterjan, yilizeydeki yagi ve gresi

temizlemede ise MEK ile nemlendirilmis temiz bir bez kullanilmalidir.
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Tamir edilecek yapinin {izeri boya kapli ise ince bir zimpara ile hafif bir baski
uygulayarak veya havali zimparalama aleti ile c¢ok dikkatli bir sekilde
¢ikarilmalidir. Zimparalama islemi sonunda hasarli saha, MEK ile nemlendirilmis

bir bez kullanarak yaklasik 4 in¢’lik bir mesafe kadar tekrar temizlenmelidir.

4.2.2 1. Siif tamir teknikleri

Derin olmayan izler, ¢izikler, ylizey asinmasi, yiizey kaplamasinda igeri sizinti

yapmayan yagmur erozyonu su sekilde tamir edilmektedir;

Hasarli saha MEK ile nemlendirilmis bez ile temizlenir. Hasarli sahay1r 280
numara zimpara kullanarak hafifce zimparalanir, tekrar MEK ile temizlenir.
Recinenin kurumasia mani olacak nem ve ylizeyde kalan MEK diisiik basingl
hava ile kurutulur. Asinmanin derecesine bagli olarak hasarli sahaya bir ya da iki
kat katalize edilmis reg¢ine tatbik edilir. Re¢ine uygulanmis yiizey tizerine hasarl
sahadan 3" daha biiyiik PVA tabakasi ile kaplanir. PVA tabakasinin {izerinde elle
veya plastik bir malzeme kullanarak hava kabarciklarini ve yiizeydeki fazlalik
recineyi ¢ikarip diiz bir zemin olusturulur. Bakim el kitabinda belirtilen kurutma
1s1s1 uygulanir (Boeing 1996). Rec¢ine kuruduktan sonra PVA tabakasi ¢ikarilip

ylizeydeki fazlalik re¢ine zimparalanmalidir.

4.2.3 2.Smif tamir teknikleri

2.smif tamir teknigi; fiberglas kaplamanin iki katin1 asan veya kaplama
ylizeylerinden bir tarafinin tamamen hasarlasmasi ve aradaki bal petegi’nin zarar
gdérmesi sonucu hasarli kaplamanin ve bal petegi’nin ¢ikarilip orijinal malzemeye
es degerdeki tamir malzemeleriyle degistirilmesini gerektiren durumlari
icermektedir. 2.simif tamirlerde, hasarli katlarin c¢ikarilmasinda kademeli
birlestirme metodu tercih edilir. Kiiciik capli hasarlarda oyma metodunu

kullanabilir.
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Fiberglas kapli bal petegi sandvi¢ yapinin, bir kaplama yiizeyi ve hasarli gébek

kademeli birlestirme metoduyla cikarilmasindan sonraki islemleri sirasiyla su

sekilde olmalidir. Sekil 4.5 2.sinif fiberglas tamir teknigi goriilmektedir.

Tamir sahasint MEK ile temizledikten sonra hasar gérmiis core 6l¢iisiinde
gdbek materyali kesilmelidir.

Gobek malzemesi olarak kullanilacak bal petegi gobek kalinlik ve hiicre
boyutu bakim el kitabinda belirtilen sartlara uymak zorundadir. Bal petegi
kesilmesinde kullanilacak en uygun techizat serit testeredir. Genellikle
testere agzindaki dis sayisi ing bagimi 32 dis ve dakikadaki kesme hizi
5000 RPM olmalidir (Boeing 1990).

Tamir bolgesi tamamen temizlenip kurutulur. Yap1 igindeki kesilen bal
petegi’nin tiim yiizeyine ve gdbek malzemesi olarak kesilen bal petegi’nin
cevresine katalizorlii recine siirlip gbbek hiicreleri ayn1 yonde olacak
sekilde agilan yuvaya sikica yerlestirilmelidir.

Gobek malzemesi iizerine ilk tamir kati yerlestirilip PVA tabakasiyla tizeri
kaplanmalidir.

El ile veya vakum uygulayarak hava kabarciklart almip yiizey
diizeltildikten sonra gerekli kurutma islemi uygulanir. Diger tamir
katlarina da ayni1 islemi uygulanir (TO TKIF-16 1988).

En iist katta kuruduktan sonra fazlalik recineler temizlenip kalite kontrolii

yapilir.

HASARL I YUZEYIN
CHARILMASI HASARLI CORE

CIKARILMAS L
HASARLICORE 'H.!.Eﬂ.HLI YUZEYIH

pECISTIRILEN FORE CAM BEZ] KAPLAMAN ¥(IZEY

Sekil 4.5 2.sini1f tamir teknigi (TO TKIF-16 1988).

61



4.2.4 3.S1mi1f tamir teknikleri

Fiberglas kapli bal petegi sandvi¢ yapilarda her iki yiizey kaplamasi ve gobek
materyali hasar gordiigiinde 3. sinif tamir teknikleri uygulanir. Hasarli alt ve st
ylizey kaplamalar1 ve gobek materyali ¢ikarilip yerine yenisinin koyulmasini
igerir. Alt ve iist yiizey kaplamalarini, ayn1 anda kademeli birlestirme metoduna
gore cikarilmamalidir. Bir ylizeyin tamiri tamamlandiktan sonra diger yiizeyi

hazirlanmalidir. Sekil 4.6’da 3. sinif tamir teknigi goriilmektedir.

3.smif tamir uygulamalarinda, bir yiizey kaplamasinin tamiri siiresince yeni
yerlestirilen gobek malzemesini yerinde tutmak i¢in sandvi¢ yapinin diger
yiizeyine gecici olarak, yiizey kaplamasimin kalinligina esit bir metal malzeme
kullanilmahidir. Ayrica metal malzeme bir blok ile desteklenmelidir (Boeing

1996).

3.smif tamir islemlerinde, gobek malzemesinin yerlestirilmesi ve ylizey
kaplamasiin tamirinde de, 2.smif tamiri teknigi kullanilir. Farkli olan tarafi,
gecici olarak yiizey kaplamasi yerine yerlestirilen metal ve destekleme blogunun
cikarilip, ylizeyin kademeli birlestirme metodu ile acilip tamire devam

edilmesidir.

Alt ve ist yiizey kaplamalarin1 kademeli birlestirme metodu ile acarken dikkat
edilmesi gereken Onemli bir husus ylizey kaplamalarinda kullanilan dolgu
katlarmin bitis noktalarinin ayni paralellikte olmamasidir. Son olarak kademeli
acilan ylizey kaplamasi, ilk agilan kaplamandan yaklasik 2" daha biiyiik olmalidir.
Boyle bir uygulama ile katlarin aymi paralellikte olmasi engellenmis olur (TO

TKIF-16 1988).
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KOMPLE DELIK HASARI

J.rh?.'!.' *-?.1 (ST KAPLAMA KADEMEL |

LARAK HAZIR

ALT YUFFY DESTEKLEME  GECICI ALT YUY
BLOGH DOLGU METALI

Sekil 4.6 3. Sinif tamir teknigi (TO TKIF-16 1988).

4.3 Hasir sekilli fiberglas hasarlarinin degerlendirilmesi ve tamiri

Hasarin derecesini belirleyebilmek igin ilgili saha temiz bir bez kullanarak MEK
ile temizlenmelidir. Yiizeyde boya mevcut ise 280 grit zimpara ile hafifce
cikarilmali, ardindan MEK ile tekrar temizlenmelidir. Dikkatsiz kullanma ve
titresim hasara sebep olan etkenlerdir. Hasir sekilli fiberglaslarda hasar genellikle

delik veya catlaktan ibarettir.

Tamir isleminde baslica amag; par¢anin direnci, agirhgi, dis ylizeylerin
diizgiinliigii, kalinlig1 ve orijinal yapi ile es degerde olmasinin saglanmasidir. Aksi
bir durum radar ve radyo dalgalarin1 alma ve gdnderme gorevini engelleyebilir

(Foreman 1990).
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4.3.1 Hasarh bolgenin hazirlanmasi

Hasar oncelikle kiigiik veya biiyiik hasar olarak siniflandirilip, hasara ugramis
sahanin etrafindaki boya ve koruyucu kaplama tamiri baslamadan once

cikartilmalidir.

Hasarli sahadaki catlagin tamiri i¢in asagidaki islem sirasini takip edilir;
Catlagin uclart 3/16" matkap ucu ile delinip durdurulur (stop diril islemi).
Yiizeydeki c¢atlagin 6n veya arka ylizeyinin 1/13’i ¢ikarilir. Kose radiisleri %"
olmalidir. Bu islem 15-45 arasinda bir egimde yapilmalidir. Kanal gibi agilan bu

saha 1/2" kadar zzimparalanmalidir (HSOTEMK V6 2002).

4.3.1.1 Tamir isleminin uygulanmasi

Tamir islemine regine ve katalizoriin hazirlanmasi ile baslanmalidir. Recine ve
katalizor karigtirmadan o6nce homojenligin saglanmast i¢in oda sicakliginda
olmalidir. Uretici firma tarafindan belirtilen karistirma oranlarina iyi bir sonug
almak icin titizlikle uyulmalidir. Sogutucularda depolanan regine ve katalizorler
kullanimdan 6nce oda sicakligina getirilirken havadaki nemi emmemesi igin
kapali kutularda muhafaza edilmelidir. Reg¢ine ve katalizorler 75°F altinda
depolanmalidir. Oda sicakliginda pelte halini alan veya viskozitesi degisen regine

kullanilmamalidir.

Hasarli bélgenin ve reginenin hazirlanmasinin ardindan tamir malzemesinin
hasarli kisma uygulanmasi agagidaki gibi olabilir;

e Hasarli bolgeyi ortecek sekilde iki parca PVA film tabakasi kesilir.

e Hasarli bolgenin iizerine kaplayacak sekilde iki par¢a aliiminyum metal
kesilir. Bu pargalar kuruma siiresi boyunca tamir bolgesini desteklemek
amaciyla kullanilir.

e Hasarli kismi dolduracak orijinal sekilde ve sayida fiberglas plaka

(fiberglas mat) veya cam bezi ( glass fabric cloth ) kesilir.
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e Recine katalizor karisimi firga ile kesilen fiberglas plakalara veya cam
bezlerinin her noktasina emdirilerek siiriiliir.
e Recinelenmis fiberglas veya cam bezleri hasarli kisma asagidaki siraya
gore yerlestirilir.
- Oncelikle hasarli kismin bir yiizeyine yerlestirip iizeri PVA ile
kaplanir.
- Diger ylizeyine de ayni islem yapilir.
- Kesilen metal plakalar her iki yiizeye yerlestirilir.
- C Iskence kullanarak metal plakalar1 hasarli kismin yiizeylerine hasar

vermeyecek sekilde sikilir (Boeing 1996).

4.3.1.2 Kurutma islemleri

Hasarli kisma yerlestirilen regineli tamir malzemelerinin kuruma islemi oda
sicakliginda yapilabilir. Ayrica kurumayi hizlandirmak i¢in 250 -350 vatlik 1s1
lambalar1 kullanilir. Havadaki nem oraninin fazla olmasi kuruma siiresini uzatir.
Tamir sahasi iizerine uygulanan sicakligi kontrol altinda tutabilmek igin 1s1
kontrol cihaz1 ( pirometre ) ve 1s1l ¢ift (termokupil) kabloya ihtiya¢ vardir. Tek bir
lamba yaklasik 6" lik bir alan1 kurutmak i¢in yeterlidir. Is1 lambalar1 yaklasik

tamir sahasima 30" lik mesafeden merkezlenmelidir.

