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OZET

Bu ¢alismada, otoklav ortaminda Hexcel AS4/8552 UD prepreg ile kompozit
Uretimi esnasinda parga ilizerinde meydana gelen *‘‘warpage’” ve ‘‘spring-in’’
mekanizmalari incelenmistir. Bu amagla gelistirilen ANSY'S kiir simiilasyon ortamini
dogrulamak adina, literatiirde deneysel sonuglari ifade edilen basit U formundaki 1
adet parganin Uretimi ANSYS-ACCS ortaminda 3-B simile edilmistir. Akabinde
proses bazli sekil degisimlerini minimize etmek adina kalip tasarimi optimizasyonu
yapilmistir. Optimizasyonu yapilan kalip ile iiretilmis par¢anin artik gerilmeler ve
titresim cevaplar1 incelenerek hata kriterleri, optimize edilmemis kalip ile iiretilen
parca ile karsilagtirllmistir. Dogrulamasi yapilan simiilasyon ortaminda, farkli
parametre setleri ile farkli geometrik 6lgiilerdeki pargalarin analizleri tamamlanarak
parcalarin termomekanik davranisini ifade eden matematik model Python’da
kodlanmistir. Nihai asamada 6rnek ¢alisma olarak Amerikan Lynx ZX1790 model
helikopter metal palinin kompozit modellemesi yapilarak kir similasyonu, statik

analizi ve optimizasyon sonuglar ¢aligiimigtir.

Anahtar Kelimeler: Otoklav Kiur Similasyonu, Spring-in, Kalip Optimizasyonu,
ANSYS, Helikopter Pali.



SUMMARY

In this study, warping and spring-in mechanisms were investigated in the
production of composite parts with Hexcel AS4/8552 UD prepreg in an autoclave
environment. In order to verify the ANSYS curing simulation environment developed
for this purpose, simple U-shaped parts, whose experimental results are expressed in
the literature, were analyzed in 3-D. Afterwards, mold design optimization was made
in order to minimize process-based shape changes. Residual stresses and vibration
responses of the part produced with the optimized mold were also examined and error
criteria were compared. In the validated simulation environment, the analyzes of the
parts with different parameter sets and different geometric dimensions were completed
and the mathematical model expressing the thermomechanical behavior of the parts
was coded in Python. In the final stage, the American Lynx ZX1790 model helicopter
metal blade composite was modeled as a case study, and curing simulation, static

analysis and optimization results were studied.

Key Words: Autoclave Cure Simulation, Spring-in, Mold Optimization,
ANSYS, Helicopter Blade.
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1. GIRIS

Gunumuzde kompozit malzeme denilince akla muhendislik bilgileriyle
yogrulmus, liretimi zor, maliyeti yiiksek ve ¢cok karmagik yapilara sahip malzemeler
gelse de insanoglunun iirettigi kompozit malzemelerin kokeni c¢ok eskilere
uzanmaktadir. Bilinen en eski kompozit malzemelerden birisi milattan Once
Mezopotamya bdlgesinde tahta pargalarinin bir araya getirilip yapistirilmasiyla
uretilen kontrplak malzemelerdir. 1200’ lii yillarda Mogollar savaslar kazanmalarinda
cok etkili olan giinlimiiziin modern kompozit tanimina da uyan yaylari icat etmiglerdir.
Bu yayda tahta, boynuz, deri, geyik boynuzu, tendon ve bambu kullanilmistir. Ana
govdeyi boynuzlar olustururken tendon ve derinin gorevi ise ana gévdeyi bir arada
tutmaktir. Yapistirici olarak ise balik tutkallar1 kullanilmistir [2].

1930’Iu yillar ise modern kompozit malzemelerin iiretiminin basladig1 yillar
kabul edilmistir. Owens Corning sirketi 1935 yilinda ilk fiber takviyeli kompoziti
tretmistir. 1938 yilinda daha tistiin 6zelliklere sahip epoksi regineler kullanilmaya
baslanmistir.1940’larda 6zellikle II. Diinya Savasi’nin baslamasiyla kompozitlere olan
ilgi artmustir. 1947 yilinda kompozit parcalar otomobil iiretiminde kullaniimaya
baslanmis ve 1950°li yillarda artik farkli kompozit iiretim metotlart gelistirilmistir.
1961 yilinda cam fiber takviyeli kompozitlere nazaran daha iistiin 6zelliklere sahip ilk
karbon fiber takviyeli kompozitin patenti alinmistir [2].

Havacilik ve motor sporlari endiistrisinde hafif tasarim gerekliligi, karbon fiber
takviyeli kompozit malzemelerin talebini arttirmistir. Her gegen y1l kompozit malzeme
{iretimi asamali olarak artmaktadir. Iklim degisikligi etkileri, enerji kullanimi
optimizasyonunun ne derece 6nemli oldugunu ozellikle ulastirma sektoriinde
gdstermistir. Onde gelen ucak dreticileri Airbus, Boeing, EMBRAER ve Lockheed
Martin, birgok ticari ve askeri ugagin yapimi i¢in kullanilan termoset ve termoplastik
karbon takviyeli polimer malzemelerinin yiizdesini yavas yavas arttirmaktadir.
Otomotiv endustrisinde, ‘Formula One’ araglarinin gévdesinin yapiminda, agirlikli
olarak karbon fiber takviyeli kompozitler kullanilmaktadir. Proses kaynakli artik
gerilmeler ve sekil bozulmalar, daha biiyiikk hurda oranlarina ve/veya montaj islemi
sirasinda daha fazla zorluga yol agmasi sebebiyle Ureticiler icin hala blyik bir sorun
teskil ediyor. Deforme olmus parcalarin bir araya getirilmesi, par¢anin i¢ artik gerilme

diizeyinin artmasina neden olabilir, bu da par¢a performansini zayiflatir [15],[20].



1.1. Tezin Amaci, Katkisi ve icerigi

Kompozit imalat siirecinde proses parametrelerine bagli gerilmeler ve sekil
degisimi, hurda iirlin ¢iktis1 ve yeniden islem ile ekstra maliyetlere sebep olmakla
birlikte iiretilen {iriinlin aerodinamik veya mekanik performanslarina etki etmektedir.
Bu sebeple fiber ve matrisin davranislarinin incelenmesi 6nem arz etmektedir.

Surece dair pratik bilgilerin haricinde, artik gerilmeler, takim geometrisi ve
malzemesi, laminasyon plani ve otoklav proses sartlar1 gibi parametreleri baz alan
miihendislik yaklasimlart kompozit parcadaki nihai sekil degisikligine dair teorik
izlenebilirlik calismalara onciiliikk etmektedir.

Konuyla ilgili literatir calismalari ve bazi paket ticari yazilimlar mevcuttur fakat
bu tez c¢alismasi ile liretimde olusan 6zel ihtiyaglar1 yorumlayip ¢6ziim verebilecek
esnek, teorik bir proses simillasyon araci gelistirilmistir. Veri isleme, yorumlama ve
anlamli sonuglar alma bakimindan popiiler ve zengin kiitiiphane araglarma sahip
Python programlama dili ile ANSYS kiir simiilasyonundan alinan veriler
modellenerek, kalip ve nihai kompozit {iriin tiretilmeden 6nce *‘warpage’” ve “‘spring-
in”” mekanizmalar1 tayin edilerek tasarim parametrelerinin iyilestirilmesi ve sekil
degisikliklerinin tolerans degerleri i¢inde kalmasin1 saglayacak yaklagimlar
incelenmistir. Tolerans araliklarini belirlemek adina kiir sonrasi artik gerilmeler, dogal
frekans, rezonans ve MIL-STD-180H askeri test standartlarinda rastgele titresim
profilleri incelenmistir. Calismanin son kisminda Amerikan tip bir helikopterin
kompozit palinin kiirleme ve statik analizi yapilarak ¢aligmanin ¢iktilarinin ne kadar

kritik veriler tirettigi ifade edilmistir.



2. KOMPOZIT MALZEMELER VE URETIMi

Kompozit malzeme, birbiri icinde ¢6ziinemeyen iki veya daha fazla malzemenin
makroskobik diizeyde birlesiminden olusan bir yapidir. Bir bilesen ‘takviye’ olarak
adlandirilir ve bu bilesenin i¢inde gomiilii oldugu diger bilesen ‘matris’ olarak ifade
edilir. Takviye faz1 malzemesi lifler, pargaciklar veya pullar seklinde olabilir. Matris
faz malzemeleri ise genellikle takviyeyi bir arada tutan akiskan stirekli malzemelerdir.
Beton takviyeli ¢elik ve grafit liflerle takviye edilmis epoksi, kompozit sistemlere
ornek verilebilir. Seltloz lifleri ile takviye edilmis lignin matrisi birlesiminden olusan
odun ve Kkalsiyum, fosfat ve kolajenden meydana gelen kemik yapisi dogal

kompozitlere érneklerdir [18].

Fiber kompozit

Sekil 2.1: Takviye tipine gére kompozit malzemeler.

Kompozit malzemeler, standart heterojen malzemelerden farkli Ozeliklere
sahiptir. Zayif bir matrisle ¢evrelenmis giiclii liflere (siirekli veya siireksiz) sahip
yapidaki bu malzemelerde matris, lifleri dagitmaya ve ayni1 zamanda Yyikleri liflere
iletmeye hizmet eder [12].

Elyaf ve matris arasindaki bag, kompozit malzemenin iiretim agamasinda
olusturulur. Uretim prosesinin kompozit malzemenin mekanik 6zellikleri Gzerinde

temel bir etkisi vardir. Lifler, her biri 5 ile 15 mikrometre arasinda ¢apa sahip binlerce



liften olusur ve tekstil makinelerinde iiretilebilir. Bu lifler farkli formlar halinde satiga

sunulur [12]. Baslica elyaf malzemeleri soyle siralanabilir;

- Cam,

Aramid veya Kevlar,

Karbon,
- Boron,
Silisyum karbur [18].
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Sekil 2.2: Cam fiberin farkli formlar:.

Matris malzemeleri {i¢ ana gruba ayrilir;

- Polimerik matris: termoplastik recineler (polipropilen, polifenilen sulfon,
poliamid, polietereterketon vb.) ve termoset recineler (polyesterler, fenolikler,

melaminler, silikonlar, politretanlar, epoksiler).



- Mineral matris: silisyum karbir, karbon. Yiksek sicakliklarda kullanilabilirler.

- Metalik matris: aliiminyum alagimlari, titanyum alasimlari, yonlendirilmis

Otektikler [18].

Kompozitler, diisiik agirlik, korozyon direnci, yiiksek yorulma mukavemeti ve
daha hizli montaj gibi avantajlar ile gliniimiiz malzemelerinin 6nemli bir parcasi haline
gelmistir. Kompozitler, ugak yapilarindan golf malzemelerine, elektronik
ambalajlamadan medikal ekipmanlara ve uzay araglarindan ev yapimina kadar birgok
alanda kullanilmaktadir [18].

Kompozit malzemeler, degisken mekanik 6zellikleri ile tasarimcilarin zorlu
miihendislik problemlerini daha saglam ve daha hafif tasarimlar yaparak agsmalarini
saglar. Ayrica, kompozitlerin kullanimiyla karmasik sekilli parcalarin iiretilmesi,
metaller gibi geleneksel malzemelerin kullanimina gore daha kolaydir. Kompozit
malzemelerin iyi boyutsal stabilite, korozyon direnci, hasar yayiliminin yavashigi, iyi
yorulma mukavemeti ve yaslanma direnci gibi bir¢ok baska avantajli 6zelligi vardir.
Bu nedenle, kompozit malzemelerin kullanim1 otomotiv endiistrisi, insaat, havacilik,
uzay, silahlanma, gemi, elektrik-elektronik, spor ve eglence endiistrileri ve paketleme,
sanat ve dekorasyon gibi ¢esitli endiistrilerde yaygindir [7].

Bu ¢alisma, karbon fiber ve polimerik matris gruplarindan olan termoset epoksi
recinenin kombinasyonu ile dretilen karbon prepreg Uzerine yapilmistir. Karbon
prepreg, otoklav ile hava araci iiretim prosesinde sik¢a kullanilan bir kompozit tiirtidiir.
Karbon, prepreg ve diger kavramlar iiretim yontemleri ile bir sonraki kisimda detayl

sekilde izah edilmistir.

2.1.Karbon Kompozit Malzemeler

Karbon lifleri, agirlik¢a en az %92’den %100'e kadar oranlarda anizotropik
karbondan yapilir. Kompozit parcalar filament sarma, bant sarma, pultriizyon, vakum
torbalama, s1vi kaliplama ve enjeksiyon kaliplama gibi farkli yontemlerle Uretilebilir.
Birden fazla prekursorin bir araya getirilmesiyle elde edilen karbon fiber icin en
yaygin kullanilan prekiirsor tirii PAN (poliakrilonitril)’dir. Karbon fiberler, yapisina
ve kisitll igleme proses kombinasyonlarina bagli olarak diisiik yogunluk, yliksek

gerilme mukavemetine ve yiiksek modiile sahiptir (1000 GPa teorik limitine kadar).



Prekursorin hem yapist hem de kompozisyonu, ortaya c¢ikan karbon liflerinin
Ozelliklerini 6nemli 6lclde etkiler. Karbon fiber tretiminin temel prosesleri her ne
kadar benzerlik gosterse de yuksek performans triin elde etmek igin farkli prekirsorler

farkli isleme kosullar1 gerektirir [10].

2.1.1. Karbon Fiber: Prekirsor, Uretimi ve Ozellikler

PAN, karbon fiber tretiminin ana prekirséri konumunu, karbonlasmadan sonra
iyi ayarlanmis bir karbon agina doniisme yetenegi sayesinde pekistirir. Karbon fiber
morfolojisinin doniisiimii ve nihai fiziksel 6zellikleri elde etmesi, prekirsorin kimyasi
ve termal stabilizasyonu ile baslar [19].

Cok filamentli bir lifin 3000 (3K) ila 50000 (50K) filament ile egrilmesi sonucu

elde edilen elyaf, prekirsor fiber olarak tanimlanir [10].

PAM Prekiirsor
Pampa Filtre
QL=
— | —
Besleme O g Protafiher
Daghitma
Flakas Kaoajulasyon hanyosu

Sekil 2.3: PAN prekdrsor Gretimi.

Karbon fiber dretiminde prekiirsor, kendi temel kimyasina bagli olarak
200-400°C arasindaki sicakliklarda oksitlenir. 1600°C'ye kadar olan sicakliklarda
oksitlenmis prekiirsér, hidrojen, oksijen, azot ve diger karbon dis1 elementlerin

¢ikarilmasiyla karbonize olur [10].