Hava sartlarindaki sicak ve sogukluk farkindan dolay1 1s1 lambasinin mesafesini
ayarlayarak, istenilen oranda 1s1 elde edilebilir. Belirlenen 1s1 derecesi kuruma
siiresi boyunca sabit olarak kalmalidir. En az iki adet 1s1l ¢ift (termokupil) kablo
ucunu tamir bolgesinin lizerine karsilikli bantlayip diger uglar ise 1s1 kontrol
cihazina baglanmalidir. Bu teknik, Sekil 4.7°de oldugu gibi kuruma siiresince

1sinin kontrollii bir sekilde uygulanmasini saglar.
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Sekil 4.7 Is1 kontrol lambasi ile yilizeyin kurutulmasi, 1simin ve zamanin kontrol edilmesi.

Uygulanan 1s1 miktar1 ve zaman, kullandiginiz re¢ine ve katalizore bagl olarak
degisebilir. Dogru 1s1 ve zamani belirlemek i¢in {iretici firmanin tavsiyeleri ile

birlikte bakim el kitabindaki degerler uygulanmalidir.

4.3.1.3 Kalite kontrol

Hasarli kistm kuruma islemi sonucunda oda sicakliginda sogutulup sonrasinda
kontrol edilmelidir. Tamir edilen yiizey sert olup demir para veya hafif
aliminyum ¢eki¢ ile vuruldugunda metal sesi vermelidir. Kurutmanin yetersiz
olduguna dair bir belirti mevcut oldugu takdirde ek kurutma siiresine gerek vardir.

Biiytik kabarciklar ve bosluklarin ¢aplar1 4" ten biiylik olmamalidir

4.4 Gelistirilmis Kompozit Yapilar ve Tamirleri

Havacilikta gelismis kompozit materyallerin kullanimi, ugaklarda baz1 kapak ve
panellerin tiretimi ile baslamistir. Gelistirilmis kompozit materyallere en 1yi 6rnek
grafit epoksi ve bordur. Miikemmel sertlik ve dayaniklilik 6zelligine sahip bu tip
malzemelerden pek ¢ok ugak elemanlari goriilmektedir (Hoskin 1996). Sekil
4.8’de Boing firmasina ait ucaklarda ugak tipine gore kompozit malzemelerin

kullanilma oranlar1 goriilmektedir.
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Sekil 4.8 Boing firmasina ait ugaklarda kompozit malzemenin kullanilma miktari.

Bu tip kompozit materyal kullanarak {iretilen malzemeler % 20 daha hafif olmakla
beraber, dizaynedilmesi, sekillendirilmesi ve isciligin kolay olmasi gibi
faktorlerden dolay1 yaklasik % 40 tasarruf saglanmistir (HSOTEMK V6 2002).
Kompozit yapilarin havacilikta kullanilmasi ile birlikte farkli tamir tekniklerine

ihtiya¢ duyulmustur.

4.4.1 Gelistirilmis kompozitler

Gilinlimiizde hizla azalmakta olan enerji kaynaklari, insanlar1 ekonomik kullanima
ve yeni kaynaklar bulma yoniinde arastirmalara yonlendirmistir. Yapilan son
arastirmalara gore metallerin yerine gelistirilmis kompozit materyallerin
kullanilmast % 33 enerji tasarrufu sagladigini ortaya ¢ikarmistir. Bununla beraber
kompozit materyallerin kullanim siiresi ve korozyona kars1 direnci metallere gore
fazladir. Hava sartlarindan, yagdan, yakittan ve 350 °F — 400 °F 1sidan
etkilenmezler. Bugiline kadar kaydedilmis kompozit malzeme hasarlar
incelendiginde uygun olmayan tasima ve yer hizmetlerinin sonucunda meydana

geldigi tespit edilmistir (Boeing 1996).
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Kompozit: iki veya ikiden fazla goriilebilir farkli materyalin belirli oranlarda
birlestirilmesinden olusan yapilardir. Yaygin olarak kullanilan kompozitlere
beton, sunta, kontrplak 6rnek olarak verilebilir. Gelistirilmis kompozit yapilar
fiber olarak isimlendirilmis farkli niteliklere sahip iplik ve lif seklindeki
materyallerin, birlestirici 6zelligi olan matris materyallerle bir araya getirilmesi
sonucu olusmustur. Fiber, kompozit yapinin ana yiik tasiyici elemanidir. Yiikiin
% 6011 tagir. Maddenin mukavemeti ve sertligi fiberden kaynakl bir 6zelliktir.
Gelistirilmis kompozit yapilarda yaygin olarak kullanilan fiberler, bor ve
grafit’dir. Matris, yapti§1 goérevden dolayr cok onemlidir. Oncelikle matris
fiberleri bir araya getirir ve yiikii fiberlere transfer ederek yiikiin dagilimini yapar.
Aynmi zamanda catlagin yayilmasina kars1 koruyarak fiberleri bir arada tutar.
Matris, kompozit malzemenin kullanilabilecegi 1s1 araligini belirler (Boeing

1996).

Fibere uygulanan yiikler matris tarafindan komsu fiberlere de transfer edilir.
Fiberler, ylik uygulandiginda, matris tarafindan ii¢ boyutlu olarak desteklenir ve
dengelenir. Yik altinda iken matris, fiberleri yerinde tutarak yerlerinden
¢ikmalarini onler. Genellikle kullanilan matris epoksi yapistiricilardir. Yiiksek
mekanik ve yorulma dayanimi, miikemmel boyutsal denge, korozyona karsi
direng, katlar arasi bag ve iyi elektriksel Ozellikler saglar. Kullanilan metal
matrisler genellikle aliminyum ya da titanyum alagimlaridir. Bu karisimlar diger
matrislerden daha fazla dayanima ve sertlige sahip olmalarina kars1 daha pahali,
bakim ve kontrolleri zordur. Gilinlimiizde kompozit yapilarda, diisiik hizli
carpmalara kars1i dayanim tam olarak saglanamamistir. Yapilan incelemeler,
disik hizli carpma hizlarinin % 90’ kullanimda degil bakim esnasinda

meydana geldigini gostermektedir (Boeing 1996).

Kompozit yapilari olusturulurken fiber ve matris karisimi ham malzeme, her katin
dokuma yonii farkli agilarda 0°, 45°, 90°, 135° gibi birbirlerine ¢apraz olarak
kumas gibi dokunur. Boylece her kat birbirini destekleyip sertlik ve dayaniklilik
oranini en iist seviyeye c¢eker. Fiber ve matris malzemelerin kullanimdaki amag

her bir katin iizerine gelen yiikleri dagitmak, kuvvetlerin tek bir noktaya ytiklenip
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deforme olmasini engellemektir. Matris kullanimi, kesme kuvvetleri, maksimum
calisma 1silar1 ve ¢evre kosullarina gore olan direnci belirler. Sekil 4.9°da
kompozit atdlyesinde ucak pargalarina c¢esitli tamir metotlarinin uygulanmasi

goriilmektedir.

Sekil 4.9 Kompozit atelyesinde ugak parcalarina ¢esitli tamir metotlar: uygulanmasi.

4.4.2 Grafit epoksi materyaller

Gelistirilmis kompozit materyallerden, grafit epoksi ugaklarinda dikey stabilize,
yatay stabilize ve rudder’da kullanilmaktadir. Grafit epoksi, diger gelismis
kompozit materyallere ve metal yapilara oranla daha diisiik maliyete sahiptir.
Yiiksek mukavemete sahip olmalari, biikiilmezlikleri ve metal yapilara oranla

agirlik problemine kars1 %20 daha hafif olmas1 havacilikta biiyiik fayda saglar.
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Gelistirilmis kompozit yapilarda en ¢ok kullanilan fiber grafit’tir. Grafit bir
karbon cesididir. Karbon fiberler, giiniimiizde yiiksek performansli yapilar i¢in
uygun malzeme olarak kullanilmaktadir. Karbon fiberler ticari piyasada grafit
fiber olarak isimlendirilirler. Sekil 4.10°da grafit epoksi malzemenin tipik

ozellikleri goriilmektedir (TO TKIF-16 1988).
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Sekil 4.10 Grafit epoksi malzemenin 6zellikleri (TO TKIF-16 1988).

Degisken olarak sekillendirilebilen grafit epoksi materyallerin en biiyiik kullanim
avantajlarindan biride yapi ile biitiinlesip, 6zel olarak sekillendirilip biiyiik bir
dayamiklilik saglamasidir. Ornegin Boing 777 grafit epoksi sandvig yapilarda 5052
aliminyum honeycomb core kullanilarak biikiilmezlik saglanip agirligi en aza
indirilmistir (Boeing 1994). Sekil 4.11°de Boing 777 ugaginda grafit epoksi

kullanilan yapilar goriilmektedir.
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Sekil 4.11 Boing 777 Ugaklarindaki grafit epoksi yapilar (Boeing 1994).

4.4.2.1 Grafit epoksi yapilardaki hasarlarin degerlendirilmesi

Bu tipteki yapilara uygulanan tamir tekniklerinde, yapilan eksik veya hatali
uygulamalar hasarli bolgenin disinda tim yapiyr kisa zamanda kullanilamaz
duruma getirmektedir. Grafit epoksi yapilardaki hasarlarin tamiri ilk olarak

hasarin belirlenmesi, degerlendirilmesi ve siniflandirilmasi ile baglanmalidir.

Bu tip yapilardaki hasarlarin, goz ile kontroliinde belirlenen oOl¢iiniin, NDI
kontrollerinden sonra daha biiylik bir alana yayildig1 goriilmektedir. Grafit epoksi
yapilarin yiizey kaplamalarindaki katlarin sayist ve kalinliklarin farkli olusu,
icyapidaki elemanlarin veya bal petegi malzemenin olusu, hasarin belirlenmesinde
elle vurma (tap hammer) ve metal para testinin uygulanmasinda net bir sonug
vermez. Hasarin baslangi¢ degerlendirilmesinde, var ise Onceden yapilmis
tamirlerin sayisi, yerleri ve su andaki hasara olan uzakligi net olarak
belirlenmelidir (A 340-200/300 SRM 2005). Sekil 4.12’de benzer bir uygulama

goriilmektedir.
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Sekil 4.12 Grafit tamiri patch araliklar1 (A 340-200/300 SRM 2005).

Grafit epoksi yapilarda meydana gelen hasarlar, ihmal edilebilir ve tamir edilebilir
hasar olarak iki sekilde siiflandirilabilir. Her iki kategoride de grafit yapilarin
Ozelliklerine gore ithmal edilebilir ve tamir edilmesi zorunlu hasarlar olarak tamir
limitleri verilmistir. Bu tip yapilarda hasar limitleri ¢ok iyi belirlenmelidir.
SRM’de belirlenen limitlere kesinlikle uyulmalidir. Grafit yapilardaki hasarlar
siiflandirirken ayni bolgeye uygulanacak farkli tamir segenekleri mevcuttur.
Uygun tamir segenegini bulmak i¢in hasarin yeri ve limitleri ayrintili olarak

belirlenmelidir.

Hasarin degerlendirilip siniflandirilmast igin ise Oncelikle hasarli bolgenin
cikarilmasi ile baslanir. Grafit epoksi yapilarda hasarli bolgenin ¢ikarilmasi diger
tamir uygulamalarindan farklidir. Oncelikle hasarli bdlgenin iist tabakasindan
baslayarak kullanilacak yama pargasinin sekil ve dlciisiine uygun grafit patch ve
titanyum malzemenin sekline gore hasarli bdlgenin ¢ikarma islemi

tamamlanmalidir.
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4.4.2.2 Grafit epoksi kompozit yap1 tamirleri

Bu tip yapilarda meydana gelen hasarlarin degerlendirilmesinde, hasarin
boyutlarini belirlerken dncelikle hasarli bolgedeki katlar ¢ikarilip, hasarli bolge
tamamen temizlenmelidir. Daha sonra temizlenen hasarli bolge boyutlarina gore

degerlendirilip, uygun tamir segcenegi ile hasarli bolge tamir edilmelidir.

4.4.2.3 Hasarh bolgenin degerlendirilmesi

e Hasarli bolge ve etrafindaki grafit parcaciklari elektrik siipilirgesi veya
kompresor havasi ile vakumlanir.

e Hasarli bolgenin c¢evresi temiz bir bez ile solvent (MIL-C-38736)
kullanarak yag gres ve yabanci atiklardan temizlenir.

e Hasarin derinligi, uzunlugu veya capi belirlenir. Sekil 4.13’te hasarin
oOlgiilendirilmesi goriilmektedir.

e Hasarin boyutlarina goére uygulanacak tamir teknigi ve kullanilacak grafite

gore tamir patch’i belirlenmelidir (A 340-200/300 SRM 2005).

Sekil 4.13 Hasarin 6lglilendirilmesi (A 340-200/300 SRM 2005).
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4.4.2.4 Hasarh bolgenin hazirlanmasi

Grafit tamir patch’inin dogru sekilde yerlestirilmesini saglayacak olan
koordinat eksen cizgileri markalama kalemi ile ¢izilir.

Grafit tamir patch’in ¢evresinde Sekil 4.14’te goriildiigii gibi 1 ing’ten
daha biiyiik bir hat ¢izilir

180-240 numara aliiminyum oksit zimpara kullanarak hasarli bolge 1:20
koniklikte diizeltilir. Sekil 4.15°de hasarli bolgede olusturulan koniklik

goriilmektedir.

SOM kAT BGYA 0,003
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Sekil 4.15 Hasarli bolgenin ¢ikarilmast (A 340-200/300 SRM 2005).
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e Elektrik siipiirgesi veya hava tabancasiyla tamir sahasindaki tozlar
temizlenir.

e Zimparalanmis bdlge en az bes kez solvent (DS108F veya Desoclean110 )
ile nemlendirilmis cheesecloth ile temizlenmelidir.

¢ Temizlenen bolgeyi oda sicakliginda (70°F) sicaklikta 30 dakika kurumaya
birakilip yiizeydeki tiim solvent’ in kayboldugundan emin olunmalidir.

e Onceden markalamis olan dis hat ¢izgisinin 1/4" uzagindan baslayarak
yaklagik 3" polyester bant ile maskeleme yapilir.

e Tamir bolgesinin ¢evresini yaklasik 3" ortecek sekilde PVA (polyvinly
alcohol sheet) kesilir (A 340-200/300 SRM 2005).

4.4.2.5 Dolgu yapistirici (potting compound) uygulanmasi

e FMS 1048 modified epoksi iireticisi tarafindan belirtilen oranda
karistirilir. Sonra karigimin % 10 agirliginda 2" chopped fiber ilave ederek
tiim fiber parcaciklar 1slatilincaya kadar karistirmaya devam edilir.

e Hazirlanan karigimi, (potting compound) zimparalanmis bdlgenin {izerine
yaklagik 0.060" ytikseklik yapacak sekilde doldurulur.

e Step 2h kesilen PVA tabakasi ile doldurulan bolge kapatilir.

e Polyester bant kullanarak 180 derece karsilikli 2 adet 1s1l ¢ift (termokupil)
tamir bolgesine yerlestirilir. Sekil 4.16’da bdyle bir uygulama

goriilmektedir.

e PVA tabakasi ile kapatilan bdlgenin merkezini, yeterli biiyiikliikte 0.050"-
0.100" kalinliktaki aliiminyum plaka ile kapatip, dolgu yapistirict
uygulanan bolgenin iizerine el ile hafif bir baski yapip diizeltilir.

¢ Aliiminyum plakanin {ist merkezine bir adet 1s1l ¢ift bantlanir.

e Aliiminyum plakanin iizerine 1s1 battaniyesi yerlestirilir polyester bant ile
bantlanir.

e Tamir bolgesinin {izerine vakum Ortiisii olusturup 24 +4 inchg vakum

uygulanir.
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e Tamir bolgesinin kurutulmasina oda sicakliginda (minimum 65 °F) 1 saat
birakip daha sonra 1s1 battaniyesi kullanarak 1 saat 260 °F 1s1 uygulanir.

e Tamir bdlgesinin lizerindeki vakum torbasi, 1s1 battaniyesi, aliiminyum
plaka, PVA ortii ve 1s1l giftler ¢ikartilir.

e Hava ile calisan freze ile disk zimpara kullanarak, hasarli bolgeye
doldurulan dolgu yapistiricisint yaklagik 0.020" orijinal yiizeyin {izerinde
kalacak sekilde frezelenir. Daha sonra 180-240 numara grit aliiminyum
oksit zimparay1 diiz bir blok kullanarak doldurulan yiizeyi (+0.005", -
0.000") ol¢iisiine kadar getirilir.

e Step 2g’de maskelemede kullanilan polyester bantlar1 sokiiliir. 320 numara
grit aliiminyum oksit zzimpara kullanarak dolgu yapistiricisinin kiyilarina
ve iist ylizeyine c¢ok hafif baski uygulayarak flash bir ylizey meydana
getirilir (A 320 SRM 2005).

POLYVINYLALCOHOL SHEET
POTTING COMPOUND

-

Sekil 4.16 Dolgu yapistirict (potting compound) uygulanmasi (A 340-200/300 SRM 2005).
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5. MATERYAL ve METOT

Bu caligmadaki malzemeler THY kompozit atdlyesinde iliretilmistir. Caligsmada iki
tiir kompozit malzeme iretilmistir. Bu malzemeler Airbus firmasinin orijinal
BMS 8-168 3K-70-PW seri numarali karbon prepreg kompozit ve Boing
firmasinin BMS 8-301 CLASS 1 EA 9390 seri numarali katalizori ile el ile

yayma metodu ile iiretilen cam kumas kompozit malzemelerdir.

5.1 Test Parcalarimin Uretilmesi

Karbon prepreg malzemeler ve cam kumas malzemelerin her ikisi de 8 kat olarak
kiir edilmek suretiyle imal edilmistir. Karbon prepreg malzemeler kiir firinlarinda
tiretilmistir. Cam kumas kompozitler ise elle yayma teknigi ile 1s1 lambalari

altinda kiir edilerek iiretilmistir.

5.1.1 Prepreg karbon kompozit test parcalarin iiretilmesi

Onceden regine emdirilmis elyaflara prepreg denir. Reginenin elyaflara emdirilme
islemleri bagka imalatcilar tarafindan gergeklestirilir. Bu imalatgilar fiberlere
emdirilmis bu regineleri kismen sertlestirirler ve rulolara sararak kompozit
malzeme imalat¢ilarina sevk ederler. Bu sekilde hazirlanan kompozit parca
hammaddeleri prepreg olarak adlandirilirlar (Boeing 1996). Deney numunesi
olarak iiretilen BMS 8-168 3K-70-PW karbon prepreg malzemenin agirligi195
gr/m? ve kiir edilme tabaka kalinlig1 0,22 mm’dir. Prepreg kompozit malzeme
iiretme metodu 1slak kompozit elde etme metoduna gore ¢ok hassas bir metottur.
Prepreg kompozit metodu 1slak metot yontemi ile imal edilen kompozit parcalara
nazaran ¢ok daha {stiin 6zelliklere sahiptir. Prepreg malzemeler belirli bir raf
Omriine sahip oldugundan kullanim oncesinde her zaman dondurularak
depolanmak zorundadir. Aksi halde re¢inenin sertlesmesi oda sicakliginda devam
eder ve malzemenin 6zelligi bozulur. Bu projede iiretilen malzemeler THY

kompozit atolyesinde bulunan buzdolaplarinda -18 °C  sicakliklarda
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depolanmaktadir. Sekil 5.1°’de THY de kullanilan dolabin dis goriintiisii, Sekil

5.2°de ise dolabin i¢ goriintiisii goriilmektedir.

Sekil 5.1 Prepreg malzemelerin depolandig1 derin dondurucu dolabin distan goriiniisii.

Prepreg malzeme ve bu malzemeleri ucak parcalarina yapistirmak icin kullanilan
yapistiricilar bir yerden baska bir yere sevk edilmesi esnasinda da buzdolabinda
bulundugu ortamda muhafaza edilmelidir. Buzdolaplarindan ¢ikarilan malzemeler
miimkiin oldugu kadar kisa bir siire oda sicakliginda bulundurulmalidir. Malzeme
tekrar yerine kondugu zaman buzdolabi iizerinde asili olan mekanik Omiir
siirelerini gosteren tablodan disarida kalma siiresi ve digar1 ¢ikartma sayist

diisiilmelidir.

38 ETYLE 1504

1992279 |
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Sekil 5.2 Prepreg malzemelerin -18 °C’de saklandigi buzdolabin i¢ goriintiisii.
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Rulo halinde bulunan prepreg malzemeden dnceden belirlenen ag1 ve istenilen kat
kadar kesilir. Bu ¢alismada 8 kat cam ve 8 kat karbon prepreg malzemeler Sekil
5.3’de goriildiigii gibi malzeme lizerine cizilerek 0°, +45°, +90°, -45°, 0°, +45°,

+90°, -45° agilarda kesme islemi yapilmistir.

Sekil 5.3 Prepreg malzeme {izerine istenilen ac1 ve dlgiilerde ¢izim yapilarak kesilmesi.

Uretici firmalar prepreg malzemeleri iiretirlerken, ¢esitli dokuma sekilleri
kullanarak kullanim yerlerine gore malzeme yapilarini degistirmislerdir. Sekil

5.4’de cesitli dokuma sekilleri goriilmektedir.
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Sekil 5.4 Kompozit malzemelere uygulanan ¢esitli dokuma sekilleri (Boeing 1996).

Gerekli agilarda kesilen prepreg malzemeler lizerinde bulunan koruyucu tabakalar

cikarildiktan sonra kag kat malzeme iiretilecek ise iist iiste gelecek sekilde diizgiin
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olarak yerlestirilir. Burada dikkat edilmesi gereken onemli noktalardan biri de
gerek malzemelerin kesilip {ist liste konmasi gerekse vakuma alinma islemlerinin
yapilmasi sirasinda kullanilan ortamin belirli 6zelliklere sahip olmasi gerektigidir,
temiz odalar diye adlandirilan bu alanlarda yapismay1 engelleyici herhangi bir
maddenin bulundurulmamas1 gerekir. Bu yabanci maddelere her tiirlii yiyecek,
icecek dahil oldugu gibi, coziiciiler, egzoz gazi c¢ikaran herhangi bir aragta
dahildir. Oda sicakligr 21 + 3 °C, odanin nemi %45 + 10, odada bulunan toz

biiytlikliigii de maksimum 10 mikron olmalidir.