Realktfin Reakifir

Earhon
¥ = &4 Fiher
=

~a]

sk

17 ==

Stabilizasyon Prosesi Karbonizasyon Prosesi

] 11 rﬁ, rad
r T f K b
L T

Yiizey Islemi ve Olclilendirme Prosesi

Sekil 2.4: Karbon fiber Gretim dongusu.

PAN lifleri mekanik o6zelliklerini gelistirmek i¢in uzunluklarinin bes ila on
katina kadar uzatilir ve sonra ti¢ 1sitma isleminden geger. Stabilizasyon adi verilen ilk
islemde, sonraki yiiksek sicaklik siireglerinde boyutlarini dengelemek igin lifler
200-300°C sicaklik araligindaki firindan gegirilir. Karbonizasyon adi verilen ikinci
islemde, 1000 ve 1500°C arasinda azot veya argon atmosferinde pirolize edilir. Piroliz,
karmasik organik bir maddenin 1s1 yoluyla daha basit bir yapiya ayrismasi olarak
tamimlanir. Grafitizasyon olarak adlandirilan son islemde, 2500°C civarlarina kadar
1s1l islem uygulanir. Lifler, son iki 1sitma igsleminde daha yiiksek 1s1l dayanima sahip
yapiya gelistirilmesi igin gerilim islemine de tabi tutulabilir [18].

Bu ¢ adimhik 1si1l islem sdrecinin sonunda, kompozit yapilarda
kullanildiklarinda liflerin tutunma kuvvetini gelistirmek ve ILSS degerini artirmak igin

yiizey 1s1l islemine tabi tutulur. Daha sonra bir makarada toplanirlar [18].

Germe B ]
O Q Stabilizasyon (200-300°C)
Karbonizasyon (1000-1500°C)
Gralitizasyon (2500°C)
Yiizey Islemi

Sekil 2.5: Karbon fiber iiretim sematik gosterimi.
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Sekil 2.6: Karbon fiber tretimi kimyasal bag semasi.

Karbon fiber, olaganiistii gii¢ ve sertlikle birlikte hafif olmalar1 sayesinde yiiksek
performansli uygulamalar i¢in umut verici bir malzeme olarak tiim diinyanin dikkatini
cekmistir. Bazi piyasa tahmin raporlarina gore, kiiresel karbon fiber talebi 2015
yilindaki 58 binden 2022 yilina kadar 120 bin tona ¢ikacaktir. Benzer biiyliime egilimi
karbon fiber kompozitlerde de gozlenmistir. Bu durum, karbon fiber kompozitlerin
yakit verimli kullanimi i¢in hafif ¢oziimler saglama yetenegine atfedilmektedir [19],
[48].

120.5

Talep miktar: (Bin ton biriminde)

Sekil 2.7: Karbon fiber talebinin yillara gore artis grafigi .



Kiiresel baslica karbon fiber iireticileri Sekil 2.8’de o6zetlenmistir. PAN
prekirsor sistemi ile tahmini karbon fiber iiretim kapasitesine gore siralanan listede
diger bir anizotropik prekirsor olan ’pitch’ tahmini kapasiteleri de ifade edilmistir
[10].

Uretici Kapasite  [t]

PAN Pitch

Toray Industries 9100

Toho Tenax (Teijin) 8200

Mitsubishi Rayon/Grafil 4700

Zoltek 3500

Hexcel 2300

Formosa Plastics 1750

Cytec Engineered Materials 1500 360

SGL Carbon Group/SGL 1500

Technologies

Mitsubishi Chemical 750

Nippon Graphite Fiber 120

Sekil 2.8: Kiresel karbon fiber Ureticilerinin kapasiteleri.

Karbon fiberler mekanik 6zelliklerine gore su sekilde siniflandirilir;

- Ultra yuksek modul (UHM) (>500 GPa),
- HM (>300 GPa),

- Orta modul (IM) (>200 GPa),

- HT mukavemet (>4 GPa) [10].

2.1.2. Polimer Matrisler (Termoset ve Termoplastik Recine)

Elle yatirma, recine transferi ile kaliplama veya RTM ve otoklav gibi termoset
kompozitler icin bir dizi imalat yéntemi mevcuttur. Termoset recineler, belirli bir
zaman araliginda 1s1 uygulanarak kirlendiklerinde sertlesir. Bununla birlikte, bir
termoset regine, 1sitildiginda veya kiirlendiginde, islem geri dondiiriilemezdir, bu da
recinenin  sicaklikla sekillendirme veya Kkir isleminden sonra yeniden
sekillendirilemeyecegi anlamina gelir. Bir termoset re¢ine 1sitildiginda kimyasal

reaksiyon olarak regine molekiilleri arasinda U¢ boyutlu (3-D) baglar (kimyasal ¢capraz



baglama veya bazen polimerizasyon reaksiyonlari olarak adlandirilan) meydana gelir.
Bu nedenle, kiir sonrasi, termoset regineleri yiiksek sicakliklarda gii¢ ve sekillerini
korumakta ve tekrar 1sitildiginda sivi hale gelmemektedir. Ama belli bir sicakligin
lizerinde, termoset re¢inesinin mekanik 6zelliklerinde dramatik bir diisiis gozlenir. Bu
sicaklik cam gecis sicakligi (Tg) olarak adlandirilir. Tg, zaman, sicaklik ve basing gibi
belirli kir dongiisii parametrelerine bagli olarak her termoset reginesi i¢in farklilik
goOsterir. Termoset recine, Kkirlemeden once diisiik sicakliklarda sivi halde
kalabildiginden, re¢ine matrisine siirekli fiber takviyeleri gomiilebilir. Bu nedenle
termoset kompozitler, farkli fiber takviyelerle kullanilabilmek adina ¢esitlendirmeye
elverislidir. Epoksi, vinil ester, furan, siyanat ester, bismaleimide, fenolik regine ve
doymamis polyester, fiber takviyeli kompozitlerde kullanilan termoset reginelerine
ornek olarak verilebilir [7].

Epoksi recineler, en yaygm kullanilan reginelerdir. Epoksi diger polimer
matrislerden daha pahali olmasina ragmen, en popililer PMC matrisidir. Uzay
uygulamalarinda kullanilan polimer matrislerin tigte ikisinden fazlas1i epoksi
tabanlidir. Epoksinin en ¢ok kullanilan polimer matris malzemesi olmasinin ana

nedenleri sunlardir;

- Yiksek mukavemet,

- Diistik viskozite ve diisiik akis hizlari, liflerin iyi bir sekilde islanmasini
saglamasi ve iglem sirasinda liflerin yanlis hizalanmasini 6nlemesi,

- Kiir esnasinda diisiik uguculuk,

- Diistik ¢ekme oranlari, epoksi ve takviye arasindaki bagin kayma gerilimine
egilimini azaltmasi,

- Belirli 6zellik ve isleme gereksinimlerini karsilamak i¢in yirmiden fazla sinifta

konfigiire edilebiliyor olmasi [18].

Termoplastik kompozitler farkli iiretim ydntemleri ile islenebilirler. Ornegin,
otoklav, diyafram kaliplama ve kompresyon kaliplama en yaygin kullanilan
yontemlerdir. Termoplastik regineler, 1sitildiginda yumusar ve sogutulduklarinda da
sertlesir ve katilagir. Bir termoplastik regine sistemini, re¢inenin molekiiler yapisinda
kimyasal bir degisiklige neden olmadan gerektigi kadar 1sitip sogutmak miimkiindiir.
Bu da termoplastik re¢ine kompozitlerinin {iretim siirecinin geri dondiirtilebilir oldugu

anlamina geliyor. PET, polipropilen, polikarbonat, PBT, vinil, polietilen, PVC, PEI ve
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naylon yaygin olarak kullanilan termoplastik reginelere ornek olarak verilebilir.
Termoplastik kompozitler, kisa lif takviyesi ile termoplastik kompozitler, kompozit
endiistrisinde yaygin olarak kullanilmaktadir ve bu tlr termoplastik kompozitler
genellikle takviye olarak cam veya karbon fiber igerirler. Ancak, son on yildir,
Ozellikle otomotiv endustrisinde uzun fiber termoplastik kompozit uygulamalar
gormek miimkiin olmustur. Bu malzemelerin ayarlanabilir ve g¢ogaltilabilir fiber
uzunluk dagilimi, yiiksek verimlilik ve kisa proses sureleri gibi 6zellikleri malzeme

yapisi Ve iiretim siiregleri agisindan avantajlari vardir [7].
2.1.3. Kompozit Lamina ve Laminasyon Makro Mekanik Incelemesi

Lamina (katman olarak da adlandirilir), tek yonlii liflerden veya o6rgii liflerinden
olusan matrisle birlesmis diiz bir katmandir. Laminasyon ise kompozit laminalarin st
uste serimi ile olusur. Her katman gesitli yonlenme ile yerlestirilebilir ve farkli
malzeme sistemlerinden olusturulabilir [12].

Bir kompozit malzeme iki veya daha fazla bilesenden olusur; bu nedenle, bu tiir
malzemelerin analizi ve tasarimi metal gibi geleneksel malzemelerden farklidir.
Kompozit yapilarin mekanik davraniglarini analiz etme yaklasimi Sekil 2.9’da sematik
olarak ifade edilmistir [12].

Oncelikle, kompozit bir laminanin ortalama &zellikleri, bilesenlerin ayri ayr
Ozelliklerinden yola ¢ikarak bulunur. Bu Ozellikler sertlik (stiffness), mukavemet,
termal ve nem genlesme katsayilarini igerir. Ortalama 6zellikler laminanin homojen
oldugu distinilerek elde edilir. Bu seviyede, bir lamina sertlik (stiffness) ve
mukavemet gereksinimleri i¢in optimize edilebilir. Buna laminanin mikro mekanigi
denir [12].

Daha sonra tek yonli/iki yonli lamina icin gerilme-gerinim iligkileri gelistirilir.
Ydukler, lamina simetri ekseni ana yonleri boyunca veya eksen dis1 uygulanabilir.
Ayrica, sertlik (stiffness), termal ve nem genlesme katsayilari ve ag¢ili lamina
mukavemetleri i¢in iliskiler gelistirilir. Laminanin hata ve hasar teorileri, laminanin
gerilme ve mukavemet 6zellikleri iizerine kuruludur. Buna laminanin makro mekanigi
denir [12].
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Sekil 2.9: Kompozit yapilarin analiz yaklagimi semasi.

Kompozit malzemelerden iiretilmis bir yap1, genellikle birbiri Gizerine serilmis
cesitli laminalardan meydana gelmis bir yapidir. Tek bir laminanin makro mekanigini
bilen biri, laminasyonun makro mekanigini gelistirir. Tim laminasyonda sertlik
(stiffness), mukavemet, termal ve nem genisleme katsayilari bulunabilir. Laminasyon
hata teorisi, gerilmelere ve her laminaya uygulanan hata teorilerine dayanir. Bu
kompozit analizi bilgisi kompozitlerden yapilmis yapilarin mekanik tasariminin
temelini olusturabilir. [12].

Kompozit tasarimecisinin parcalarin temel yapist olan "fiber + matris"
karisiminin geometrik ve mekanik 6zelliklerini tam olarak anlamasi ve bilmesi temel
onem tasimaktadir [12].

Lamina, genellikle 0,005 in¢ (0,125 mm) kalinliga sahip kompozit bir
malzemenin ince katmanidir. Bir laminasyon, lamina kalinli§i yOniinde bu tiir
laminalarin bir kisminin Ust Uste serilmesi ile olusturulur. Bir otomobilde yaprak yayl
slispansiyon sistemi gibi bu laminasyonlardan yapilan mekanik yapilar, egme ve
bikme gibi ¢esitli yiiklere maruz kalirlar. Bu tiir lamine yapilarin tasarimi ve analizi,

laminasyondaki gerilme ve gerinim hakkinda bilgi gerektirir. Ayrica, hata ve hasar
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teorileri, sertlik modelleri (stiffness) ve optimizasyon algoritmalar1 gibi tasarim
araglar1 bu laminasyon gerilme ve gerinim degerlerine ihtiyag duyar [18].
Yiik altindaki elastik cisimlerin mekanik davranislar1 (elastiklik teorisi)

incelendiginde, asagidakileri dikkate almak gerekir:

- Strese maruz kalan elastik bir yap1, geri dondrtlebilir bir sekilde deforme olur,

- Yapmin her bir noktasinda, sadece normal gerilme olan ana dizlemleri
tanimlayabiliriz,

- Bu dizlemdeki normal yonlere ana gerilme yonu denir,

- Yapmin bir noktasini ¢evreleyen kiiciik bir malzeme kiiresi ylike maruz
kaldiktan sonra elipsoit olur,

- Elipsoidin ana gerilme yonlerine gore uzaysal konumu, g¢alisma altindaki
malzemenin izotropik ya da anizotropik olup olmadigini karakterize etmemizi
saglar. Sekil 2.10 bu olguyu gosterir. Sekil 2.11 izotropik bir Ornegin

deformasyonunu ve anizotropik bir 6rnegi gosterir [18].

Izotropik bir malzemenin ézellikleri malzemenin her yoniinde aynidir. Ornegin,
celik malzemenin Young modull her yonde aynidir. Anizotropik malzemenin bir

noktasinda malzeme 6zellikleri her yonde farklidir [12].

Stress uygulanmadan énce

LN ..

Stress uygulanmasi

L pHcRal Anizotropik malzeme

Sekil 2.10: Izotropik ve anizotropik malzeme yiik altinda sekil degisimi.
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Izotropik bir plakaya uygulanan boylamsal yiiklemenin boyuna yonde bir uzama
ve enine yonde bir daralma olusturacagini diislinebilirsiniz. Anizotropik bir plakaya
uygulanan yiikiin aynisi, boylamsal uzant1 ve enine daralmaya ek olarak agisal bir
deformasyon olusturur. Basit diizlem stresi durumunda gerilme-gerinim iliskilerini

kullanarak elastik sabitleri elde edilebilir [12].

Izotropik malzeme Anizotropik malzeme

]

e — — ——— —

Sekil 2.11: Izotropik ve anizotropik malzeme yiik altinda yer degistirmesi.