Pargalar gerekli acilarda kesildikten sonra agilarin sirasina dikkat ederek, tist iiste
gelecek sekilde, malzemelerin orijinal yapisinda bulunan aralarindaki ayirici

tabakalar alinarak Sekil 5.5’de goriildiigli gibi diizgiin bir sekilde yerlestirilir.

A

Sekil 5.5 Uygun agilarda kesilmig parcalarin ag1 sirasina uygun olarak iist iiste yapistirilmasi.

5.1.1.1 Prepreg karbon malzemelerin vakum torbalarina alinmasi

Pargalar hazirlandiktan sonra kiir islemine ge¢ilmeden once vakuma alinmalidir.
Vakum torbasinin alimmasimin iki biiyiik amaci vardir. Birinci amag¢ uygulanan
vakum sayesinde malzeme katlarinin birbirine yapigsmasimi hizlandirmak, ikinci
amag ise katlar arasindaki ugucu gazlari ve hava kabarciklarinin giderilmesini
saglamaktir. Vakuma almak i¢in en alta kestigimiz biitiin parcalar1 kavrayacak
sekilde 1s1 ve basingtan etkilenmeyen vakum naylonu konur. Sekil 5.6’da vakum

naylonu goriilmektedir.
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Sekil 5.6 Malzemelerin dis ortam ile sizdirmazliginin saglandigi vakum naylonunun
hazirlanmasi.

Vakum naylonunun {izerine mesnet olmasi i¢in kesilen prepreg malzemelerin
boyutlarindan biiyiik olacak sekilde diizgiin bir ylizeye sahip i¢ kismi bal petegi
malzemeden yapilmis yilizeyleri aliiminyum, kalinligi 3-4 cm olan bir plaka
konulmalidir. Eger ylizey diizgiin degil ise bu plaka iizerine en az parga kalinligi
kadar olacak sekilde aliiminyum levha konmalidir. Bu plaka ve levhanin amaci;
vakum esnasinda meydana gelen basinci prepreg malzemelerin her tarafina
diizgiin ve esit bir oranda dagitarak kalinlig1 her tarafta ayni olan piiriizsiiz bir

ylizey elde etmektir.

Kesilen ve belirli agilarda ist iiste 8 kat konulan pargalarin altina ayirict film
(release film) olarak tabir edilen, genelde florokarbon polimerleri igeren
naylonumsu bir malzeme yerlestirilir. Konulan ayirict film ¢ogu zaman gézenekli
bir yapiya sahiptir. Bu gdzeneklerin amaci fazla reginelerin prepregin ylizeyinden
alimmasini saglamaktir. Kiir esnasinda c¢ok az miktarda recinenin emilmesi
isteniyorsa ayirict filmdeki gozenekler kiigiik ve genis aralikli  olmasi
gerekmektedir. Eger reginenin hepsinin emilmesi isteniyorsa gozeneksiz ayirici
filmler kullanilmahidir. Sekil 5.7°de teflon tip ayiricinin liretilecek malzeme

tizerine yerlestirilmesi gortilmektedir.
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Sekil 5.7 Teflon tip ayiricinin malzeme {izerine yerlestirilmesi.

Ayiricr filmin {izerine, fazla regineyi emmek lizere fiberglastan veya daha baska
emici Ozelliklere sahip baska bir kumastan yapilmis ‘bleeder’ diye adlandirilan bir
malzeme konulur. Kullanilacak bleederin miktar1 prepregteki regine igerigine ve
elde edilecek kompozit pargadan istenilen fiber/resin oranina baglhidir. Bu
calismada Sekil 5.8’de gorildigli gibi sik dokulu fiberglass tip ayirici

kullanilmastir.

Sekil 5.8 Fiberglas bleeder’in ayirici film lizerine yerlestirilmesi.

Bleeder malzemenin iizerine emilen rec¢inenin daha yukariya kagmasini ve
recinenin daha sonra konulacak ‘air weaw’i ve vakum hattin1 tikamamasi igin bir
engelleyici (barrier) konulur. Bu malzeme ayiric1 film’e benzeyen ve genellikle

gbzeneksiz veya ¢ok az gézenekli bir malzemedir.
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Alt tarafa konulan bu malzemelerin {izerine kesilen prepreg malzemeler
yerlestirildikten sonra ayni islemler iist tarafa da uygulanir. Ayirici film, bleeder
ve engelleyicinin lizerine Sekil 5.9’da goriildiigii gibi en az par¢a kalinliginda
olacak sekilde aliiminyum levha konularak iist yiizeyinde diizgiin ve pliriizsiiz

olmasi saglanir.

Sekil 5.9 Vakuma alma isleminde ylizey diizgiinligi i¢in alt ve iist kisma konulan levha.

Daha sonraki islem; fiberglas, poliester veya pamuktan elde edilmis olan ve
olduk¢a gozenekli bir yapiya sahip olan battaniye (air weave) diye adlandirilan
seklindeki malzemenin konulan parcalarin etrafini  kapsayacak sekilde
yerlestirilmesidir. Sekil 5.10°da goériilen bu parcanin konulmasindaki amaglardan
birisi daha sonra yerlestirilecek vakum torbasinda olusabilecek bir karisikligin
parcanin yiizeyine tasinmasini engellemektir. Diger bir amac¢ ise uygulanan

vakumun tiim parg¢a yiizeyi boyunca esit bir sekilde dagilmasini saglamaktir.

Sekil 5.10 Battaniyenin (air weave) vakum islemi icin tiretilecek parcalarin etrafina sarilmasi.

&3



Parganin sicakligini kiir islemi esnasinda izleyebilmek amaci ile Sekil 5.11°de
oldugu gibi parganin biiyiikliigi ile orantili olacak sekilde 1s1l ¢ift (thermocouple)

yerlestirilir.

r
3
Sekil 5.11 Kiir islemi esnasinda 1s1y1 siirekli takip etmek amaciyla konulan 1sil ¢ift (termocoupler).

Parca iizerine takilan thermocoup’ler ile uygulanan 1sinin takibi, sicak yapistirict
(hot bonder) adl1 cihazdan yapilarak istenilmeyen bir durum meydana geldiginde
miidahale edilebilir. Bu islem biiyiik kiir firinlarinda, daha onceden yiiklenmis
olan programlar sayesinde gercgeklestirilmektedir. Kiir islemine baglamadan 6nce
malzemeye uygun degerler bilgisayara girilerek otomatik olarak 1s1 kontrol altina

alinmaktadir.

Sekil 5.12 Hot bonder cihazinda 1s1l ¢iftler ile par¢caya uygulanan 1sinin kontrollerinin yapilmasi.
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Son iglem Sekil 5.13°te goriildiigii gibi naylondan yapilmig vakum torbasinin
sizdirmazlik bandi (sealent tape) ile yapistirilmasi ve vakum portlarinin takilarak
parcaya vakum uygulanmasidir. Kalibin etrafi sizdirmazlik bandi ile sarilarak
vakum torbasina yapistirilir ve dig ortam ile olan yalitkanlik saglanir. Vakum

torbasi kiir sicakligina ve basincina dayanikli olmak zorundadir.

BANDI

IS
BATTANIYESI

e——— DEMIR
LEVHA

BLEDIR

Sekil 5.14 Bal petegi bir malzeme iizerindeki hasara tamirin uygulanigi (Foreman 1990).
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Sekil 5.14’te goriilen vakum torbasi hazirlama islemi, kompozit parca imalatinin
en kritik islemlerinden birisidir. Torbadaki herhangi bir kagak, parcanin istenilen
kalitede olmamasina yol agar. Eger kalibin yiizeyinde iiretilen par¢anin seklinden
dolay1 ¢ok keskin koseler varsa ve bu kisimlara vakum torbast hazirlanirken 6zel
tekniklerle vakum torbasinin baski yapmasi saglanmazsa, parcada o kisimlara
otoklav basincin yeterince ulagmamasindan dolay1 regine fazlasi olusur. Parcanin
her tarafinda esit recine dagilimmin olmamasi ise iiretilen parganin kaliteli

olmamast anlamina gelmektedir.

Vakum torbasi hazirlandiktan sonra torbanin i¢inde bulunan vakum portlarinin
lizerinden basing hattinin hortumunun gegecegi kadar ince bir delik delinerek
basing hatt1 takilir. Pargalar kiir islemine gegmeden parganin biiyiikliigiine bagl
olarak 1 saat kadar istenilen basing miktar1 kadar vakumlu bir sekilde
bekletilmelidir. Sekil 5.15’te vakum verilmis bir parca iizerinde vakum portlari

goriilmektedir.

BT o LTI

Sekil 5.15 Pargalarin vakum portlari takilarak istenilen miktarda basinca alinmasi.
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5.1.1.2 Prepreg karbon malzemelerin kiir edilmesi

Kompozit malzemeler vakuma alma isleminden sonra belirli sicaklik ve basing

etkisi altinda kiir edilir.  Kiir isleminde matris malzemesi kimyasal bag

olusturarak sertlesip kat1 hale gelir.

Kiir isleminin parametreleri iiretilecek pargada istenilen optimum o6zelliklere gore
belirlenir. Kompozit parca imalatinda en Oonemli parametreler zaman, sicaklik,
1sitma hizi, basing, vakum ve sogutma hizidir. Sekil 5.16’da 121 °C (250 °F)

karbon prepreg malzemeye ait vakum basinci- 1s1-zaman grafigi goriilmektedir.
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Sekil 5.16 121 °C Karbon prepreg malzemenin sicaklik, zaman, basing grafigi ( Airbus 340 2005).

Prepreg kumaslarin kiir edilmesi esnasinda ise sicak yapistirma (heat blanket, hot
bonder), firinlama (oven), otoklav (autoclave) gibi kiir etme yontemleri
kullanilmaktadir. Bu ¢aligmada prepreg malzemelerin kiir edilmesi igin sicak

yapistirma ve firinlama yontemleri kullanilmigtir.

Hangi yontem kullanilirsa kullanilsin parcalar1 kiir edilmesi icin prepreg

malzemeyi lreten firmanin verdigi parametreleri uygulamak iretilen kompozit
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malzemenin kalitesi i¢in ¢ok 6nemlidir. Bu ¢alismada Boing firmasiin kullandigi
BMS 8-301 CLASS1 EA9390 seri numarali recine ile cam kumasi 200 °F
sicaklikta ve Airbusun kullandigi BMS 8-168 3K-70-PW karbon prepreg
malzeme de 250 °F sicaklikta kiir edilmistir. Ornegin 250 °F karbon malzeme
firina konulmadan once firin 54°C sicakliga kadar sitilir. Firinin programina
bilgiler malzemenin 6zelligine gore 121°C (250 °F )’ dereceye kadar dakikada 3
°C artarak sekilde giris yapilmahdir. 121 °C (250 °F) sicaklikta 90 dakika
bekletilerek kiir edilir. Gerekli zaman tamamlandiktan sonra dakikada 3 °C
azalacak sekilde 52 °C’ye kadar soguma islemi gerceklestirilir ve kiir islemi
tamamlanmis olur. Sekil 5.17°de iki ayn firinda prepreg malzemelerin kiir

edilmesi goriilmektedir.