Mekanik bir yap1 dig yiiklere maruz kalir, bu yik ylizey ve govde kuvvetleri
olarak davranir. Bu kuvvetler yapida i¢ yUkler ile sonuglanir. Yapidaki tim noktalarda
ic yiklerin bilinmesi esastir ¢linkii bu yuklerin yapida kullanilan malzemenin
mukavemetinden daha az olmasi gerekir. Birim alan basina yiikiin yogunlugu olarak
tanimlanan gerilme bu bilgiyi belirler ¢linkii malzemenin mukavemeti gerilme
cinsinden ifade edilir [18].
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Sekil 2.12: Sonsuz kiguk kipteki gerilmeler.

Bir yapmin icindeki yiklerin bilgisi kadar dis yukler nedeniyle
deformasyonlarini bilmek de 6nemlidir. Ornegin, i¢ten yanmali motordaki bir piston,
akma kuvvetlerinden daha buyik gerilme olusturmayabilir, ancak asirt deformasyon
motora hakim olabilir. Ayrica, yapida gerilme bulmak genelde deformasyon bulmay1
gerektirir. Bunun nedeni, bir noktadaki gerilme durumunun alt1 bileseni olmasidir,

ancak sadece (¢ guc dengesi (her yonde bir tane) denklemi vardir [18].
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Sekil 2.13: Sonsuz kugik yizeyde normal ve kayma gerilmeleri.

Deformasyon bilgisi, gerinim cinsinden belirtilir ve yapmin boyut ve
geometrisine gore degisim goOsterir. Bir noktadaki gerinim, genel olarak bir sag
koordinat sistemindeki sonsuz kii¢iik bir kiibik iizerinde tanimlanir. Yiikler altinda,

sonsuz kuglUk kipln kenarlarinin uzunlugu degisir. Kiipiin yiizleri de bozulur.
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Uzunluk degisimi normal gerinime karsilik gelirken ¢arpilma, kayma gerilmesine
karsilik gelir. Sekil 2.13’te, kiipuin yuzeyinde gosterilmistir [18].

Uc denge denklemi, bir noktadaki alti gerilme bilesenini tanimlamak igin
yetersizdir. Dogrusal elastik ve bir noktada kiiciik deformasyon, gerilme ve gerinime
sahip olan bir yapt Hooke yasasi olarak adlandirilan alt1 eszamanli dogrusal denklemle
iligkilendirilir. Bir noktada 15 bilinmeyen parametre vardir; alt1 gerilme, alt1 gerinim
ve U¢ deformasyon. Hooke yasasinin alti eszamanli dogrusal denklemiyle
birlestirildiginde, alt1 gerinim-deformasyon iliskisi ve ti¢ denge denklemi 15
bilinmeyenin ¢6zumi icin 15 denklem verir. Gerinim-deformasyon ve denge
denklemleri diferansiyel denklemler oldugundan, tam ¢6ziimler igin sinir kosullarini
bilmeye tabidirler [18].

Uc boyutlu gerilme durumundaki dogrusal izotropik malzeme igin, Hooke'un
x-y-z ortogonal sistemdeki bir noktada gerilme-gerinim iligkileri asagida matris
formunda belirtilmistir [18];
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v, Poisson oranini ifade ederken kayma modiilii G, iki elastik sabiti E ve v ye

bagli bir fonksiyondur.

G=—2 (2.3)

T 2(1+v)

Denklemdeki 6 x 6 matris (2.17) izotropik maddenin uyumluluk (compliance)
matrisi [S] olarak adlandirilir. Denklem (2.17) ‘deki uyumluluk matrisini ters
cevirerek elde edilen 6 x 6 matrise (2.18), izotropik maddenin sertlik (stiffness) matrisi
[C] denir [18].

Bir noktada 21 bagimsiz elastik sabiti olan malzemeye anizotropik madde denir.
Bu sabitler belirli bir noktada bulundugunda, gerilme-gerinim iligskisi o noktada
gelistirilebilir. Bu sabitlerin, eger madde homojen degilse noktadan noktaya
degisebilecegini unutulmamalidir. Bu malzeme homojen olsa bile, bu 21 elastik sabiti
analitik ya da deneysel olarak bulunmasi gerekir. Bununla birlikte, bir¢ok dogal ve
sentetik materyaller malzeme simetrisine sahiptir ve elastik 6zellikler simetrinin
yonleriyle aynidir, ¢iinkii simetri i¢ yapida vardir. Neyse ki, bu simetri bagimsiz elastik
sabitlerin sayisint, 6 x 6 sertlik [C] ve 6 x 6 uyumluluk [S] matrisleri i¢indeki sabitlerin
bazilarini sifirlayarak veya iliskilendirerek azaltir. Bu, ¢esitli elastik simetri tiirleri i¢in

Hooke yasasi iliskilerini basitlestirir [18].

2.1.3.1. Tek YOnlU Lamina

cozgil
atky ¥

M

-~

1

boyuna yon
Tek Yonlii Lamina T'ek Yonli Kumag

Sekil 2.14: Tek yonlu lamina.
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Prepreg dreticisi, prepregler i¢in gergek agirlik ve agirliga gore regine yiizdesi
bildirir. Farkl liflerin her biri farkli bir yogunluga sahiptir ve bu da ayni lif hacmi
yiizdesinde farkli yogunlukta kompozit Uretimine neden olur. Fiber hacmi, Uretilen
kompozitlerin 6zelliklerini tanimlamak i¢in kullanildigindan, agirlik kesri ve fiber

hacmi doniisimi igin asagidaki denklemler kullanilabilir;

We PcUc Pc
Vi =2w, =1-V. (2.5)

Pr

- Ws: Fiber agirlik kesri
- wi: Fiber agirligt
- W kompozit agirligi

Fiber yogunlugu

=

- po
- pe . Kompozit yogunlugu
- o+ Fiber hacmi

- Vi: Fiber hacim kesri

- Va: Matris hacim kesri

- pn: Matris yogunlugu

Kompozit bir yapida c¢ogu fiber tipinin mekanik ve fiziksel oOzelliklerini
raporlamaya elverisli, kolayca elde edilebilen ve tekrarlanabilir fiber ylizdesi %60'tr.
Farkli fiber hacimlerinde ve farkli fiberler icin enine yonde, kayma ve basma
Ozellikleri matrisin ve lifin etkilesimine bagli olarak degiskenlik gosterecektir. Bu
degerler, cesitli yonlerde serilmis fiberlere sahip bir laminasyonun &zelliklerini
hesaplamak i¢in kullanilabilir. Bunu yapmak icin lamina yonlenmesini ifade eder bir

metot tanimlanmalidir [31].
2.1.3.2. Orgu Elyaf Lamina

Kumaglar iki dik yonde yonlendirilmis liflerden olusur: biri ¢zgu (warp), digeri
ise atki (weft) yonii olarak adlandirilir. Atks iplikleri, sabit bir deseni izleyerek, ¢ozgu

ipliklerinin altindan ve tstiinden gecerek birbiri Gizerine dokunur. Sekil 3.9a, her atki
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bir ¢0zgu ipliginin {izerine, sonra da bir ¢6zgl ipliginin altina devam ettigi diz bir
Orguyt gosterir. Sekil 2.15°te, her ¢dzgu ipligi, besinci ipin altina girmeden once 4 atki
ipliginin {izerinde gider. Bu nedenle, buna "5 harness satin" denir. Kumaslarin elastik
Ozelliklerini yakinsamak adina (yaklasik %15), 90 derece agiyla birbiriyle kesisen iki

tek yonlu lamina olusumu g6z 6niinde bulundurulabilir [12].

Plain dokuma Satin dokuma Twill dokuma

Sekil 2.15: Orgu elyaf lamina.

2.1.3.3. Lamina YoOnlenmesi

Modern kompozit kullanmanin avantajlarindan biri, fiberlerin farkli ylk
gerekliliklerine yanit verecek sekilde yonlendirilebilme potansiyelidir. Bu, kompozit
tasarimcinin - malzemeyi, her laminadaki fiber yonlerini ve laminalarin nasil
diizenlendigini (stack-up ve serim plani) géstermesi gerektigi anlamina gelir [31].

Serim planlarinda ve ¢alismalarda kullanilmak tizere fiber yonlenmelerini ifade
eder bir kisa kodlama uyarlanmistir. Her bir lamina, referans (x) eksenine gore,
fiberlerin yonunt derece cinsinden temsil eden bir sayiyla gosterilir. Hem bant hem de
kumas yapt liflerinin 0° yonu, normalde en biiyuk yikin bulundugu eksen ile hizalanir
Art arda gelen laminalar eger agilar1 farkliysa kodda bir egik ¢izgi ile ayrilir [31].

Geometrik orta diizlem, laminasyonun simetrik olup olmadigini belirlemek igin
referans ylizeydir. Genel olarak, diizlem dis1 gerinimlerin, laminasyon bikilme ve
gerilmelerinin, analizin karmasikliginin azaltilmasi igin, simetrik laminasyonlar
kullanilmalidir. Ancak, bazi kompozit yapilar geometrik simetriye ulasabilir, bu

ylizden tek bir lamina (izerinde simetri, eger iiretimi sinirliyorsa, gerekli degildir. Orta
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duizlem simetrik laminasyon olusturmak i¢in orta diizlemin {izerindeki her katman igin
orta diizlemin altinda ayni katman (aym: kalinlik, malzeme Ozellikleri ve agisal
yonlendirme) bulunmalidir [31].

Tum laminasyonlar diizlemde ortotropik davramiglar elde etmek igin
dengelenmelidir. Dengeyi saglamak i¢in, +8 pozitif agiyla ortalanmis her katman i¢in
ayni kalinliga ve malzeme 6zelliklerine sahip -8 oraninda benzer bir katman olmalidir.
Laminasyon yalnizca 0° ve/ veya 90° katmanlar igeriyorsa, denge i¢in gerekli kosullari
saglar. Laminasyonlar orta diizleme gore simetrik olup dengeli olmayabilir veya tam

tersine dengeli ama asimetrik olabilir [31].
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Sekil 2.16: Farkli lamina yonlenmeleri gosterimi.
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2.1.4. Prepreg Yapisi

Prepreg, belirli oranda polimer matris (regine) emdirilmis liflerden olusan
kiirlemeye hazir Grtndlr. Prepregler, 3 ile 50 in¢ arasinda standart genigliklerde
bulunurlar. (76 ila 1270 mm). Polimer matrisin termoset mi yoksa termoplastik mi
olduguna bagh olarak prepreg, bir buzdolabinda veya oda sicakliginda saklanir.
Prepreglerin manuel veya mekanik olarak farkli yonlerde serimi ile kompozit yapilar
olusturulabilir. Akabinde yiiksek basing ve sicakliklar altinda vakum torbalama ve

kiirleme islemi ile parga tiretimi gergeklestirilebilir [18].

Kontrollii Isitma Elemanlar

O N ¢

Arka Yiizey
Ayirica Film

Fiber Toplayict Toplama

E Rulosu
Fiber Paketi | 5O |

Regine Banyosu

Sekil 2.17: Prepreg iiretim akist.

Sekil 1.14'te, bir prepregin nasil iiretildiginin semas1 gosterilmektedir. Bir dizi
lif re¢ine banyosundan gegirilir. Daha sonra, re¢ine emdirilmis lif yapisinin kiir
tepkimesini gelistirmek amaciyla (A fazindan B fazina gegis) 1sitilir. Termoset
recinelerin {i¢ fazi1 vardir: A, B ve C. Regineler, recinenin kat1 ya da sivi olabilecegi,
ancak 1s1 uygulandiginda akabilecegi A fazinda iiretilir. B fazi, termoset regine ile
prepreg lretilirken reaksiyonun orta asamasidir. Bu asama, grafik/epoksi gibi
kompozit katmanlarin kolay islenmesini saglar. C fazi, termoset recine reaksiyonunun
son asamasidir. Bu faz, kompozit parga iiretimi esnasinda kompozit katmanlarin
kiirlenisi esnasinda meydana gelir. Re¢ineyi tamamen kiirlemek i¢in B fazinda 1s1 ve
basing uygulanabilir. Bu asama geri dondiiriilemez ve ¢éziinmez sertlesmis yapi ile
sonuglanir. B fazina ge¢mis prepreg makaraya sarilarak sirtina bir ayirict film
uygulanir. Ayirict film, prepreglerin depolama sirecinde birbirlerine yapismasini
Onler [18].
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Sekil 2.18: Reg¢inenin karbon kumasa emdirilmeden 6nceki hali.

Polimer matris kompozit imalat teknikleri, filament sargi (genellikle boru ve
tanklarin kimyasallar1 islemesi i¢in kullanilir), otoklav (diisiik bos icerik ve yliksek
kalitenin 6nemli oldugu yapilar i¢in karmasik sekiller ve diiz paneller yapmak i¢in
kullanilir) ve regine transfer kaliplama (kisa iiretim kosular1 gerekli oldugundan
otomotiv endiistrisinde yaygin olarak kullanilir) seklinde ii¢ ayr1 kisimda incelenebilir
[18].

Prepreglerin 1slak serime gore avantajlari;

- Prepregler kuru liflerin tutunma hasarini azaltir,

- Kisa liflerin daha iyi dagilmasini saglayarak laminasyon Ozellikleri daha
gelismistir,

- Prepregler, karigtirilmasi zor veya 0zel regine sistemlerinin kullanimina izin
verir,

- Kullanimdan once analiz firsati bulundugundan daha fazla tutarliliga
uygundur,

- Isil proses, liflerin diizgiin sekilde yerlesmesi ve reginenin hareketi ve
kirlemeden 6nce gazdan arindirmak igin daha fazla zaman saglar,

- Yiiksek kiir basinc1 bosluklart azaltir ve fiber 1slatmayi iyilestirir,

- Cogu prepreg, prosesleri iyilestirmek igin 6zel sistemler olarak optimize
edilmistir [31].
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2.2. Kompozit Parca Uretim Ydontemleri

Uretimde, stirekli fiber kompozitler gerekli mukavemet dzelliklerini saglamak
adina katmanlarin istenilen yonlere yonlendirilmesi ile lamine edilir. Bu yapi, farkli
serim kombinasyonlarinin gergeklestirilebilecegi laminasyon olarak adlandirilir.
Ornegin, simetrik ve dengeli bir laminasyonun orta diizlemine gore simetrik bir serim
seti vardir [7].

Kompozit sanayide, c¢esitli tiretim siiregleri mevcuttur ve her surecin
uygulanmas1 maliyet, tasarim kriterleri, gerekli kalite ve miktar gibi farkh
parametrelere baghdir. Kaliplar yardimiyla belirli iiretim yontemleri kullanilarak
tiretimi gergeklestirilen kompozitler frezeleme ile son sekillerini alip delik delme
islemleri ile montaj operasyonlarina hazir hale getirilmektedir [11]. Termoset ve
termoplastik kompozitler i¢cin 6nemli {iretim siireclerinden bazilar1 asagidaki

paragraflarda agiklanacaktir.
2.2.1. Elle Yatirma

Elle yatirma yonteminde ¢ogunlukla 6rgi kumasi ya da kuru takviye, kaliba elle
yerlestirilir. Elle yatirma islemi sirasinda, diisiik viskozite recinesi her bir katmani
beslemek icin kullanilir. Uretilmesi planlanan miktarlar kiiglik oldugunda bu ydntem

uygulanabilir [7].
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Sekil 2.19: Elle yatirma yontemi sematik gosterimi.
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2.2.2.RTM

Termoset kompozitler i¢in sivi sekillendirme islemlerinden biri olan regine
transfer kaliplama (RTM) isleminde, kuru bir laminasyon metal iki pargali bir kaliba
yerlestirilir ve kalip pargalar1 birbiri tizerine kapatilir. Sonra, basingh diisiik viskozite
recine giris kanallar1 kullanilarak kalibin igine inflize edilir. Kalibin iginde sikisan
havanin ¢ikisini kolaylagtirmak i¢in, bazen belirli hava deliklerinde vakum uygulanir.
Bu yontemle ¢ok siki toleranslar elde edilebilir. Ayrica, gerektiginde kalibin igine

1siticilar yerlestirilerek kiirleme islemi hizlandirabilir [7].

‘W\\{\\\\I\\‘\\\\

Adim 1:Preformun Yiiklenmesi Adim 2: Regine Enjekte Edilmesi

N
Adim 3: Kiirleme Adim 4:Kaliptan Alma

Sekil 2.20: RTM prosesi sematik gdsterimi.

2.2.3. Otoklav

Kompozitler i¢in bir diger 6nemli iiretim siireci olan otoklav prosesi, genellikle
havacilik sanayisinde tercih edilir. Bu yontemle yiiksek kaliteli kompozit parcalar
uretilebilir. Ancak bu yontem ciddi zaman gerektiren bir yontemdir. Otoklav
prosesinin ana adimlar1 su sekilde siralanabilir; prepreg hazirlanmasi, kalip
hazirlanmasi, prepreglerin parca liretilmek lizere kaliba yerlestirilmesi, parcanin

kirlenmesi, parganin kaliptan ¢ikarilmasi ve parca kontrolii [7].
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bandi
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Sekil 2.21: Otoklav proses dncesi vakuma alma islemi.

Prepregler, tasarlanan boyutta ve her katman icin istenen yonlerde Kesilir.
Kalibin Uzerine serim konfigiirasyonuna gore yerlestirilirler. Daha sonra prepreg,
kompozitin kirlenmesi icin kalipla birlikte vakum ile paketlenir. Son olarak, vakum
torbalanmis montaj, 1s1 ve basing uygulandig1 otoklav igine konur ve belirli bir kir
dongusunde prosese tabi tutulur. Diyafram kaliplama termoplastik kompozitler
uretmek icin uygulanan bir termoform sirecidir. Bu islem sirasinda, diiz laminasyon
bir 6n forma iki diyafram arasinda konumlandirilir ve bu bir kaliba kisilir. Daha sonra
laminasyon, diyafram ve kalip igeren iiretim montaji bir otoklav makinesine
yerlestirilir. Gerekli proses sicakligi ve basing otoklav ortaminda uygulanir. Otoklav

kullanim1 nedeniyle, bu siire¢ yiiksek kaliteli tiriinler verir [7].

Basing (1-10 bar)

Vakum
Sicak hava
akist Vakum naylonu >

Kalip

Sekil 2.22: Otoklav proses semasi.
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2.3. Otoklav Proses Kaynakh Deformasyonlar

Istenilen formu vermek iizere islenebilen, bikilebilen veya preslenebilen
metallerden farkli olarak, kompozitler i¢in malzeme nihai par¢a formunda sekillenir.
Kompozit malzeme bilesenleri, islem sirasinda karsilasilan g¢evresel kosullardaki
degisikliklere farkli tepkiler verir. Kimyasal olarak, takviye lifler proses dongusu
sirasinda 6nemli bir degisiklik yasamazlar. Diger tarafta termoset polimer matrisi
polimerizasyon sirasinda %6 ' ya kadar daralir. Kimyasal deformasyonlarin yani sira,
kirleme esnasinda termal deformasyonlar da vardir. Takviye lifler fiberin ekseni
boyunca soguma esnasinda ¢ok az termal deformasyon gosterir. Diger taraftan,
polimer matris, daha yiiksek bir termal genleseme katsayisina sahiptir. Kompozitlerin
bilesen malzemeleri, kiirleme sonrasi siirekliligi korumak igin iyi bir sekilde baglanmis
ve diizgiin bir sekilde deforme edilmis olmasi1 gerektiginden, bu deformasyonlar
kompozit icinde dengelenir ve artik gerilimler tetiklenir. [8].

Boyut degisimlerine neden olan faktdrler arasinda reginenin Kur esnasinda
hacimsel daralmasi, fiber ve matrisin termal genlesme katsayilarindaki uyumsuzluk ve
kalip-parc¢a etkilesimi ve isleme kusurlar1 sayilabilir. Tipik kompozit parc¢a i¢in bu

parametrelerin katkilar1 Sekil 2.23’te gosterilmistir [8].

CTE (Termal Genlesme Katsayist) farka
Regine Kiir Cekmesi
Kalip/Parga Etkilesimi vs.

10%

Sekil 2.23: Etkin parametrelerin deformasyona etkilerinin yiizdesel dagilima.

Fiber takviyeli malzemelerin anizotropik yapisindan dolayi, termal genlesme
katsayilar1 ve mekanik 6zellikleri fiber yonlendirmeye hassastir. Bu nedenle, lamina

serim plani ¢arpilmalar1 etkileyen énemli bir faktordur. Asimetrik serimler icin artik
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gerilmeler kalinlik yonl boyunca dengelenmez ve yuk momenti tetiklenir. Bu yik
momentleri buyik carpilmalara neden olabilir. Simetrik laminasyonlar igin, artik
gerilmeler kalinlik yonii boyunca dengelenir ve deformasyonlar ¢ogunlukla termal
genlesme katsayisinin boyuna ve enine yonlerdeki farkindan kaynaklanir [8].
Kompozit malzemelerde meydana gelen “‘warpage’” ve *‘spring-in’’ gibi
deformasyonlar tekrar isleme ihtiyaclari ile proses maliyetlerini arttirir. Ayrica bu
deformasyonlar matris mikro catlaklarina neden olur ve mekanik 6zellikleri zayiflatir.
Deformasyonlar genellikle kompozit pargalarin montaj islemini zorlastirir. Bu
nedenle, parca kalitesini artirmak, maliyeti diisirmek ve montaj icin tolerans

gereksinimlerini saglamak adina etkili boyut kontrolii son derece arzu edilir [8],[47].

Sekil 2.24: Otoklav, kir profili ve polimerizasyon sematik gosterimi.

Kompozit imalat i¢in geleneksel boyut kontrol islemleri dogru ve kullanish
modellerin  olmamast nedeniyle c¢ogunlukla deneme-yanilma yaklagimlarina
dayanmaktadir. Sonlu eleman analizi (FEA) miihendislik analizi i¢in etkili ve yaygin
olarak kullanilan bir ara¢ olmasina ragmen, kompozit modelleme icin FEA, daha
karmasik geometrik modelleme ve kafes isleminin yani sira kompozitlerin katman
tabanli yapisi nedeniyle daha biiylik miktarda parametre girig ¢aligmasi gerektirir. Bu,
kullanicilar i¢in kapsamli FEA bilgisine ve becerilerine ihtiya¢ duyar. Geometri
karmasik hale geldiginde ve diigiim ve elementlerin sayisi arttifinda hesaplama
genellikle zaman alir. Tiim bunlar onun endiistrideki uygulamalarimi kisitliyor. Bu
nedenle, tasarim agamasinda erkenden pratik ve proaktif boyut kontroll elde etmek

icin kompozit tasarim i¢in kullanigh bir miithendislik arac1 gelistirmek son derece arzu

edilir [8].
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2.3.1. Etkin Parametreler

Kiirleme esnasinda, reginede biriken gerilim artar. Kir prosesinin ilk
asamalarinda, viskoz halindeki termoset reginesi kayda deger stresleri koruyamaz.
Recine, ‘rubbery’ durumuna doéniistiigiinde, onemli miktarda katilik (bulk) moduline
eriserek kalip nedeniyle ii¢ boyutlu olarak kisitlanan alanda hidrostatik gerilmeler
ortaya c¢ikabilir. [30, 37] Bu islem, kirleme slrecinin ilk asamalarinda kalin
kompozitlerde ¢atlaklar olusturabilir. Vitrifikasyondan sonra, ‘glassy’ durumundaki
bir recine icin Young modilu ve kayma modulu degeri, ayni reginenin ‘rubbery’
durumundaki degerinin yiiz kati kadardir. [37] Bu nedenle, vitrifikasyon recinesi
elastik bir kati gibi davranir ve termal gerinimler c¢apraz bag reaksiyonlari
(polimerizasyon) nedeniyle kimyasal gerinimlere (kir cekme gerinimi) gore ¢ok daha
baskindir. Termal genlesme katsayisindaki (CTE) anizotropi, regine kir gekmesi ve
kalip-parca etkilesimi gibi kompozit parcalarda sekil bozukluklarina artik gerilmelere

neden olan farkli mekanizmalar vardir [7].
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Sekil 2.25: Otoklav prosesinde sertlik ve viskozite degisimleri.

2.3.1.1. Termal Genlesme Katsayis1 (CTE)

Anizotropik termal genlesme katsayisi (CTE) nedeniyle artik gerilmeye neden
olan {i¢ mekanizma vardir. Bu mekanizmalar sirasiyla fiber ve matris diizeyinde
(mikro mekanik diizey), lamina duzeyinde ve laminasyon duzeyindeki diferansiyel

termal genisleme 6zelliklerine baghdir [7],[47].
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Sekil 2.26: Fiber-regine genlesme farkini ifade eder niimerik analiz modeli.

[lk mekanizmada, polimer-matrisin termal genlesme katsayisinin (CTE) genel
olarak lif termal genlesme katsayisindan (CTE) daha yiiksek oldugu belirtilir. Buna ek
olarak, lifler genellikle ortotropik termal genisleme katsayilarina sahiptir. Bu, bir lifin
termal genlesme katsayisinin (CTE) benzersiz ve birbirine dik olan ti¢ yonde bagimsiz
oldugu anlamina gelir. Bu etkenler mikro mekanik dizeyde artik gerilmelere yol agar,
cunkl parga, kir sicakligindan oda sicakligina sogutulur. Bu seviyede gelisen artik
gerilmeler sekil bozulmalarina fazla katkida bulunmamaktadir, ancak bunlar matris
catlama ilerlemesine neden olabilir ve kompozitlerin mekanik 6zellikleri zerinde
olumsuz bir etkiye neden olabilir [7].

Tek yonli lifler, orgu elyaf liflerine gore ¢ok daha blylk termal genlesme
katsayisina (CTE) sahiptir ¢ilinkii lif yonii lifler tarafindan domine edilirken, enine
yonler regine tarafindan domine edilir. Dahasi, tek yonlii kompozit malzemelerin
mekanik sertlik (stiffness) dzellikleri, fiber yoniine gore enine yonde ¢ok daha zayiftir
[37]. Bu nedenle, ikinci mekanizmada, bir laminanin sicakligi arttiginda, enine
genlesme fiber yoniinde gézlenen genlesmeden daha fazladir ve sonug olarak ilk diiz
duzlemde “*warpage’’ ile karsilasilir [7].

Uclincii mekanizma ikinci mekanizmaya benzer ama bu sefer laminasyon
seviyesindedir. Laminasyonlar, fiber baskin boylamsal termal genlesme katsayisina
kiyasla daha yiiksek enine termal genlesme katsayisina sahip olduklarindan, sicaklik
gradyani ile deforme etme egilimindedirler. Ancak, laminasyonun enine genlesmesi
biylk 6lgide serim plani konfigiirasyonuna baglidir. Baslangigta diiz bir laminasyon
simetrik ve dengeli ise, lamina enine genlesmesi, serim setinden (lay-up) ve termal

genlesme katsayisindaki anizotropiye bagh ‘warpage’ gézlenmemesinden bagimsiz
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olarak birbirini iptal edecek sekilde tiim uzuma-bukilme eslemeleri ortadan kaldirilir.
Bu durum, dengeli laminasyona sahip bir serim dizisine bir gerilim kuvveti
uygulandiginda, gerilme-kayma eslenik etkisinin notralize edilmesi durumuna benzer
[7].

Bununla birlikte, koseli bir laminasyon igin, simetrik ve dengeli bir serim
yapilandirmasi olmasi, termal genlesme katsayisindaki anizotropi nedeniyle “‘spring-
in”” sekil deformasyonunu engellemez, ¢iinkli laminasyonun nétr ekseni kose radyusu

nedeniyle orta diizlemden kaydirilir [7].

2.3.1.2. Recgine Kur Cekmesi

Kiirleme esnasinda regine molekiilleri arasindaki kimyasal reaksiyonlar
nedeniyle recineler hacim olarak daralir. Tipik epoksi recine icin hacimsel kiculme,
tam olarak kiirlendiginde %6-7 civarindadir. Dahasi, reaksiyon kinetigi, 1s1 transferleri
ve reginenin disiik termal yaymimi arasindaki gilicli baglanti nedeniyle kurleme
esnasinda termal ve kimyasal doniisiim gegisleri gozlenir. Kalin laminasyonlarda,
kalinlik yonlndeki termal gecisler kiir prosesi Gzerinde énemli etkilere sahiptir ve
recine kur ¢cekme egilimini degistirebilirler [41]. Dizgun bir recinenin yizeyi ve
¢ekirdegi arasindaki kir derecesi farki, toplam kir derecesinin %15'ine ulagsmaktadir
[40]. Bu, recinede artik gerilmelere ve kir gecislerine neden olur ve mekanik
ozelliklerde degisime yol acar. Buna ek olarak, kimyasal ¢cekme, dizlem ici ve enine
yonler arasinda olugan farkli kimyasal daralma nedeniyle koseli veya silindirik
laminasyonlarda sekil bozukluklarina neden olur. Kur ¢ekmesi, farkli kiir donguleri
kullanilarak minimize edilebilir. Bu amagla, kiir dongiisiiniin zaman ve sicaklik
parametreleri degistirilir. Bununla birlikte, kir donglst parametrelerinin artik
gerilmeleri azaltmak i¢in degistirilmesi her zaman uygulanabilir degildir, ¢linkii Kir
stirecinde bir artis olabilir veya proses sonunda istenmeyen mekanik Ozellikler elde
edilebilir. [7].