Sekil 5.17 Pargalarin iki ayr1 firinda kiir islemi ve hot bonder cihazi ile sicakligin ayarlanmasi.

Belirtilen siire dolduktan sonra malzemenin 6zelligine gére uygun sekilde sicaklik
diisiiriilerek oda sicakligina gelinceye kadar bekletilmelidir. Sicaklik oda
sicakligina  diismeden  malzeme  {izerindeki ~ vakum  alinmamalidir.
Thermocouplerden okunan deger oda sicakligini gosterdiginde havanin kaynagi
kesilerek malzeme iizerindeki basing bitirilir. Vakum torbasi {iretilen parcalara
zarar vermeyecek sekilde kesilerek Sekil 5.18’de goriildiigii gibi kompozit
pargalar ¢ikartilir.
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Sekil 5.18 Kiir edilmis karbon parcalarin vakumdan c¢ikartildiktan sonra son hali.

5.1.2 Elle yayma (wed layup) metodu ile cam kompozit test parcalarimin

uretilmesi

Bu imalat yontemi modern kompozit malzemelerin imalatinda kullanilan
tekniktir. Bu metot da fiberler dnceden hazirlanmis bir kaliba serilip, {lizerine
recine emdirilir. BOylece hazirlanan ilk katin iizerine parcada istenen kalinligi
saglayacak sekilde diger katlar serilip, recineleri emdirildikten sonra
sertlestirilmeye birakilir. Kiir islemi diye adlandirilan bu islem oda sicakliginda da
gergeklestirilebilmektedir. Bu metot daha ¢cok cam elyafi ve poliesterden iiretilen

kompozit pargalar i¢in kullanilir.

Bu calismada Airbus’in kendi ugaklarinda kullandigi BMS 8-301 CLASS1 9390
seri numaralt orijinal regine kullanilarak yine Airbus’in kullandigi ince dokulu
cam kumas malzemelerin kiir islemi gerceklestirilmistir. BMS 8-301 CLASSI
9390 reg¢ine 150 dakikada 121 °C’de kiir olabilmektedir. Reginenin ¢ekme
mukavemeti 56,5 MPa, ¢ekme modiilii 2,880 MPa, maksimum birim uzamasi %
2,5, kayma modiili 1,157 MPa’dir. Bu malzemelerin iiretimine ge¢ilmeden once
hangi agilarda iiretim yapilacaksa ona gore Onceden top halindeki kumagtan
kesilerek hazir hale getirilmelidir. Ciinkii {iretim islemlerine baslandig1 andan
yarim saat igersinde recinelerin emdirilip vakuma alinmasi gerekmektedir. Yarim
saatten sonra malzeme kendiliginden oda sicakliginda kiir olmaya baslar. Zaten
oda sicakliginda malzeme recine emdirildikten sonra ortalama 1 hafta i¢cinde kendi

kendine kiir olabilmektedir. Bu c¢aligmadaki cam kumasindan 1slak metot (wed
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layup) ile iiretilen pargalar 0°, +45°, +90°, -45°, 0°, +45°, +90°, -45° acilarda

kesilerek iiretilmistir. Sekil 5.19’da top halindeki kumaslardan cam kumasinin

kesilmesi goriilmektedir.

Sekil 5.19 Cam kumasinin istenilen agilara gore kesilmesi.

Recineler Sekil 5.20°de goriildiigii gibi +4 °C sicaklikta buzdolaplarinda
saklanmalidir. Dolaptan c¢ikarildiktan sonra katalizorii ile birlikte iireticinin
onerdigi oranlarda Sekil 5.21°de oldugu gibi kanstirilarak reaksiyon
gergeklestirilir. Malzemenin agirligia gore karisim ayarlanir. Uretilen malzeme

cam kumast ise 1 kg malzemeye yaklasik 1 kg regine emdirilir. Uretilen malzeme

i

karbon kumasi ise 1 kg malzemeye 1,3 kg re¢ine emdirilir.

o 1TF

T

i &
el o . 1.

Sekil 5.20 Reginelerin + 4 °C’de saklandig1 dolabin i¢ goriintiisii.
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Sekil 5.21 Regine ve katalizorlin birbirine karistirilmasi.
Istenilen reaksiyon gerceklestirildikten sonra imal edilecek parcanin boyutlarina

gore alt kisma diizgiin olacak sekilde naylon serilmelidir. Naylon u¢ noktalarindan

gerginligini saglamak i¢in yapistirilmalidir.

Serilen naylonun {izerine, reaksiyona sokularak elde edilen karigim esit dagilim

olacak sekilde tiim ylizeye diizgiin olarak yayilmalidir (Sekil 5.22).

Sekil 5.22 Reginenin en alta serili naylonun {izerine ilk katman olarak diizgiince yayilmasi.

Alt yiizeye serilen karigimin iizerine 0 derece agiyla kesilen cam kumasi diizgiin
olarak kirisiklik kalmayacak sekilde yerlestirilir. 0 derece cam kumasin tizerine
tekrar recine tim yiizeye esit dagilacak sekilde plastik 1spatula yardimiyla
emdirilir (Sekil 5.23).
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Sekil 5.23 Cam kumasin iizerine re¢inenin emdirilmesi.

Regineli yiizeyin iizerine +45 derecelik cam kumagi yerlestirilir. Burada
karsilagilan sikintilardan biri 45 derecelik kumaslarin alt taraftaki ylizeye
yerlestirilmesidir. Ciinkii 45 derecelik kumaslar 0 derecelik kumasla ters bir ag1
olusturdugundan bir birinin {izerine zor yerlesirler fakat elimizi kullanarak alttaki
recine ile temas tam saglandiginda bir siire sonra kumas yerlesmektedir. +45
derecelik kumasinda iizerine ayni sekilde recine tiim yiizeye esit dagilim olacak
sekilde emdirilir. +45 derecelik re¢ine emdirilmis kumasin iizerine + 90, bunun
iizerine re¢ine emdirildikten sonra —45 derecelik kumas diizgiin bir sekilde
yerlestirilir. Bu sekilde sirasiyla diger kumaslar aralarina regine emdirilerek
yerlestirildikten sonra en son kesilen —45 derecelik kumasin iizerine de en alt
kisimda oldugu gibi regine emdirilmelidir. Sekil 5.24’te en iist parcaya reginenin

emdirilmesi goriilmektedir.
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Sekil 5.24 Usteki 8. kat cam kumasin iizerine alt kisimda oldugu gibi reginenin emdirilmesi.

Recine emdirilme islemi tamamlandiktan sonra en alt kistmda oldugu gibi en iist
kismada naylon konulur ve 8 kat olarak elde edilen parcalarin kenarlarinda olusan

fazlaliklar diizgiin bir sekilde falcata ile kesilir (Sekil 5.25).

Sekil 5.25 Katlarm hepsi yerlestirildikten sonra iiretilecek parcalarin kenarlarinin diizeltilmesi.
5.1.2.1 Cam kompozit malzemelerin vakuma alinma islemi
Kumaglar recine emdirip diizglin bir kenar yilizeyi saglandiktan sonra vakit
kaybedilmeden vakuma alinma islemine gecilmelidir. Burada dikkat edilmesi

gereken nokta parcalarin biran 6nce vakuma almip kiir islemine gegilmesidir,

clinkii regine emdirildikten sonra pargalar oda sicakliginda bile kendi kendine kiir
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olabileceginden, parcalarin kiir edilme siiresi uzamis olur, buda parcanin
mukavemetini olumsuz olarak etkilemektedir. Vakuma alma isleminin prepreg
malzemelerin vakuma alinma isleminden ¢ok fazla bir farki yoktur, sadece kiir
edilme 1silarinda ve zamanlarinda bir farklilik olabilir. Bu calismadaki cam

kompozit malzemeler 250 °F sicaklikta kiir edilmistir.

Prepreg malzemelere uygulanan vakuma alma isleminin aynisi elle yayma
tekniginde de uygulandiktan sonra parcalarin kiir edilme islemine ge¢ilmelidir.
Vakuma alma isleminde dikkat edilmesi gereken Onemli bir nokta recine
emdirirken en alta ve en f{iste yerlestirdigimiz naylonlarin alinmasidir. Bu
naylonlar alinmazsa katlarin arasindaki fazla re¢ine disar1 ¢ikamaz ve istenilenden

kalin, agir ve yiizeyi diizgiin olmayan bir malzeme elde edilir.

Recineli yiizeyler direk ayirici ile temas ederek vakuma alinmali ve prepreg
malzemelerin vakuma alinmasinda kullanilan yontemlerin aynisi kullanilmalidir.
Sekil 5.26°da 15, 20, 25 inhg basin¢larda vakuma alinmig cam kumas kompozit

malzemeler goriilmektedir.

Sekil 5.26 15, 20, 25 Inhg basincinda cam kumasindan elle yayma teknigi ile
iiretilen pargalarin vakuma alinmis durumlari.
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5.1.2.2 Cam kompozit malzemelerin kiir edilmesi

Bu calismada pargalar kiir edilirken THY ninda bu tiir malzemelerde uyguladigi
yontem olan lamba ile kiir etme yontemi kullanilmistir. Bu yOntemin
kullanilmasindaki amag¢ disiik bir sicakliga ihtiyag olmasindan dolay1 biiyiik
firinlar1 ¢alistirip maliyeti arttirmaktansa daha az bir masraf ile kompozit malzeme

imalatin1 gerceklestirmektir.

Sekil 5.27 Elle yayma teknigi ile parcalarin 1siveren lamba altinda kiir edilmesi.

Kiir islemi tamamladiktan sonra parcalar oda sicaklifina kadar bekletilir ve

iretilen pargalara zarar vermeden vakum naylonu kesilerek pargalar ¢ikartilir

(Sekil 5.28).

R

Sekil 5.28 Cam kumasindan elle yayma metodu ile kiir edilen pargalar.
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5.2 Deney parcalarinin yapistirilmasi

Yapistirma iglemi havacilikta cok verimli ve etkili metottur. Ozellikle kompozit
yapilar son derece iyi mukavemet agirlik oranlarina sahip olmalarindan dolay: ytik
belli bir baglant1 elemaninin etrafinda konsantre olamayip, tiim yapiya esit bir

sekilde dagilmasindan dolay1 yapistirma daha fazla 6nem kazanmaktadir.

Bu caligmada su anda THY ninda da en ¢ok kullanilan BMS 5-101 tipi film
yapistirict kullanilmaktadir. Yapistiric1 epoksi reginedir. Kullanilan bu yapistiric
malzemelere yapistirildiktan sonra 121 °C sicaklikta kiir edilmektedir. Film
yapistiricinin ortalama film agirligr 0,062 Ibs/ft?, kayma mukavemeti 5023 psi,
yogunlugu 95,51 Ib/ft?, 6zgiil agirhig: 1,53 tiir.