2.3.1.3. Kalip-Parca Etkilesimi

Serim konfiglrasyonuna bakilmaksizin, diiz kaliplarla Gretilen laminasyonlarda

icbiikey c¢arpilma mekanizmas1 olan ‘‘warpage’” meydana getirir. Kaliplar
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kompozitlerle karsilastirildiginda genellikle daha yiiksek termal genlesme katsayisina
(CTE) sahiptir. Bu kosullar altinda hem kalip hem de kompozit parga, otoklav igindeki
sicaklik degisikliklerine maruz kalir ve kaliba yakin katmanlar, kaliptan uzak olan
katmanlardan daha fazla uzanir. Bu tekdiize olmayan gerinim dagilimi, kirleme
esnasinda kompozit viskozite ve mekanik ozellikleri degistiginden kompozit
parcalarda artik gerilmelere neden olur. Kaliptan alma isleminden sonra, kompozit
parga Sekil 19'da gosterilen mekanizmaya gore carpilir. Kalip-parca arabirimindeki
stirtiinme kuvvetlerine bagh olarak, kalip ve par¢a arasinda goreli bir kayma vardir ve

bu da sekil bozulmasina neden olur [7].

Otoklav Basinct
| |

A—,

Parga

Sekil 2.27: Kalip-parca etkilesimi.

2.3.1.4. Artik Gerilmeler

Artik gerilmeler termal genlesme ve kompozit kimyasal c¢ekmesinden
kaynaklanir. Artik gerilmelerin geleneksel analizleri, kir sicaklig: ile ortam sicakligi
arasindaki dengeli farki temel alir ve kur streci tamamlanmadan 6nce herhangi bir
stres gelisimi gergeklesmez [8].

Bu analizler, ince laminasyonlarda artik gerilmeleri tahmin etmede oldukca
basarilidir. Ancak, Kir esnasinda karmasik sicaklik ve kiir derece gegislerinin gelistigi
kalin kompozit laminasyonlarda proses kaynakli streslerin tahmin edilmesi i¢in uygun
degildir. Onceki ¢aligmalara dayanarak Bogetti ve Gillespie, kalin termoset kompozit

laminasyonlarda proses kaynakli gerilme ve deformasyon {izerine bir ¢alisma
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sundular. Tek boyutlu bir kiir simiilasyon analizi, sicaklik ve kur derecesindeki
karmasik gecisler, proses kaynakli artik gerilmeler ve deformasyonlar arasindaki
iliskileri incelemek i¢in artirimli laminasyon levha teorisi modeline baglanmistir [8].

Deneysel ¢alismalar, artik gerilmelerin nihai Grinin mekanik performanslar
Uzerindeki etkisinin boylamsal ve enine gerilme kuvveti ve delaminasyon 6zellikleri
acisindan yararli, dizlem i¢i kayma mukavemetin agisindan zararli olabilecegini

gOstermistir [8].

2.3.2. Carpilma Mekanizmalan

Uretimde deformasyonlar genellikle diiz ve tek kavisli yapilarda ‘‘warpage’’
olarak belirtilirken agili yapilarda ‘‘spring-in’’ olarak ifade edilirler. Uretilecek
parganin Kose boliimleri genellikle kalibin karsilik gelen agisindan daha kiigiik bir
aciyla ¢ikar ve bu mekanizmaya ‘‘spring-in’’ adi verilir. Diger yandan ‘‘warpage’’
mekanizmas1 diz bir levhanin burkulmasi veya sekil bozulmasidir. Ilgili
mekanizmalar Sekil 2.28’de gosterilmistir [25].

Polimerizasyon esnasinda lif ve recinenin termo mekanik &zelliklerinin
uyumsuzlugu ve reginenin hacimsel daralmasi nedeniyle, diiz bir panelde ‘warpage’
carpilmasi ve egimli bir flangta ‘‘spring-in’’ yaylanmasi gibi beklenmedik boyutsal
degisimlere neden olan artik gerilmeler kompozit yapi igerisinde gelisir [41].

Kavisli veya ac¢ili termoset kompozit laminasyonlar Gzerindeki ‘‘spring-in’’
etkisi, otoklav isleminden sonra kaliptan ¢ikarildiginda laminasyondaki kigulmeye

bagl olusan i¢biikey aginin 6l¢tsudur [30].

I _Warpage

spring—forward

.
N

Sekil 2.28: *“Spring-in’’ ve ‘*‘warpage’’ mekanizmalar1 gésterimi.
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Karbon fiber takviyeli polimer (CFRP) Uretimi, otoklav kir dongusinin
ardindan, *‘spring-back’’ olarak da adlandirilan kalic1 deformasyonu tetikler [26].

*‘Spring-back’” mekanizmasi, otoklav kir slirecinde olusan i¢ stresin bir sonucu
olarak meydana gelir. Artan i¢ gerilimler (¢ farkli mekanizmadan kaynaklanir:
kimyasal mekanizma, termomekanik mekanizma ve kalip ve kompozit laminasyon
arasindaki etkilesim arasindaki etkilesim [26].

Cesitli iiretim parametreleri, ‘‘spring-back’” mekanizmasimi 6nemli 6l¢lide
etkiler Bu parametreler 2 kategoriye ayrilir: i¢sel ve dis parametreler. i¢ parametreler
laminasyonun fiziksel oOzelliklerinden olusurken (uzunluk, kalinlik, diizlem ve
geometri, dig parametreler ise Uretim sireci parametreleridir (kalip malzemesi, kalip
yuzey kalitesi, kir ¢evrimi ve otoklav basinci). Gegmis ¢alismalardan elde edilen ig
parametrelere iliskin bulgular, laminasyon uzunlugu ve kalinliginin “*spring-back’’
tizerinde 6nemli bir etkiye sahip oldugunu gostermistir [26].

““‘Spring-in’’, otoklav prosesli Uretilen agili parcalarda sikga gerceklesirken, yap1
tasarimina ve proses sartlarina bagli olarak ‘‘warpage’ herhangi bir sorun teskil
etmeyebilir. ““Spring-in’’, eslesen yiizeylerde yetersiz uyumlar nedeniyle montajda
sorunlara neden olur ve bu sorunu telafi etmek icin daha dnceki deneyimlere bagl
olarak kalipta tasariminda bir telafi faktori gelistirilir. Ancak, “‘spring-in”’ mutlak
bliytikliiglinii tahmin etmek zordur ve genellikle tiretime bagli degiskendir. Sekil 2.29,
“‘spring-in”> mekanizmasinin bir spar flangiin spar ve kanat yuzeyi arasindaki

baglanti yerlerinin uyumu tizerindeki etkisini semasini gosterir [1].

civata konumu

spar orijinal
tasarun

iiretilen spar

j

diizlem spring-in agisi , AO

e

par¢a agist . O

Sekil 2.29: Deforme olmus kompozit par¢a montaj gosterimi.
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Basit bir denklem (2.5) malzeme anizotropisi temelinde acili laminasyonlarin
‘‘spring-in”’ yaylanmasini 6ngérmek i¢in Onerilmistir. Bu denklem, kur ve ortam
kosullar1 arasindaki sicaklik farkini, termal genlesme ve kir cekme anizotropisini ve

parca acisini hesaba katar [1].

AO = Abctg + Abcs

_ () — a)A P — P
_9( l+a1ATT) +9(1+¢>t)

(2.6)

- A0 = Spring-in agis1

- A0 cte = Spring-in agis1 termal bileseni

- A6 cs = Spring-in agis1 kiir gekmesi bileseni

- 0 =Par¢a agis1

- a; = Fiber yoniinde termal genlesme katsayisi

- oy=Kalinlik yoniinde termal genlesme katsayist

- AT = Kiir sicaklig1 ve ortam sicakligr arasindaki fark
- @;=Fiber yonunde kir ¢cekmesi

- ®;=Kalinlik yoniinde kiir cekmesi

Denklemin ilk kismi, laminasyon tamamen kiirlendiginde sogutma sirasinda
ortaya ¢ikan artik gerilmelerin sonucu olan termal genlesme anizotropisi bilesenidir.
Ikinci kisim ise regine kir cekmesinin bir sonucudur ve kiir déngiisiiniin sogutma
oncesi adimlarinda olusan streslerle iligkilidir. Yayinlanan sonuglar bu denklemin bazi
durumlarda *“spring-in’’ etkisi i¢in makul bir tahmin sagladigini gosteriyor. Ancak, bu

denklem, tasarlanan ve iiretilen kalip etkisi gibi harici parametreleri hesaba katmaz

[1].
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3.0TOKLAV KUR SIMULASYONU

Uretim toleranslari, otoklav kiir prosesinin sebep oldugu kompleks bozukluklar
nedeniyle zor bir konudur ve bazen havacilikta kompozit kullaniminin artmasinin
onundeki onemli bir engeldir. Otoklavda kiirlemeye bagli bozulmalar, hesaplama
odakl1 bir kalip tasarim telafisi stratejisinin gelistirilmesiyle modellenir ve azaltilir
[42]. Otoklav kaynakli deformasyonlar genellikle milimetre 6l¢egindedir ve bilesenin
genel boyutlarmin kii¢iik bir pargasina tekabil eder. Bazi deformasyonlar ise
onemlidir ve bilesenin biiyiikliigiine ve ¢evresindeki yapiya nasil entegre edildigine
bagli degildir [9]. Bu ¢alismada asil odaklanilan ve ¢6ziim gelistirilen alan kompozit
laminasyonun kirpma ve kesme ile tolere edilebilen diizlem i¢i mekanizmalarindan
ziyade duzleme dik deformasyonlardir.

Otoklavda kiirleme sonu kompozit parganin mekanik 6zelliklerine etki eden dis
parametrelerden olan kir profilinin optimizasyonu senaryosu bu c¢alismada
onceliklenmemistir. Zira deformasyonu azaltmak iizere kiir profilinde yapilacak
degisiklikler iirliniin mekanik 6zellikleri bakimindan istenmeyen sonuglar dogurabilir
Bu sebeple ayr1 bir ¢aligma altinda gelistirilmesi daha faydali olacaktir.

llerleyen boliimde detaylari izah edilecek olan simiilasyon ve sonuglarinin
faydal1 bir modele dontistiiriilme metodu daha ¢ok kalip tasariminin optimize edilmesi
tizerine kurgulanmistir. Kiirleme esnasindaki genlesmeler ve iiretilen kompozit
par¢anin ¢catlamadan, hasara ugramadan kaliptan ¢ikarilmasina olanak saglayan magali
kalip tasarimimin optimizasyonu amaglanmustir. incelenen kalip yapismni pim, civata
ve bur¢ kombinasyonu ile montajlanip kiirleme sonrasi sokiilen pargali magalar ve
vakuma alma isleminin bir pargasi olan sizdirmazlik bandi uygulamasinin efektif
yapilabilecegi, magalarin iistiinde toparlandig1 diiz plaka meydana getirir.

Magali kalip tasarimindaki montaj elemanlari, kalip-parga 1s1l gecislerini
homojenize etmeye yonelik tasarim iyilestirmelerini kisithiyor olsa dahi, iyi derecede
optimizasyon ¢iktilar1 elde edilmektedir. Deneysel uygulamalar ile desteklenen analiz
ortamimin verileri bir matematik model haline getirilip bahsi gecen kalip tasarim
iyilestirmelerine faydali veriler saglamasi hedeflenmistir. Bu calismada belirli bir
seviyeye kadar gelistirilen matematik model sayesinde, kaliptan alinan ({iriin
sonuglaria bakilarak tasarimin veya kalibin tekrarli revizyonlar1 elimine edilerek

maliyet ve zaman tasarrufu saglanabilecektir.
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ANSYS ACCS'de Kiir Simulasyon Modeli Gelistirilmesi

Kir Similasyon Modelinin Literatiir Referansh
Deneysel Sonug ile Dogrulanmasi

Kalinliklari) Sonuca Etkilerinin incelenmesi ve
Optimizasyonu

Farkl Laminasyon ve Uzunluk Senaryolari ile
Sonuglarin Cesitlendirilmesi ve Incelenmesi

Proses Optimizasyonu Sonrasi Yapisal Saglik
Karsilastirmali Incelemesi

Hata Kriteri ve Yorulma Dayanimi

Kompozit Parca Geometri Degiskenlerinin
Radyus,Flans Acisi,Kalinlik) Kir Sonrasi Sekil Degisim
Sonuglarina Etkisinin incelenmesi ve Kompozit Parca
Urleme Davranigi Matematik Modelinin Gelistirilmes

ur Davranis Modelinin Pyt da Kodlanmasi

Kir Simulasyonu ve Kiir Sonrasi Hata Analizi
Modellerinin

Sekil 3.1: Simiilasyon modelleme ve sonug analizi yol haritasi.
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3.1. ANSYS ile NUmerik Modelleme

ANSYS Kompozit Kir Similasyonu (ACCS) kompozit pargalarda artik
gerilmeleri ve “‘spring-in’’ mekanizmalarin1 analiz etmek igin kullanilir. ACCS
tamamen ‘“Workbench’’ ayarlar1 altinda tasarlanir. Kir simulasyonu icin gerekli
kompozit malzeme verileri arayuzdeki muhendislik veri biriminden beslenir. Diger
ANSYS iiriinlerine benzer sekilde ACCS-ACP modiilleri aras1 baglanti, simiilasyon
ve proses tasarim verilerinin siirekli degisimine olanak tanir. ANSYS Design Explorer
ile baglanti, malzeme ve {iretim proses kisitlamalarinin asamali tasarim
optimizasyonuna olanak saglar. ACCS kimyasal model ¢6zimu ““Transient Thermal®’
modulu icinde gergeklesir. Polimerizasyon ve Tg gegis sicakliginin gelistirilmesi,
ekzotermik ¢apraz bag reaksiyonlariyla i¢ 1s1 tiretimi yine bu modulde simile edilir.
Daha sonra termal kir verileri yapisal analiz birimi olan “*Static Structural’” moduline
baglanir. Bu birimde ACCS kir malzeme modeli, artik gerilmeler ve proses kaynakli
carpilmalarin ilerleyisi incelenir [29].

Sonlu Elemanlar Analizi (FEA), imalat sirasinda kompozit laminasyon, kalip ve
kalip-parga etkilesimini simiile ederek kompozit parganin kaliptan ¢ikarildiktan sonra
deforme olmus seklini hesaplamak icin yaygin olarak benimsenmistir. Kirleme
kaynakl1 artik gerilmeler ve kaliptan ¢ikarildiktan sonra kompozit parcanin boyutsal
degisimini tahmin etmek i¢in, kiire bagh termomekanik 6zelliklerin ve kalip-parca
etkilesiminin evrimini agiklamak {izere entegre fizik tabanli bir islem modeli
gelistirilmistir. Onerilen model kimyasal termal analiz, stres analizi ve kaliptan

¢ikarma simulasyonu da dahil olmak iizere {i¢c adimdan olusur [40].

Adim 1 Adim 2 Adim 3
Termeo-Kimyasal Analiz Stres Analizi Kalwpran Ayirma
* Fiber&matris termo- * Sicakhk alanlarn + Adim 2 1 st
Girdi kimyasal Szellikleri Adim I sonunda sires
[* “Makzeme termo-mekanik [ durumu
“Regine kiir kinetigi Gzellikler
Ciiziicii Is1 Transferi Stres analizi Stress Analizi
Cikt "Sicakhk dagiin * Kiirleme esnasinda * Artik gerilmeler
r — tress dénilsdmleri =
*Kilr derecesl sivess Chntpimler * Olgiisel degigim

Sekil 3.2: NUmerik analiz modeli.
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Onceki paragraflarda izah edilen kiir simiilasyon adimlarinin ANSYS ACCS
ortaminda tasarimi ve gelistirilmesi sonrasi analiz ortaminin dogrulanmasi adina
literatiirde kiir proses sartlar1 ve kalip tasarimlar1 detaylica ifade edilen uygulama
referans alinmistir. Bahsi gecen uygulama ABAQUS ortaminda simiile edilirken ayni

zamanda deneysel uygulama ile gerceklenmistir.

3.1.1. Simiilasyon Modelinin Deneysel Yontemle Dogrulanmasi

Deneysel sonuglarla dogrulanan referans c¢alismaya ait proses parametreleri su

sekilde 6zetlenebilir;

Laminasyon malzemesi: Hexcel AS4/8552 tek yonlu prepreg,
Serim plani: [45° /- 45°/90°/0°] s,

Sekil 3.3: Literatlr referans serim plani ve parga boyutlari.

Lamina kalinlig1 / Laminasyon kalinligi: 0.13 mm / 1.04 mm,

Parca kalinlig1:1.04 mm,

Kalip malzemesi: Aliiminyum 6061 T6.

Sekil 3.4: Literatur referans kalip 6lculeri.
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Sekil 3.5: Literatlr referans kir ¢cevrimi.

)} 1 bar vakuma alinir,

i) 7 bar otoklav basinci uygulanir,

iili)  Otoklav basinci 1 bara ulastiginda vakum 0.2 bar giivenlikli degere
diistiriiliir,

iv)  1-3°C/dakikaile 110 °C’ye kadar 1s1tilir,

v) 60 dakika 110 °C’de beklenir,

vi) 1-3°C/dakika ile 180 °C’ye kadar 1s1tilir,

vii) 120 dakika 180 °C’de beklenir,

viii) 2-5 °C/ dakika ile sogutulur,

iX) Parca 60 °C ve altina diisiince otoklav basincin tahliye edilir.

Literatiirde ifade edilen ve bu ¢alismada referans olarak kullanilan deneysel ve

iki farkli niimerik analizin sonunda meydana gelen *‘spring-in’’ degerleri;
- Deneysel: 0,85°,

- Numerik analiz (ABAQUS): 1,11°,
- Kalipla birlikte niimerik analiz (ABAQUS): 0,92°.
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3.1.1.1. ANSYS ACCS Similasyon Modelleri

ANSYS ACCS ortaminda (¢ alternatif kiir simiilasyonunun gelistirilmesi ve

kalip tasarim optimizasyonu i¢in dongi ve metot Sekil 3.5’de sematize edilmistir.

» Kompozit parca « Sicaklik ve kiir b
geometrisi gegisleri
 Kur derecesi
* Prepreg kir *Tg
ozellikleri « Ekzotermik qiktt

SIMULASYON
ADIM 1

Laminasyon ve
kat1 model
olusturulmasi

SIMULASYON
ADIM 2

Termal kir
simulasyonu

oprivizasyon Jf SIMULASYON
Kalip geometri ADIM 3
eyl Yapisal analiz

* Artik gerilmeler

* Sekil bozulmalart

Sekil 3.6: Kiir simiilasyon adimlari.

Alternatif similasyonlardan model 1, otoklav igi 1sinin taginim yoluyla kompozit
parcaya erigimini simiile ederken, kiirlenen parganin kalip ile temas eden ylizeyine,
kalip tizerinden iletilen 1si1l verileri de hesaba katan simiilasyon model 2’yi temsil
etmektedir. Bu ¢alismada model 3 olarak tanimlanan simiilasyon, kalip-par¢a ylzey
etkilesimini de hesaba katarak kalip ve pargayr ayni modiil igerisinde analiz etme
kabiliyetine sahiptir. Ancak, yiizeyler arasi siirtlinme ve baglanti modelinin ayr1 bir
calisma ile gelistirilip dogrulanmasi ihtiyacit ve analiz siiresinin 1 ve 2 numaral
modellere gore ¢cok daha uzun olmasi sebebiyle optimizasyon ve Python modelleme
verilerinde bu yontem kullanilmamistir ve model 2 tercih edilmistir. Bahsi gegen U¢
farkli simiilasyon tasariminda da Sekil de ifade edilen akis semasi esas alinmistir ve
her simiilasyonun kendine ait ek girdileri ayrica izah edilmistir.

ANSYS ACCS kiir analizinde kullanilacak kompozit malzeme ve aliiminyum

kalip malzemesi verileri Tablo 3.1’de ve Tablo 3.2’de verilmistir.
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Tablo 3.1: Hexcel AS4/8552 tek yonlu lamina Ozellikleri.

MALZEME OZELLIKLERI DEGER
Yogunluk 1580 kg m"-3
Ortotropik Termal Genlesme Katsayisi
X Yoniinde Termal Genlesme Katsayisi 1,00E-20 Ccr-1
Y Yoniinde Termal Genlesme Katsayisi 3,26E-05 Cr-1
Z Yoniinde Termal Genlesme Katsayisi 3,26E-05 Cr-1
Ortotropik Elastisite
Young's 1,35E+11 Pa
Y Ydéninde Young Modili 9,50E+09 Pa
Z Yoninde Young Modiili 9,50E+09 Pa
Poisson Oran1 XY 3,00E-01
Poisson Oran1YZ 4,50E-01
Poisson Oran1 XY 3,00E-01
Kayma Modulu XY 4,90E+09 Pa
Kayma Modiili YZ 3,27E+09 Pa
Kayma Modili XZ 4,90E+09 Pa
Ortotropik Termal fletkenlik
X Yéniinde Termal Iletkenlik 5,50E+00 WmH-1CA-1
Y Yéniinde Termal iletkenlik 4,89E-01 WmA-1CA-1
Z Yoniinde Termal iletkenlik 6,58E-01 WmA-1CA-1
Specific Heat,C 1,30E+03 Jkgh-1C~-1
Lamina Tipi
Camsi Gegis Sicakligi
Baslangi¢ Degeri 2,67E+00 C
Nihai Deger 2,18E+02 C
Malzeme Ozellikleri Doniisiimii
Fiber Hacim Kesri 5,74E-01
Recine Ozellikleri
Baglangi¢ Kiir Derecesi 0,0001
Maksimum Kir Derecesi 0,9999
Jelasyon Kiir Derecesi 0,33
Toplam Is1 Reaksiyonu 5,40E+05 Jkg"-1
Ortoropik Lamina Sivi Termal fletkenlik
X Yéniinde Termal Iletkenlik 55 W mn-1CA-1
Y Yéniinde Termal iletkenlik 0,489 W m"-1CA-1
Z Yoniinde Termal iletkenlik 0,658 W m"-1CA-1
Ortoropik Lamina Sivi Termal Kiir Cekmesi
X Ydniunde Kiir Cekmesi 1,00E-20 m m~-1
Y Yoninde Kur Cekmesi 0,0073 m mA~-1
Z YOnunde Kir Cekmesi 0,0073 m mA~-1
Ortoropik Lamina Sivi Pseudo Elastisite
X Ydniunde Young Modili 1,13E+12 Pa
Y Yoninde Young Moduli 1,65E+08 Pa
Z Yodniinde Young Modiili 1,65E+08 Pa
Ortoropik Lamina Rubbery Elastisite
Poisson Oran1 XY 3,46E-01
Poisson Oran1YZ 9,82E-01
Poisson Oran1 XY 3,46E-01
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Tablo 3.2: Aluminyum 6061 T6 malzeme 6zellikleri.

Malzeme Ozellikleri Birim Deger
E MPa 68.9
9 0.33
a ne/°C 252
G, J/kgK 896
k W/mK 167
p g/em’ 2.7

E: Young modul.

3: Poisson orani.

- a: Termal genlesme katsayisi.

Cp : Is1 kapasitesi.
- k: Termal iletim katsayisi.

- p: Yogunluk.

3.1.1.2. ANSYS-ACP Laminasyon Modellemesi

Her {ig tip simiilasyon modelinde analizin birinci adimindaki laminasyon ve kati
model siireci aynmidir. [45° / - 45° [/ 90° / 0°] s laminasyon dizisi, ANSYS ACP
modulunde ‘stack-up’ sekmesinde modellenip parga yiizey formundan kat1 model elde

edilir. Lamina dizilimi ve serim yonlenmeleri Sekil 3.6 ve Sekil 3.7°de gosterilmistir.

ACP Mol
017227231424

Materal_|_Diections
Ph-Wie

Selechion
AP-FIL2__Modaing®ty.1

037772
IU.I nn
0

ERment Lobet: 6329

Sekil 3.7: ANSYS ACP moddliinde laminasyon modelleme.
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Mame: | Stackup.l
ID: Stackup.l

General | Analysis | Solid Model Opt. | Draping

Fabrics
Symmetry: | MNo Symmetry i
Layup Sequence: | Top-Down ~
B
Fabric Angle ~
Fabric.1 45.0
Fabric.1 -45.0
Fabric.1 90.0
Fabric.1 0.0
Fabric.1 0.0
Fabric.1 90.0
Fabric.1 -45.0
Fahrir 1 50 v
Stackup Properties
Thickness: | 0.001
Price/Area: | 0.0
Weight/Area: | 1.58
oK

Sekil 3.8: ANSYS ACP ‘stack-up’ modellemesi.

3.1.1.3. Basing ve Sicaklik Degisimli Is1 Transferi Modellemesi

Tasinim ile 1s1 transferi, makine miithendisliginin ¢ok iyi ¢alisilmis bir alanidir.
Is1 transfer katsayilarinin incelenmesi ve karakterize edilmesi i¢in ¢esitli yaklagim ve
teknikler mevcuttur. Yiiksek tiirbiilanshi yiikler altinda, taginim ile 1s1 transferinin
belirlenmesi bir hayli zordur. Otoklav (firinlar da dahil) nadiren tek tip gaz akisi
alanlarina sahiptir ve otoklav igin standart sicaklik akis dagilimi olmasi ¢ok nadirdir,

belki de duyulmamstir [35].

Kiir analizinin ikinci adimi olan termal modelleme ANSYS *“‘Transient
Thermal’” modiiliinde gergeklestirilmistir. Model 1 simiilasyonunda kompozit parca
ylizeyinde olusan zamana bagli 1s1l degerler, tasinim 1s1 transferi yontemi ile
hesaplanmistir. Bu modiilde farkli sicaklik ve basing sartlarinda ylizeydeki 1sil
gecisleri ifade etmek adina tanimlanan “*film coefficient’” bir diger tabirle taginim 1s1

transfer katsayisi hesab1 denklemde (3.1) verilmistir [49].

43



Ho=N,*k/d (3.1)

- Hy: Tasinim 1s1 transfer katsayisi
- Nu: Nusselt sayisi

- k: Hava termal iletkenlik katsayis1
- d: Hava karakteristik 6l¢usu

Re Nu
1-4 0.89Re"%
4—40 0.82Re%
40 — 4 % 10° 0.63Re™47
4 x 10° — 4 x 10* 0.17Re"62
45 10* — 4 % 10° 0.024Re*51

Sekil 3.8: Reynold sayisina bagli Nusselt sayisinin hesaplanmasi.

Re=o*d/v (3.2)

- v Akiskan hava hizi

- v Akiskan hava kinematik viskozitesi

Kiir profiline bagli degisken basing ve sicakliklardaki “‘film coefficient”
degerleri Sekil 3.9 ve Sekil 3.10°da gosterildigi gibi kalip yiizeylerine uygulamustir.

€ Cure Samulation
Convection

Timar 138005
F200,2023 135

A Displacoment 2
B Uisplscement
€ Displacement 4
D Displacement 3
E  Comwection: Tabular Data, Tabular Mata

[ 0 10000 irmk %

Sekil 3.9: Kompozit alt yilizeyinde tasinimla 1s1 transferi modellemesi.
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C: Cure Simulation
Convection 3

Time: 138005
22.01.2023 1438

A Displacement t2

B Displacement

€ Uisplacement 4

D Displacement 3

E Convection % Tabular Data, Tabular Data

0,00 s,00 100,00 i) %
¥

25,00 75,00

Sekil 3.10: Kompozit {ist yiizeyinde taginimla 1s1 transferi modellemesi.

Otoklavda kalip sebebiyle hava akimimin dagilmasi sonucu olusan 1s1 transfer
katsayilarinin asimetrisi termal gecislerin belirlenmesinde ¢cok 6nemlidir.[14] Kalipta
sicaklik dagilimim1 homojenize etmek i¢in bir¢ok arastirma yapilmasina ragmen,
kompleks kalip yapisinin 1s1 akig alanini gelistirmek zor oldugundan bolgesel sicaklik
degisimlerini ortadan kaldirmak halen miimkiin degildir.[22]

Daha 6nceden bahsedildigi tizere model 2 similasyonunda, kompozit par¢anin
kalip ile temas eden ylizeyinde, kalip tasarimina bagli 1si1l dagilim degiskenlik
gosterecektir. Bu modelde kompozit parganin otoklav 1s1 akigina temas eden agik
yiizeyinden hari¢ olarak kalibin dis ylizeylerinde 1s1 akisi tanimlanmistir. Kompozit
parcanin kalipla temas eden yiizeyine aliiminyum kaliptan iletim yoluyla gelen 1s1l

veriler kullanilarak simiilasyon yapilmustir.