Yapistirarak yapilan birlestirmeler per¢in, civata vs. gibi baglanti elemanlar ile
yapilan birlestirmelere gore hasar gorme riskleri daha azdir. Ayrica bir ugaktaki
toplam baglanti elemaninin ¢oklugu ve dolayisi ile bunlarin neden oldugu agirlik
g0z Oniine alinirsa, bu baglant1 elemanlarinin yerine yapistiricilarin kullanilmasi
ile cok Onemli agirlik tasarrufunun gergeklesecegi goriilmektedir. Yapistirma
isleminin en bilyiik dezavantaji ise tasarimcinin kullanilacak malzemelerin her biri
hakkinda ¢ok genis bilgilere sahip olmasi gerekmektedir. Imalat sonrasi kalite
kontrol tekniklerinin ¢ok karmasik ve pahali olmasi da diger dezavantajlardandir

(Boeing 1996).

5.2.1 Yapistirma islemi yapilacak yiizeyin hazirlanmasi

Yapistirma igleminin gergeklesecegi ylizey son derece temiz olmak zorundadir.
Yapistirma islemi 6ncesinde yiizey temizliginin yapilmasi birlestirmenin en can
alict noktalarindan birisidir. Yiizeyin diizglin bir sekilde temizligi yapistirma
isleminin kalitesini etkileyen en Onemli faktordiir. Bunun icin yiizeyleri
temizliginde kimyasal temizleme yontemi gelistirilmistir. Bu c¢aligmada

yapistirma Oncesi temizlik icin MEK (Metil Etil Keton) kullanilmistir.
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Metil etil keton ile temizlige gecilmeden Once yapistirilacak ylizeyin ince bir
sekilde zimparalanmasi birlestirmenin kalitesini etkilemektedir. Zimparalanan
ylizeyde olusan kiigiik gbzeneklere film yapistiric sizarak iki parga arasinda daha
kuvvetli bir tutunma saglamaktadir. Zimparalanan yiizey dahil olmak iizere
kompozit malzemenin her tarafi metil etil keton ile iki defa temizlenerek Sekil

5.29’da oldugu gibi 1s1veren lamba altinda kurutulmalidir.

Sekil 5.29 Malzemelerin metil etil keton ile temizlendikten sonra lamba altinda kurutulmast.

Malzemeler metil etil keton ile temizlendikten sonra kesinlikle ¢iplak el
striilmemelidir. Aksi takdirde elde edilen temiz yiizeye eldeki yag, kir, asit vb.
maddeler yapisarak yapistirma isleminin etkiligini azaltir. Yiizeyler bu sekilde
temizlendikten sonra temiz odalara getirilir. Deney pargalarina bu noktadan sonra

herhangi bir sekilde temas edilecek ise eldiven kullanilmalidir.
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5.2.2 Film yapistiricinin yiizeye yapistirilmasi

Temiz odalarda -18 °C’ de buzdolaplarinda saklanan film yapistirict ¢ikarilarak
istenilen olgiilerde kesilir. Film yapistiricinin kesilmesi esnasinda da Sekil 5.30°da
gorlildiigii gibi el ile temas edilmemeli, kesme islemi sirasinda eldiven

kullanilmalidir.

Bu c¢alismada film yapistirict olarak THY ninde en ¢ok kullandigi BMS 5-101
numarali yapistirict kullanilmistir. Yapistiricilara iiretilmeleri esnasinda mekanik
ozelliklerini arttirmak amaciyla birtakim fiberler emdirilir. Bu yapistiricilar

epoksi, nitrel fenolik, epoksi poliamid vb. polimerlerden iiretilmektedirler.

Sekil 5.30 Film yapistiricinin kesilmesi.

Yapistirma isleminde tek taraftan (single lap) yapistirilan parcalarin 1 ing’lik bir
ylizeyi, ¢ift taraftan yapistirilan (double lap) parcalarin alt yiizeyden 2 ing ve tist
yluzeyden 2 in¢ olmak iizere toplam 4 ing’ lik yilizeyi film yapistirict ile
yapistirtlmigtir.

BMS 5-101 film yapistirict kisa bir slire lambanin altinda tutulduktan sonra

iizerindeki koruyucu tabaka kaldirilarak tek taraftan ve ¢ift taraftan yapistirilacak

deney parcalariin yiizeyine yapistirilir.
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Sekil 5.31’de film yapistiricinin tek taraftan birlestirilecek parca {izerine

yapistirilma asamalar1 goriilmektedir.

Zimparalanmig
kisim

a) Yapigsmadan once

3

e -ﬁ'\.-'-:;':"—'_'_

<4——— Yapstirict film

b) Film yapistirict uygulanmis

<4——— Birinci parga

<« Ikinci parca

¢) Iki parga yapismis halde

Sekil 5.31 Pargalarin iizerine film yapistiricinin yapismis hali.

5.2.3 Yapistirilmis deney parc¢alarinin vakuma alinmasi ve kiir edilmesi

Bu sekilde deney parcalarinin hepsi yapistirildiktan sonra vakum torbasi hazirlanir
ve pargalar film yapistiricinin kiir islemi i¢in firmma konulur. Deney parcalari
prebreg ve 1slak metot ile kompozit malzemelerin tiretilme isleminde oldugu gibi

ayn sekilde vakuma alinir.

Vakuma alma isleminde tek tarafli ve cift tarafli parcalarin film yapistirict
yapistirildiktan sonra alt tarafindan ve {ist tarafindan par¢a kalinligi kadar
desteklenmesine dikkat edilmelidir. Boyle yapilmadigi zaman yapistirici diizglin

yapismaz ve basincin az oldugu kenardan sizar.
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Ayrica film yapistiricilarin - bittigi noktalardan Sekil 5.32’de oldugu gibi
yanmayan bir bant ¢ekilerek vakum sonucu sizan fazla yapistiricinin parca
ylizeyine yapismasi engellenmis olur. Yapistiricilarin kiir edilmesinden sonra bu

bantlar parga yiizeyinden kolaylikla kaldirilabilmektedir.

Sekil 5.32 Film yapistiricilar yapigtirildiktan sonra vakum iglemlerinin yapilmasi.

Vakuma alma iglemi tamamlandiktan sonra deney parcalar1 1 saat kadar vakumlu
bir sekilde bekletilerek yapistiricilarin kiir edilmesi i¢in firmna verilir. Firinda
parcalar BMS 5-101 film yapistiricinin MSDS (Material Safety Data Sheet)
bilgisine gore kiir edilmelidir. Sekil 5.33’te film yapistiricinin kiir edildigi firinin

i¢c ve dis goriintiisti goriilmektedir.

Sekil 5.33 Film yapistiricilarin kiir edildigi firinin dis ve i¢ goriintiisii.
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Kiir isleminin ardindan deney pargalar1 oda sicakligina kadar sogumaya birakilir.
Oda sicakligina gelen pargalar vakum bag naylonundan zarar vermeden dikkatlice

cikarilir.

5.3 Deney parcalarimnin istenilen ol¢iilerde kesilmesi

Kompozit parcalarin kesiminde kullanilan kesici takim ve aparatlarin hizlar diger
malzemelere kullanilan kesici takimlarin hizlarina gore farklilik gostermektedir.
Ayrica kompozit’i olusturan matrisin 6zellikleri de kesme islemini etkilemektedir.
Kompozit’in igersinde bulunan gii¢lendiricilere (karbon, cam, kevlar) gorede

farklilik gostermektedir.

Kompozit’in delme iglemleri mekanik metotlarla gerceklestirilebilecegi gibi su
jeti ve lazer ile yapilabilmektedir. Mekanik metot da metal kesme metotlarina
oranla kesme hiz1 arttirilirken parcanin kesme kafasina dogru besleme hizi
diisiiriilmelidir. Optimum hizlar kompozit pargayr olusturan regine ve
giiclendiriciye gore ayarlanmaktadir. Parcanin kalinligi da burada onemli bir
faktordiir. Termoset kompozitler i¢in tipik kesme hiz1 degerleri 180-300 m/dak.
arasinda olmaktadir (Boeing 1996).

Kompozit malzemelerin islenmesi ve kesilmesinde elmas ve karbide kesici
takimlar kullanilir. Kesici takimlarin keskin durumda olmasina dikkat edilmelidir.
Isleme esnasinda kompozit malzemelerin kirilgan yapisi her zaman géz dniinde
bulundurulmalidir. Kesme islemi sirasinda donen elmas uglu ¢arkin kompozit
par¢aya miumkiin olan en diisiik kuvvet uygulayarak girmesi ¢ok OSnemlidir.
Ciinkii strtinmeden ve kayma kuvvetinden dolay1 olusacak 1sinin minimum
olmasi kesisen yiizeyin kalitesini arttirmaktadir. Bu ¢alismadaki deney parcalar
elmas uclu cark kullanarak kesilmis ve Sekil 5.34, Sekil 5.35, Sekil 5.36’da

gorlilen parcalar elde edilmistir.

Kesme islemi sonucunda 27 mm genisligine ve 127 mm boyunda diiz par¢a elde

edilmeye ¢aligilmistir.
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Sekil 5.34 Cam ve karbon diiz pargalarin deney i¢in kesilmis en son hali.

Tek tarafli yapisan (single lap) parcalarda iki tane diiz parca 25 mm olacak sekilde
uc kisimlarindan yapistirilarak 25 mm genisliginde ve 225 mm boyunda parca

elde edilmeye calisilmigtr.

Sekil 5.35 Cam ve karbon tek bindirme (single lap) pargalarin deney igin kesilmis en son hali.

Cift tarafli yapisan parcalarda (double lap) ise yine iki tane diiz parca aralarinda
25 mm bosluk olacak sekilde, alt ve {ist taraftan 75 mm boyunda bir parca ile her
iki diiz parcanin u¢ kisimlarindan 25’er mm olacak sekilde yapistirilarak 278 mm

boyunda deney parcalari elde edilmeye ¢alisilmistir.
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Sekil 5.36 Cam ve karbon ¢ift bindirme (double lap) pargalarin deney igin kesilmis en son hali.

5.4 Deneylerin Yapihisi

Bu calismadaki cekme ve yorulma deneyleri INSTRON 8801 cihazinda
gerceklestirilmistir. Sekil 5.37°de deneylerin yapildigi cihaz goriilmektedir. Test
cihazinda uzama miktarin1 Olgmek igin Sekil 5.38’de goriildiigli gibi

ekstantiyometre kullanilmistir.

Sekil 5.37 Deneylerin yapildigi cihaz.
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Sekil 5.38 Ekstantiyometrenin deney parcalarina baglanisi.

5.4.1 Cekme deneyinin yapilmasi

Cekme deneyi i¢in 15, 20, 25 inhg basinglarinda 5’er adet deney numunesi
hazirlanmistir. Deney parcgalar: diiz parga, tek bindirme (single lap), ¢ift bindirme
(double lap) olmak iizere cam kompozit ve karbon kompozit olarak ¢ekme
islemine tabi tutulmustur. Cekme islemi sirasinda cihazin ¢enelerinin hizi
dakikada 2 mm olarak ayarlanmistir. Deney sonuglar1 deney numunelerinin elde

edilme basinglarina ve malzemelerin cinsine gore karsilastirilmistir.

5.4.1.1 Yapismamis numunelerin ¢ekme deneyleri

Ik 6nce 15, 20, 25 inhg basincinda elle yayma teknigi (1slak metot) ile elde edilen
8 kat cam kompozit diiz deney parcalarinin ¢ekme deneyi yapilmistir. Cekme
deneyi icin elde edilen deney numunelerinin boyutlar1 Sekil 5.39°da verilmistir.
Elde edilen deney sonuclari Cizelge 5.1, 5.2 ve 5.3’te goriilmektedir. Deney
sirasinda ¢enelere oldukg¢a yakin yerlerden kopan numunelerde ¢ekme dayanimi

olduk¢a diisiikk oldugu i¢in bu deneyler basarili olarak kabul edilmemekte ve

104



tabloda verilmemektedir. Deney sonuglarina gore farkli basingta kiir edilen cam
kompozitlerde ¢ekme dayanimlarinda %2, maksimum birim uzamalarda %5 ve
elastik modiilde %6 farklilik gozlenmektedir. Maksimum dayanim 15 inhg’da
maksimum birim uzama 20 inhg’da, en yliksek elastik modiil ise 25 inhg da elde
edilmektedir. Bu sonuglar cam kompozitin kullanim yerine gore farkli basinglarda

iiretilmesinin avantajlar1 oldugunu gostermektedir.

254 1.86
< 127 N
Sekil 5.39 Yapismamis deney numunesi.

Cizelge 5.1 15 inhg cam kompozit malzemenin ¢ekme deneyi sonuglari.
Parga no Boy En | Kalinlik | Cekme |Maximum | Maximum Elastik
(mm) (mm) | (mm) | dayamim load birim modiil
(MPa) (kN) uzama (GPa)

(%0)

1 127 27,27 1,86 354,41 17,98 1,7 208,48
2 127 27,17 1,84 305,62 15,28 1,7 179,78
3 127 27,21 1,93 306,09 16,07 1,75 174,91
4 127 27,11 1,82 335,23 16,64 1,75 191,56
Ortalama 127 1,86 325,34 16,49 1.73 188,68

Cizelge 5.2 20 inhg cam kompozit malzemenin ¢ekme deneyi sonuglart.
Par¢a no Boy En Kalnlik | Cekme |Maximum | Maximum | FElastik
(mm) | (mm) (mm) dayanim load birim modiil
(MPa) (kN) uzama (GPa)

(%)

1 127 | 27,23 1,79 339,74 16,56 1,75 194,14
2 127 | 27,30 1,80 318,91 15,67 1,71 186,50
3 127 | 27,35 1,84 298,46 15,02 1,68 177,65
4 127 | 27,17 1,83 315,79 15,70 1,93 163,62
Ortalama 127 1,82 318,23 15,74 1,77 180,48
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Cizelge 5.3 25 inhg cam kompozit malzemenin ¢ekme deneyi sonuglari.

Parcano | Boy En Kalinlik | Cekme |Maximum | Maximum Elastik
(mm) | (mm) (mm) | dayanim load birim modiile

(MPa) (kN) uzama (GPa)

(%)

1 127 26,70 1,85 315,82 15,6 1,8 175,456

2 127 27,28 1,83 300,85 15,02 1,68 179,08

3 127 26,86 1,77 372,82 17,06 1,75 213,04

4 127 26,66 1,81 3123 15,07 1,62 192,78

5 127 26,53 1,82 313,94 15,16 1,60 196,21
Ortalama 1,82 323,15 15,58 1,69 191,31

Ikinci olarak 15, 20, 25 inhg basincinda firinda kiir edilerek elde edilen 8 kat
karbon prepreg kompozit diiz deney parcalarinin ¢ekme deneyi yapilmistir. Elde

edilen deney sonuglar1 Cizelge 5.4, 5.5 ve 5.6’da goriilmektedir.

Deney sirasinda cenelere oldukga yakin yerlerden kopan numunelerde ¢ekme
dayanimi oldukga diisiik oldugu i¢in bu deneyler basarili olarak kabul

edilmemekte ve tabloda verilmemektedir.

Deney sonuglara gore farkli basingta kiir edilen karbon kompozitlerde ¢ekme
dayanimlarinda %15, maksimum birim uzamalarda %41 ve elastik modiilde %8
farklilik gozlenmektedir. Maksimum dayanim 15 inhg’da, maksimum birim

uzama 20 inhg’da, en yiiksek elastik modiil ise 20 inhg’da elde edilmektedir.

Sekil 5.40°da karbon ve cam kompozit diiz parcalarin ¢ekme deneyi sonucu
kopmus halleri goriilmektedir. Bu sonuglar karbon kompozitin kullanim yerine
gore farkli basinglarda tiretilmesinin avantajlar1 oldugunu gostermektedir. 25 inhg

da elde edilen kompozitin mekanik performansi digerlerine gore diisiiktiir.
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Cizelge 5.4 15 inhg karbon prepreg kompozit malzemenin ¢ekme deneyi sonuglari.

Parg¢a no Boy En Kalmlik Cekme | Maximum | Maximum | Elastik
(mm) (mm) (mm) dayanim load birim modiile
(MPa) (Kn) uzama (GPa)
(%)

1 127 27,35 2,76 390,64 19,9 - -
2 127 27,40 2,84 351,63 27,36 0,93 378,10

3 127 27,41 2,55 264,79 18,51 - -
4 127 27,24 2,78 368,41 27,9 0,97 379,80
5 127 27,43 2,84 406,38 25,04 1,20 338,65
6 127 27,32 2,78 344,15 26,14 0,80 430,19
Ortalama 127 27,36 2,76 354,33 24,14 0,98 381,68

Cizelge 5.5 20 inhg karbon prepreg kompozit malzemenin ¢ekme deneyi sonuglar.

Parg¢a no Boy En Kalmlik Cekme | Maximum | Maximum | Elastik
(mm) (mm) (mm) dayanim load birim modiile
(MPa) (kN) uzama (GPa)
(%)

1 127 27,23 2,75 322,26 24,13 0,79 407,92
2 127 27,33 2,72 362,26 27,84 0,93 389,53
3 127 27,37 2,52 294.1 20,28 0,68 432,50

4 127 27,35 2,73 332,64 24,97 - -
5 127 27,30 2,75 381,56 28,65 0,90 423,96
Ortalama 127 27,32 2,69 338,56 25,17 0,99 413,48

Cizelge 5.6 25 inhg karbon prepreg kompozit malzemenin ¢gekme deneyi sonuglart.

Parca no Boy En |Kalinlik | Cekme |Maximum | Maximum Elastik
(mm) | (mm) | (mm) | dayanim load birim modiile
(MPa) (kN) uzama (%) (GPa)
1 127 | 27,16 | 2,83 375,25 28,84 - -
2 127 | 27,23 2,79 302,3 22,97 0,65 465,08
3 127 | 27,24 | 2,80 310,88 23,71 - -
4 127 | 27,30 | 2,88 272,88 21,45 0,8 341,10
5 127 | 27,25 2,80 274,02 20,91 0,67 408,99
Ortalama 127 | 27,24 | 2,82 307,07 23,58 0,71 405,05
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Sekil 5.40 Karbon prepreg ve cam kompozit diiz parg¢alarin ¢gekme deneyi sonucu kopmus halleri.

Cam ve karbon kompozitler karsilastirildiginda; karbon kompozitin ¢ekme
dayanimi cama gore daha yiiksek, maksimum birim uzamasi camdan diisiik,

elastik modiilii ise cama gore iki katindan daha fazladir.

5.4.1.2 Tek bindirme ile yapismis numunelerin cekme deneyleri

25 inhg karbon prepreg ve cam kumasindan elde edilen 8 kat deney pargalarinin
tek bindirme (single lap) olarak yapistirilarak ¢ekme deneyleri yapilmistir. Ele

alian boyutlar Sekil 5.41°de, deney sonucu elde edilen degerler ise Cizelge 5.7

ve 5.8°de verilmektedir.

108



Ortalama degerler karsilastirildiginda karbon-karbon bindirme baglantisinin cam-
cam bindirme baglantisina gére maksimum kopma yiikii ve maksimum kayma
gerilmelerinde %80 daha yiiksek oldugu bulunmustur. Karbon-karbon bindirme
baglantilarinda her iki yiizeyde de kopma tabaka siyrilmasi gergeklesmistir (Sekil
5.42). Cam-cam bindirme baglantilarinda ise tabaka siyrilmasi tek yiizeyde
gerceklesmistir. Diger yiizeyde siyrilmasinin olmadigi Sekil 5.43’te oldugu gibi

yapistiricinin yiizeyde kaldigi goriilmiistiir.

1.86

4 o 273
< 101 e 25 »L 101 q
< 228

Sekil 5.41 Tek bindirme ile yapismis numune boyutlari.

Cizelge 5.7 25 inhg tek bindirme (single lap) cam kumas kompozit parcalarin cekme deneyi

sonuglari.
Parca no Yapisma Yapigma Toplam* Maximum Kayma
Boyu Eni Kalmlik yuk Gerilmesi
(mm) (mm) (mm) (kN) MPa
1 25,4 27,33 4,11 7,2 10,37
2 25,4 27,11 3,93 5,39 7,83
3 25,4 27,34 4,21 7,63 10,99
4 25,4 27,34 4,13 7,00 10,08
5 25,4 27,26 4,14 8,07 11,66
6 25,4 27,30 3,75 7,67 11,06
7 25,4 27,38 4,14 6,81 9,79
Ortalama 7,11 10,25
*: Parcalartyapistirict kalinlig
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Cizelge 5.8 25 inhg tek bindirme (single lap) karbon prepreg kompozit parcalarin ¢ekme deneyi

sonuglart.
Parca no Yapisma | Yapisma Eni Toplam* Maximum Kayma
Boyu (mm) Kalinlhik yiik Gerilmesi
(mm) (mm) (kN) MPa
1 25,4 27,39 5,65 15,01 21,58
2 25,4 26,98 5,75 10,54 15,38
3 25,4 27,39 5,67 14,16 20,35
4 25,4 27,40 5,66 13,5 19,40
5 25,4 27,52 5,74 11,04 15,79
Ortalama 12,85 18,50
*: Parcalar+yapistirict kalinlig

Sekil 5.42 Tek bindirme (single lap) karbon prepreg deney pargalarinin gekme deneyi sonucu
kopmus halleri.
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Sekil 5.43 Tek bindirme (single lap) cam kumag kompozit deney pargalarinin ¢gekme deneyi
sonucu kopmus halleri.

5.4.1.3 Cift bindirme ile yapismis numunelerin ¢ekme deneyleri

25 inhg karbon prepreg ve cam kumasindan elde edilen 8 kat deney parcalarinin
cift bindirme (double lap) ile yapistirilmis ve ¢ekme deneyine tabi tutulmustur.
Ele alman boyutlar Sekil 5.44’de verilmektedir. Deney sonucu elde edilen
degerler Cizelge 5.9 ve 5.10’da  verilmektedir. Ortalama degerler
karsilastirildiginda karbon-karbon ¢ift bindirme baglantisinin cam-cam ¢ift
bindirme baglantisina gére maksimum kopma yiikii ve maksimum kayma
gerilmelerinde %126 daha yiiksek oldugu bulunmustur. Hem cam-cam hem de
karbon-karbon bindirme baglantilarinda kopma yapisma bdolgesinden uzakta

¢enelere yakin yerlerden kopmustur (Sekil 5.45 ve Sekil 5.46).
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Sekil 5.44 Cift bindirme ile yapistirilmig deney numunesi boyutlart.