T: Mold Heat Transfer
Temperature

Iype. lemparaluia
Unit: “C

Time: 6a30

2201.2023 14:27

149,04 Max
148,01
14839
14887
14885
14892
14849
14888
148,85
148,83 Min

%
[
0w S0.60 100,02 (rmmi

25,00 75,00 i

Sekil 3.11: Kompozit alt yilizeyine kaliptan iletimle 1s1 transferi modellemesi.
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3.1.1.4. Yapisal Analiz

Simiilasyonun son adimi olan termomekanik siire¢ ANSY'S ““Static Structural”’
modiiliinde tamamlanmistir. Sekil 3.9’da gosterildigi tizere par¢anin diiz yiizeyinde
dort noktanin yer degistirmesi parca kalinlik yoniinde sifir kabul edilmistir. Parganin
kalip ile temas eden yiizeyinde ise siirtiinmesiz mesnet tanimlanarak 3 adimdan olusan
toplam kiirleme siirecinin son adimi olan sogutma esnasinda mesnet kaldirilmistir.
Termal adimda olusan artik gerilmelere bagli ¢arpilmalar bu adimda gézlemlenmistir.

Model 1 similasyonu sonucu “‘spring-in’’ degeri 1,14° Olglilmiistiir.

Deformasyon Sekil 3.12°de “*0.5xAuto’” dlcekle gosterilmistir.

D Distortion
Tatal Delormeuon

we: Total Dedormation =
Unit: mim
Tirne: 15730
2220231400
|
|

. 0, 70374 Max I. |
LX) |

03736

=
o

AR
035097
s
U234

IR
I U
0 Min

L
000 2000 20,00 (s
— —

10,00 0
—

D: Distortion

Tatal Deformation

Type: Total Deformation
Unit: mm

Time: 15720

2201.2023 1407

0,70374 Max

| 062555
054736
046915

o 0.38097
0312¢f

023458

0,15639
I 008194
oM

Q00 50,00 0,08 fmny h
I
5

Sekil 3.12: Model 1 simiilasyonu deformasyon sonugclari.
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Model 2 similasyonu sonucu “‘spring-in’’ degeri 0,93° Olclilmiistiir.

Deformasyon Sekil 3.13’te “‘0.5xAuto’” dlcekle gdsterilmistir.

D: Distortion

Total Defarmation
Type: Tulal Deformation
uUnit: mm

Time: 15720
22.01.2023 1410

0,57192 Max
050837
044487
038128
031773
025418
019054
012/0%
0063546

a Min

i X
[ ]
080 20,00 40,00ty
I I

10,00 30,00 ¥

D: Distartion

Tatal Deformation
Type: Tulal Delormalion
Unit: mm

lime: 15720

22.001.2023 1406

0,57192 Max

| 0,50037

— 044182
038128
031473

| BCEEE

— 013064
0.12709

I 0063546

9 Min

X
0.00 50,00 100,00 {mm m

I | v
25,00 75,00

Sekil 3.13: Model 2 simiilasyonu deformasyon sonuglari.

Model 3 simiilasyonu, yiizeyler arasi siirtinme ve baglantt modelinin ayr1 bir
calisma ile gelistirilip dogrulanmasi ihtiyact ve analiz siiresinin 1 ve 2 numarali
modellere gore ¢ok daha uzun olmasi sebebiyle optimizasyon ve Python modelleme
verilerinde bu yoéntem kullanilmamistir. Bu modellemenin goérsel sonuglari

““0.5xAuto’’ dlgekle Sekil 3.14°te paylasilmistir.
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E: Distortion

Tolal Delormation
Type: Total Deformation
Unit: mm

Time: 15720

22012023 1411

[~ Bteknbadd

049434
043235
037075

030897
024717
018538

012353
I 0061734
0 Min

X
L]
o0n 2000 A0,00 (mm
I I
%

10,00 30,00

E: Distortion

Tolal Delormalion
Type: Total Defarmation
unit: mm

Time: 15720

2201.2023 1407

g e

0,43434
043255
0,37075

= 030897
024717
0,18538

012353
I 0061734
0 Min

x

L
Q.00 5000 100,00 {mm)
I I |

¥
25,00 75,00

Sekil 3.14: Model 3 simiilasyonu deformasyon sonuglari.

Literatiirde deneysel sonuglari ifade edilen U profil kompozit par¢anin *‘spring-
in”” degerleri ile bu ¢aligma kapsaminda ANSYS ACCS’ de gelistirilen simiilasyon
ortam1 ‘‘spring-in”’ degerleri kiyaslandiginda birbiriyle ¢ok kiiciik farklarla eslestigi
gorilmistiir. Karsilastirmali degerler Tablo 3.3’te belirtilmistir.

Tablo 3.3: ““Spring-in’’ degerleri karsilastirma tablosu.

Spring-in Spring-in
Analiz Modeli (Literatiir Degeri) (ANSYS ACCS Degeri)
Kalip hesaba katilan model 0,92° 0,93°
Kalip hesaba katilmayan model 1,11° 1,14°
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3.1.2. Kalip Tasarim Optimizasyonu

Hava araglarinin dis yapi iskeletini olusturan rib ve spar tasarimimi da temsil
eden U formundaki yapi, kalip optimizasyonu ve davranis modellemesi odaginda bu
calismada kullanilmistir. Sekil 3.14°te Uretim parametreleri optimize edilen kompozit
parca Olgiileri verilmistir. Analizin otoklav kiir profili, prepreg, laminasyon ve kalinlik
bilgileri serim plani hari¢ 3.1.1 numarali kisimda izah edilen analiz ile aynidir. Bu

calismada tercih edilen serim plani [ + 45° /0° / - 45° / 90°] s seklindedir.

Sekil 3.15: Kur analizi gelistirilen geometri.

Kompozit Gretimine mahsus kaliplarin tasariminda kumas serimine elverisli ve
otoklav sartlarinda ¢alismaya uyumlu olmak, mevcut kalip liretim teknolojileri ile
optimum zaman ve maliyette dretilebilmek gibi parametreler rol oynar. Bu
parametrelerden bir tanesi de iiretimi tamamlanan kompozit par¢anin kaliptan hasarsiz
veya minimum hasarla ¢ikartilmasidir. Zira kompozit par¢anin hem yiizeyi hem de i¢
yapisinin maruz kalacagi zorlamalar yapisal saglik bakimindan dezavantajlar
dogurmaktadir. Macali kalip tasarimi bu anlamda riskleri minimize etmek adina
avantajli bir yapiya sahiptir. Ancak kalip yapisinin birden fazla bilesenden meydana
gelmesini gerektiren bu yaklasim, kalibin bir¢ok noktasinda baglanti ve referanslama
elemanlarina ihtiyac1 dogurmaktadir. Boylelikle kalip lizerinde olmazsa olmaz kalinlik
ve ylizey alani artiglart s6z konusu olmaktadir. Bu artislar, kompozit parca ve kiirleme
prosesi icin avantajli veya dezavantajli olabilir. Bahsi ge¢en durumlar, kalip liretim ve
tasarim maliyetlerini bir miktar artirsa da nihai kompozit parcanin iiretimindeki
riskleri azaltma potansiyeli sebebiyle faydali bir yaklagimdir. Sekil bu ¢alisma

kapsaminda baslangic magali kalip kesitini gostermektedir.
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Maca

Vakum Plakasi

Sekil 3.16: Baslangi¢ tasarimi-Tasarim 1.

Baslangi¢ tasariminda maca duvar kalinliklart 50 mm iken vakum plakasi
kalinligi 25 mm’dir. Maga ile vakum plakasinin pim-burg-civata kombinasyonu ile
referanslamas1 ve montaj1 ihtiyacindan 6tiirii maca duvarlarinin kalinliklar1 baglanti
elemanlart 6lgiilerine referansla artmigtir. Vakum plakasi ise sizdirmazlik bandinin
yerlesimi ve efektif vakum girisleri i¢in belirli genislikte tasarlanmaistir.

Baslangi¢ tasarimi ile yapilacak kompozit parca iiretimi, ANSYS ACCS
modiiliinde simiile edilmistir. Analiz sonuglar1 farkli maga ve vakum plaka kalinlik

kombinasyonu sonuglari ile karsilastirilarak kalinlik optimize edilmistir.

Macgo

Vakum Plakasl

Sekil 3.17: Vakum plaka kalinlig1 artirilmig tasarim-Tasarim 2.

Macao

Yakum Plakasi

Sekil 3.18: Magca kalinlig1 azaltilmig tasarim-Tasarim 3.
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Tablo 3.4: Farkli kalinliklarda kalip tasarimi ile iiretim sonuglart.

Tasarim No Spring-in ° Maksimum Gerilme (MPa)
1 0,77° 180
2 0,71° 160
3 0,80° 193

U formundaki par¢anin taban ve flang yiizeylerindeki sicaklik dagilimlarini
homojenize edecek optimize kalinlik karari Tablo 3.4’te paylasilan karsilagtirmali
sonuclar ile verilmistir. 3 numarali tasarim, ‘‘spring-in’> ve maksimum gerilme
bakimindan en yiliksek degeri vermektedir fakat diger tasarimlara kiyasla major
farkliliklar goriillmemistir. Otoklav prosesinin son adimi olan sogutma agamasinda 2
numarali tasarimin daha yavas sogudugu ve beklenen siirede beklenen seviyede
sogumay1 gerceklestirmedigi goriilmiistiir. Bu parametrelere bagli olarak optimum
kalinlik ihtiyacina 3 numarali tasarim cevap verdigi goriilmiistir ve davranis

modelleme analizi bu tasarim iizerinden yapilmaistir.

Sekil 3.19: Optimize tasarim macga modeli.

Sekil 3.17°de verilen optimize kalinlik kesiti, ANSYS ACCS kiir analizini daha
yalin hale getirmek iizere kullanilan tasarimdir. Ancak pratikte bu tasarim bira daha
farklidir. Pim-burg-civata kombinasyonlu magada, kalinliklarin azaltilmasi esnasinda
baglant1 elemanlarinin efektif konumlandirmasin1 korumak da énemlidir. Bu sebeple
maganin baglanti elemanlarin1 koruyacak sekilde kalinlik bosaltma modeli Sekil

3.19°da gosterilmistir.
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Sekil 3.20: Analize referans optimize kalip modeli.

Kalinlik optimizasyonu sonrast otoklav prosesine bagli ¢arpilmayi telafi adina
bir optimizasyon daha gereklidir. Kompleks yapilarda bu optimizasyon daha ¢ok CAD
modelin ¢arpilma sonucu olusan modele gore revizyonu seklinde olabilir. U formunda
meydana gelen *“‘spring-in’’ carpilmasini telafi etmek adma ‘*Mirror Method™
uygulamasi tavsiye edilmistir.

Kafes tabanli yonteme ayna yontemi (MM) de denir. Kirlemeye bagh
bozulmalarin ilk yaklasimda dogrusal olarak kabul edilebilecegi goriisiine dayanir. Bu
hipotez altinda, dengelenmis geometri, nominal geometriye gore ters egri geometrisine
yakin olmalidir. Bu yontem, ana deformasyon ‘‘spring-in’’ iken mukemmel bir
telafiye dogru yakinlasir ve ¢ok az iterasyon gerektirir (normalde 1 ile 4 arasinda).
Ancak, ‘‘warpage’’ gegerli oldugunda, yontem ayni verimlilikte sonu¢ vermez ve
farklilasir. Bu durum nominal ve ters geometri arasindaki radikal davranis

degisikliginden kaynaklanmaktadir [27].

fterasyon 0 [ fterasyon 1

Kiirlenmis geometr
s Opijinal geometri
——ee Kalip geometrisi

Sekil 3.21: MM ydntemi ile “’spring-in’’ telafisi.
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3.1.3. Farkh Laminasyon ve Uzunluktaki Parcalarin Analizi

Kompozit parca geometrisi ve laminasyon degisikliklerinin sonuglar1 nasil

etkiledigini gormek iizere standart analiz sartlari ti¢ farkli sekilde yenilenerek tekrar

simiile edilmistir. Bu revizyonlar agsagidaki gibidir;

- Revizyon 1: standart par¢a boyunun 130 mm’den 300 mm’ye uzatilmasi,

- Revizyon 2: aynmi serim paketinin asimetrik dizilimi,

- Revizyon 3: serim planinin [ 0° / 90°] s seklinde yenilenmesi.

D: Distortien

Equivalent Stross

Type: Equivalent tvan-Mises} Stress - Top/Bottam - Layer 0
Unit: MPa

Time: 17520
23012023 15:39

193,74 Max

|| 17453
155,32
1361
EALY-G)

. 47,677

— 78464
59,251

I 40,038
20,825 Min

X
L
0.00 20,00 40,00 {mm)
L | L | 1

10,00 30,00 i

Sekil 3.22: ik analiz deformasyon sonucu (0.5xAuto goriniim).

D: Distortion
Equivalenl Slress
Type: Equivalent fvon-Mises) Stress - Top/Bottom - Layer 0
Unil: MPa

Time: 17520
23.01.202315:39

193,74 Max
|| 14455
o532

1361

. 116,89
9IGIF

— 78464

39,251
I 40,038
20,825 Min

X

000 1500 0,00 {mm) a
L] I

23,50 47,50 !

Sekil 3.23: ilk analiz gerilme sonuglar1 (0.5xAuto goriniim).
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D: Distortion

BRI ER L]

0,4501 Max
C.A40009
35005
©.30007
0,75006
004
15005
£,10002
2060071

0 Min

*
L
0.00 2000 40,00 {mim]

10,00 30,00 A

Sekil 3.24: Revizyon 1 deformasyon sonucu (0.5xAuto gérinim).

D: Distortion
Equivalont Stress
Type: EqUIvalent (van Mises) Stress - Tap/Batrom - Layer o
Unit: MPa

Time: 17520
230120231530

190,3 Max
u 1738

162,48
— 13354

] N442
95701

= T&Ta

57,86
I 48929
20,018 Min

x

@
Q.00 40,00 100,00 [mmj
I I
5.