1.86 ¢_|

Cizelge 5.9 25 inhg cift bindirme (double lap) cam kumas kompozit pargalarin ¢gekme deneyi

sonuglari.
Parga no | ToplamYapisma | Yapigma | Toplam* | Maximum | Kayma
Boyu Eni Kalmlik yuk Gerilmesi
(mm) (mm) (mm) (kN) MPa
1 101,6 27,35 6,25 9,72 3,50
2 101,6 27,11 5,78 8,90 3,23
3 101,6 27,35 6,05 9,20 3,31
4 101,6 27,40 6,08 7,87 2,83
5 101,6 27,40 6,10 9,43 3,39
6 101,6 27,40 6,05 10,50 3,77
7 101,6 27,40 6,02 8,79 3,16
Ortalama 9,20 3,31
*: Parcalar+yapistirict kalinlig

Cizelge 5.10 25 inhg ¢ift bindirme (double lap) karbon prepreg kompozit pargalarin ¢ekme
deneyi sonuglart.

Parga no | ToplamYapisma | Yapigma | Toplam* | Maximum | Kayma
Boyu Eni Kalinlik yiik Gerilmesi
(mm) (mm) (mm) (kN) MPa
1 101,6 27,4 8,63 21,55 7,74
2 101,6 27,41 8,74 18,42 6,61
3 101,6 27,43 8,72 18,53 6,65
4 101,6 27,40 8,63 20,63 7,41
5 101,6 27,29 8,70 23,07 8,32
6 101,6 27,43 8,72 20,73 7,44
7 101,6 27,41 8,74 23,05 8,28
Ortalama 20,85 7,49
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Sekil 5.45 Cift bindirme (double lap) olarak yapismis karbon prepreg kompozit pargalarin gekme

deneyi sonucu kopmus halleri.
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Sekil 5.46 Cift bindirme (double lap) olarak yapismis cam kumas kompozit pargalarin gekme
deneyi sonucu kopmus halleri.
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5.4.2 Yorulma deneyinin yapilmasi

Instron 8801 cihazinda yorulma testleri yapilmistir. Makinenin sistemi tamamen
bilgisayar kontrolliidiir. Deneyler yiik kontrolii ile gerceklesmis olup, yiikler
frekanst 5 Hz olan siniizoidal dalga formunda uygulanmistir. Sirayla yapigmasiz,
tek baglantili ve ¢ift baglantili pargalara ¢ekme-¢cekme yorulmasi uygulanmistir.

min

(o3

max

Bunun i¢in gerilme orant R = =0.1 olarak alinmistir. Sirayla c¢ekme

testinden bulunan dayanim degerlerinin %90, %80, %70, %60, %50’si kadar
maximum yiikler uygulanmis ve yorulma sonucunda c¢evrim sayilar1 bulunmustur.

Sonuglar grafik halinde verilerek yorum yapilmistir.

5.4.2.1 Yapismamis numunelerin yorulma deneyleri

Ik &nce 15 ve 20 inhg basincinda elle yayma teknigi (1slak metot) ile elde edilen
8 kat cam kompozit diiz deney pargalarinin yorulma deneyi yapilmistir. Elde
edilen deney sonuglart Sekil 5.47 ve Sekil 5.48°de goriilmektedir. Sekillerde
uygulanan maksimum yiikler ve bunlara karsilik gelen ¢evrim sayilari
verilmektedir. Ayrica deney noktalarindan gecirilen en 1yi ikinci derece polinom
yaklagimlar1 da verilmektedir. Buna goére 15 inhg’da kiir edilen kompozitin
yorulma davranis1 20 inhg da kiir edilen kompozite gore oldukca diisiiktiir. Bu da
kiir basincinin yorulmaya etkisi oldugunu gostermektedir. Cam kompozit
numuneler yorulma etkisi altinda yorulma cihazina baglandig1 cenelere yakin

yerlerden kopmustur (Sekil 5.49).
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Sekil 5.47 15 inhg cam kompozit yorulma sonuglari.

(N>) MnA

log(N)

Sekil 5.48 20 inhg cam kompozit yorulma sonuglart.
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Sekil 5.49 Diiz par¢a olarak yapismis cam kompozit parcalarin yorulma deneyi sonucu kopmus

halleri.
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5.4.2.2 Tek bindirme ile yapismis numunelerin yorulma deneyleri

Tek bindirme ile birlestirilmis cam-cam ve karbon-karbon kompozitlerin yorulma
deneyleri yapilmis olup sonuglar Sekil 5.50 ve 5.51°de verilmektedir. Her iki
kompozit malzeme 25 inhg’da kiir edilmistir ve daha sonra film yapistirici
uygulanmustir. Yapistirma iglemi ise 25 inhg basingta, 121 C sicaklikta, 90 dakika
siire bekletilerek gergeklesmistir. Yapismamis cam kompozit ile cam-cam tek
bindirme baglantistn1  yorulma deneyleri karsilagtirilldiginda  yapismamis
kompozitin yorulma dayanimi daha yiiksektir. Cam-cam tek bindirme
baglantisinin yorulma dayanimi karbon-karbon tek bindirme baglantisina gore

daha diistiktiir.

Yorulma deneyi sonucunda cam-cam ve karbon-karbon tek bindirme
yapistirmanin her ikisinde de kopma yapisma yerlerinden gerceklesmistir. Fakat
cam-cam tek bindirme baglantida yilizeyin birinde tabaka siyrilmasi
gerceklesirken, karbon-karbon baglantida her iki yilizeyde de tabaka siyrilmasi
gergeklesmistir. Yorulma deneyi sonucu pargalarin son durumlar1 Sekil 5.52 ve

Sekil 5.53’te goriilmektedir.

12

log(N)

Sekil 5.50 Tek bindirme cam kompozit yorulma sonuglari.
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(N) MnA

log(N)

Sekil 5.51 Tek bindirme karbon kompozit yorulma sonuglari.

Sekil 5.52 Tek bindirme (single lap) olarak yapismis cam kompozit pargalarin yorulma deneyi

sonucu kopmus halleri.
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Sekil 5.53 Tek bindirme (single lap) olarak yapigmis karbon kompozit par¢alarin yorulma deneyi
sonucu kopmus halleri.
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5.4.2.3 Cift bindirme ile yapismis numunelerin ¢cekme deneyleri

Cift bindirme ile birlestirilmis cam-cam ve karbon-karbon kompozitlerin yorulma
deneyleri yapilmis olup sonuglar Sekil 5.54 ve Sekil 5.55’de verilmektedir. Her
iki kompozit malzeme 25 inhg’da kiir edilmistir ve daha sonra film yapistirici
uygulanmigstir. Yapistirma islemi ise 25 inhg basingta, 121 °C sicaklikta, 90
dakika siire bekletilerek gergeklesmistir. Cift bindirme baglantilarinin hem cam-
cam hem de karbon-karbon i¢in tek bindirmeye goére daha iyi yorulma davranisi
gosterdigi goriilmektedir. Cam-cam ¢ift bindirme baglantisinda yorulma sonucu
yapisma bolgesinde degil, ancak yapigsma bolgesine yakin noktalardan kopma
meydana gelmistir (Sekil 5.56). Karbon-karbon ¢ift bindirme baglantilar1 yorulma

sonucu tabaka ayrilmasi olusarak kopma meydana gelmistir (Sekil 5.57).

12 T T T T T
8- 1 1 e 1
X | | | | ‘
= 1 1 1 1 .
>- | | | | |
4 - | | | | |
0 1 1 1 1 1
2,5 3,0 3,5 40 45 5,0 5,5

log(N)

Sekil 5.54 Cift bindirme cam kompozit yorulma sonuglari.
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log(N)

Sekil 5.55 Cift bindirme karbon kompozit yorulma sonuglari.

Sekil 5.56 Cift bindirme (double lap) olarak yapismig cam kompozit pargalarin yorulma
deneyi sonucu kopmus halleri.

122



Sekil 5.57 Cift bindirme (double lap) olarak yapismis karbon kompozit parcalarin yorulma deneyi
sonucu kopmus halleri.
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SONUC

Ucgaklarda meydana gelen kirilmalari engellemek amaciyla yapilan periyodik
kontroller ve hasarlanmig parcalarin degistirilmesi oldukca yiiksek maliyete ve
zaman kaybma neden olmaktadir. Ucaklarin gilivenligini arttirmak ve bakim
maliyetlerini azaltmak amaciyla yeni tamir yontemleri, yorulma omrii yiliksek
malzeme gelistirme ve yeni dizayn caligmalar1 yapilmaktadir. Ugak yapisal govde
tamiri ilk dnce hasarin belirlenmesi, degerlendirilmesi, siniflandirilmasi ile baslar.
Ucak yapilarinda her malzemeye uygulanacak farkli tamir yontemleri vardir. ideal
tamir segenekleri bulmak i¢in hasarin yerini ve limitlerini ayrintili olarak

belirledikten sonra uygun tamir seklini uygulamak gerekir.

Bu caligmada kompozit yapilarin tamiri icin gerekli yontemler agiklanmustir.
Parcalarin 6zellikle yapistirict ile birlestirilmesi ele alinmistir. Cam elyafli ve
karbon elyafli kompozitlerin {iretimi, bunlarin yapistiricilarla birlestirilmesi ve

gerekli islem adimlar1 detayl bir sekilde agiklanmistir.

Yapistirict ile birlesmis kompozitlerin mekanik performansini belirlemek icin
cekme ve yorulma testleri uygulanmistir. Farkli kiir basincinin ¢ekme dayanimina
etkisi ele alinmistir. Cekme dayaniminda, maksimum birim uzama ve elastik
modiilde kiir basincina bagli olarak farkliliklar goézlenmistir. Bindirme
baglantilarinda kullanilan yapistirict ve yapisma yiizeyi baglantilarin dayanimini
etkilemektedir. Baglantinin dayanimi yapistiricinin maksimum kayma gerilmesine
bagli olmakla birlikte yapisma yiizeyi artirilarak bu dayanim istenen degere

getirilebilir.

Tek bindirme ve ¢ift bindirme yapistirmalarda yapilan biitiin deney sonuglarinda
karbon-karbon yapistirmada her iki yiizeyde de tabaka ayrilmasi meydana
gelmigtir, cam-cam yapistirmada sadece bir yiizeyde tabaka ayrilmasi meydana

gelmis, diger yilizeyde yapistiricinin kaldigr gorilmiistiir.
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Yorulmada, gerek tek gerekse de cift bindirme baglantilarinin dayanimlari
yapismamis malzemeye gore daha diisiik ¢ikmaktadir. Bu da bu tiir baglantilarda
yapistiricinin roliiniin oldukga biiylik oldugunu géstermektedir. Yorulmaya maruz
parcalarin tamirinde bu hususa dikkat edilmesi gerekmektedir. Bu konuda
yorulma dayanim yiiksek olan yapistiricilar kullanilabilir. Ileride bu konuda
caligsacak arastiricilara farkli yapistiricr tiirlerinin yorulmaya etkilenin incelenmesi

tavsiye edilir.
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