8

Sekil 3.25: Revizyon 1 maksimum gerilme sonucu (0.5xAuto gérindm).

Kompozit par¢a boyunun 130 mm’den 300 mm’ye kadar uzatilmasi sonucunda

parganin geneline hakim olan gerilmeler ¢ok ciddi oranda degismezken ‘spring-in’

degeri 0,82° ‘den 0,86°’ya yiikselmistir. Bu 6l¢ekte bir parca icin major bir degisim

olarak goriilmezken ¢ok daha uzun ve biiyiik kompleks geometrilerde ¢arpilmalarin

birikimi sonuglarinin degerlendirilmesi gerekebilir.
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D: Distortian

Total Deformation

Type: Totdl Deformation
Unit: mm

Time: 17520
2207.2023 1333

0,5936 Max
052763
046168
03956
032878
0.26382
[URLTET
01319
DOGR5E5E

0 Min

0.00 50.00 100,00 {mm} m

25,00 75,00
_ _

Sekil 3.26: Revizyon 2 deformasyon sonucu (0.5xAuto gérinim).

D: Distartion
Ecuivalent Stress
Iype. Equivalenl (van-Mises) S1iss - lop/Bollom - Layer I
unit: MPa

Tine: 175200
23012023 15:34

247,62 Max
22223
19655
17147
14609
12071
95329
948
44,567
18,186 Min

kS
L]
0000 15000 F0000 {mm}

7500 22,500 Al

Sekil 3.27: Revizyon 2 deformasyon sonucu - Z eksen (0.5xAuto goriniim).

C: Distertian
Equivalent Stross
Type: Equivalent on-Misest Stress - Top/Bottom - Layer
unit. Mpa

Time: 17520
2EOB003 1533

247,62 Max

. 22223

— 19685
1A
145,08

| | 12071

= 95328

69,940
I 44,567
19,186 Min

&
0o 50,00 100,20 i

25400 75,00
__

Sekil 3.28: Revizyon 2 maksimum gerilme sonucu (0.5xAuto gérindm).
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: Ristortion.

Total Uelurmation

Type Total Deformation
unt mm

Tirwe 17520

201.2083 1520

. £, 18485 Max
016432

= maxne
[AEER]

[REE
DOE218
[ oAl 3
naInTe
D205

Sekil 3.29: Revizyon 3 deformasyon sonucu (0.5xAuto gorunim).

0: Distortian

Total Defcemetion
Type: Totsl Defermation
unit: mm

T, 17530

2303023 1522

018485 Max
DALSEF3
[IAFEE]
012324
07
DOEN3E
DOG1G1E
0T
noansia

D Min

Sekil 3.30: Revizyon 3 deformasyon sonucu- Z eksen (0.5xAuto gorunim).

I pigtortion
Equivalent Stress
Typee Diuiwalient fvan Mises) Slress - TopdBotuam - Layer 0
Unil. P

Tire: 17520
L3205 123

110,19 Max
H EERTY
9,532

79,204
GELATE
SRLEAE
4822
Jraned
215
17236 Min

Sekil 3.31: Revizyon 3 maksimum gerilme sonucu (0.5xAuto gorunim).
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3.1.4. Optimizasyon Sonrasi Yapisal Saghk

Kompozit pargalarin retim maliyeti {izerine yapilan arastirmalar incelendiginde
yatirim ve laboratuvar maliyetlerinden sonra en biiyiikk paymn kalip maliyetlerinde
oldugu gorilmektedir [24]. Bu maliyetler, birincil ve optimize kalip tasarimi ile
bunlarin tiretimleri ve revizyonu gibi alt kirilimlar1 kapsamaktadir. Bununla birlikte
kalip tasarimina bagli hurda iiriin ¢iktis1 da kalip maliyeti olarak ifade edilebilecek
ciddi maliyetler arasinda sayilabilir.

Karbon fiber takviyeli parcalarn iretimi esnasinda, malzeme, tasarim ve proses
uclisunden kaynaklanan bircok c¢arpilma etkeni vardir. Bu garpilmalar, pargalarin
montajda uyumsuzlugu veya kalibin yeniden islenmesi gibi istenmeyen sonugclar
dogurur. Olusan deformasyonu tahmin etmek igin basit analitik modeller kullanarak
par¢anin geometrik uygunlugunu saglamak adina kalip tasarimlart degistirilebilir.
Daha karmasik geometrilerdeki proses kaynakli ¢arpilmalari simiile etmek i¢in de
birgok sonlu elemanlar modeli gelistirilmistir. Bu simulasyonlardan alinan verilerle
yapilacak kalip tasarimi sayesinde, iiretim sonrasi elde edilecek yapinin tasarim
toleranslar1 i¢inde kalmasi saglanabilir. Bagka bir deyisle, kalip tasariminin en baginda
tiretim kaynakli sapmalar1 ele almak, montaj ve diger maliyetleri azaltan bir etken
olacaktir [23].

Kalip tasarim optimizasyonunun getirdigi maliyet tasarrufuna ek olarak, tretilen
pargalarin servis kosullarindaki hasar ve yorulmaya kars1 dayanim kabiliyetleri, uzun
vadede bir maliyet tasarrufu olarak degerlendirilebilir. Parcanin tekrar bakim veya
onarim Omriinii veya toplam yorulma dayaniminmi kisaltan montaj zorlamalar1 ve
zorlamalara bagli ek i¢ gerilmeler de yine bu kapsamda maliyet artirict etkenler olarak
degerlendirilebilir.

Lamine kompozitlerde ¢alisma kosullar1 altinda gdzlenen hasar mekanizmalari,
matris ¢atlaklari, delaminasyonlar, fiber-matris baglarinda kopma, fiber kirilmasi gibi
karmagik yapilardir. Matris ¢atlaklari, fiber agirlikli hata modlarinin hesaplanmasi ve
laminasyon mukavemetinin hesaplanmasi i¢in gerekli olan laminalara stresin yeniden
dagilimina ve sertlik (stiffness) degerlerinin azalmasina yol acar. Ayrica, herhangi bir
matrisin ¢atlama analizinin ilk adimi, matris ¢atlaklar1 igeren laminasyonun stres

durumu elde etmektir. Bu nedenle, catlamis laminasyonun stres alanini analiz etme

57



yetenegi, lamine kompozitler i¢in hasar mekanizmalarinin gelistirilmesinde dnemli bir
rol oynamigtir [13].

Kritik karbon kompozit yapilarin giivenlik marjimi artirmak ve optimize bir
tasarim ortaya koymak igin ileri miihendislik ¢alismalari sik¢a yapilmaktadir. Servis
kosullarindaki hasarlarla birlesmis fiber dalgalanmalar1 ve bosluklar gibi iiretim
kusurlari, karbon kompozit yapilarin mekanik ozellikleri ve yorulma émri (zerinde
zararl bir etkiye sahip olabilir [28]. Bu nedenle proses bazli sekil bozukluklarinin
montaj esnasindaki zorlamalara bagli neden oldugu i¢ gerilme artislarinin ¢alisma
kosullar1 altindaki hasar ve yorulma dayanimlarina etkisinin incelenmesi 6nem arz

etmektedir.

3.1.4.1. Hata Kriterleri

Optimize edilmemis kalip ile iiretilen kompozit parga, eslenik parca ile montaji
esnasinda maruz kaldig1 zorlama yiikler nedeniyle, optimize kalip ile iiretilen parcaya
kiyasla daha fazla strese sahiptir. Bu durum proses esnasinda biriken yiiklerle birlikte
kompozit i¢ yapisinda artan gerilmelere sebep olarak yiik altinda kusur risklerini
artirirken bazi yapilarda calisma ve tagima kosullarindaki titresim yiikleri sebebiyle
yorulma dayanimi konusunda bir dezavantaj olabilir.

[zotropik malzemelerde hata tahmini, maksimum gerilme, maksimum gerilim
gibi prensipler tizerine kuruludur. Ancak bu kriterler tek yonlii lamina i¢in kullanilmaz
clinkli zayif olan diizlemler ana stres yoniiyle aym1 hizada olmayabilir. Bu nedenle
Puck, Tsai-Wu, Tsai-Hill gibi birkac alternatif hata kriteri kompozit lamina hatalarini
tahmin etmek i¢in gelistirilmistir [3].

““Inverse Reverse Factor (IRF)”’ kompozit yapida muhtemel hatalar
yorumlamada kullanilan parametredir. Hata yUku, IRF degerine béliinen yiik degeri
olarak tanimlanabilir. IRF>1 durumunda kompozit yapida kusurlar meydana gelir ve
IRF<1 durumunda yap1 guivenlidir. Ama gereksiz hantal bir yapidan kaginmak igin
IRF degeri 0.9 ile 1 arasinda tutulmalidir [3].
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Sekil 3.32: Montaj kuvvetleri statik analiz modellemesi.

Bu calismanin konusu olan U formundaki kompozit parca, entegrasyon
esnasinda fikstiir iizerinde referans yiizeyden mengene ile tutuldugu ve montajin
tamamlanmasi adina operator tarafindan manuel el yiikiine maruz kaldig1 senaryoda

analiz edilmistir. Sekil 3.31’de analiz sinir sartlarinin modellemesi mevcuttur.

Tirne: 1 IRNSS
28012023 107

59152 Max

. S2757
46162
39568

B 37973

W e
14784

1389
H Q8546
0 Min

.

000 7500 50,00 {men;

Sekil 3.33: Montaj kuvveti sonrasi yer degistirmeler.
Flanslar aras1 mesafe olan 80 mm nominal 6l¢iiniin montajda yakalanmasi i¢in

30 N yiik tek tarafli uygulandig1 durumda baslangi¢ 6lciilerine ulagilmasina ragmen

par¢anin diiz yiizeyindeki sekil bozuklugu ve gerilim artiglar1 dikkat cekmektedir.
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Sekil 3.34: Montaj kuvveti sonrasi nihai sekil.

Fikstlr tGzerinde montaj yiklerinin modellenmesi sonrast ANSYS ‘composite
failure’ fonksiyonu altinda Tsai-Wu kriteri referans alinarak kompozit yap1 hatalar
incelendiginde Sekil 3.34’de goriildiigii lizere parca i¢ ve dis katmanlari ile birlikte ara

katmanlarinda bolgesel risk artislari oldugu gorilmistiir.

Tirne: 1
20012023 W

gl
1

DATS

ors

0625

05

DE1I58 Man,

o125
Q0072401 Min
o

0 000 XL iy ﬁ
T
75,

1: Static Structural

Imverse Reserve Factor

Typ: Invree Raterve RaCtar IUnmatagedh
Tarit 1

28012023 W21

031356 Max

s
0007241 Min
]

Sekil 3.35: Tsai-Wu hata kriterleri sonuglari.
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Hava aract {ist kabuk formunun otoklavda kiirlenmesi sonrasi sekil
deformasyonu ve montajda zorlamali yiikiin sebep oldugu gerilmeleri goriintiilemek

adina yapilan ¢alismanin sonuglar1 Sekil 3.35 ve Sekil 3.36°da gosterilmistir.

[ Distortipn

Tenal Datarmatian

Ty Tetal Delomation
Unit mm

Towe 46580
28012003 1134

11317 Max

. 11,857
10398
ANIRS

o 7479

B amos
456

L1006
l 16411
©,18159 Min

[L1:1] WHKLOD 20000 ()
R

it 1ren
Tirmgr AGGR)
28012003 1155
13317 Max.
157
10,398
s
1478

o oy

int

St
31006
T4
018158 Min

...

Sekil 3.36: Hava araci tist kabuk kiir simiilasyonu deformasyon sonuglari.

Ll L0000 1000 (]

25000 I

J: Static Structural
St Structural
Time: 1.5
A0V 113

M

B Ficedt Suppon

O 0000 100000 (mim)

Sekil 3.37: Hava araci list kabuk formunun montaj esnasinda yiikleme sartlari.
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Sekil 3.38: Hava arac1 iist kabuk formunun monta;j yiikleri sonrasi

deformasyonu.

on-Miges) Siraes - Top/Batton - Layer 0

Time: 1
TR01.2033 1129

17,682 Max
W

o
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58987
18348

I AN
0006947 Min

.

Sekil 3.39: Hava araci1 iist kabuk formunun montaj yiikleri sonrasi gerilme

oo OO0 00,00 fmm
EC——

sonugclart.

Entegrasyon sonrasi nominal geometrinin yakalanmasi ile hava araci {ist kabuk
formunda meydana gelen gerilimler ve sekil degisimi Sekil 3.38 ve Sekil 3.39’da
gosterilmistir. Sonuglar incelendiginde hava aracinin kanat baslangi¢ formuna kadar
ulasan ek gerilimler oldugu goriilmektedir. Biitiin malzemelerde oldugu gibi kompozit
parca ile iiretim sonrasinda da malzeme i¢ gerilimlerinin minimum seviyede kalmasi
arzu edilir ¢linkii her gerilim hem geometrik uygunluk hem de yapinin mukavemet ve
omrii bakimindan bir tehdittir. Bu yoniiyle iiretilecek parcanin 6zelliklerine bagl

olarak proses parametrelerinin optimizasyonu ciddi 6nem arz etmektedir.
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3.1.4.2. Titresim Analizi ile Yorulma Sonuclar1 Karsilastirmasi

Yorulma, dongiisel yiik altindaki malzemelerde ilerleyen hasara neden olan bir
olgudur. Fiziksel hasar, catlaklar ve deformasyondan olusur. Bu da nihayetinde
malzemelerde kusurlara yol agar. Yorulma hasarini tahmin etmek i¢in iki farkli yolu
vardir. Bu yontemlerden biri, gerilim yogunlugu faktorii gibi kirilma mekanigi
parametrelerini kullanarak catlaklar: bireysel olarak incelemektir. Diger yol, yorulma
Omru igin gerilme-dongi (S-N) egrisi karakterizasyonu gerektiren, baslangic
kusurlarina gore daha biiyiik 6l¢ekteki ¢entiksiz geometrideki ¢atlak baslangiglart da
dahil nispeten "kicuk" catlaklari inceleyen kolektif bir yontemdir [6].

Yorulma émru tahmini, 6zellikle dongusel yikler nedeniyle hatalara oldukca
duyarli olan havacilik yapilar1 basta olmak iizere mekanik yapilarin emniyetli
tasariminda temel araglardan biridir. Bu yorulma oémri tahmini, agirlikli olarak iki
kavrama dayanir: gerilme-Omur yaklasimi yani S-N egrilerine dayali kimdalatif
yorulma hasar1 (CFD) ve genellikle a-N veya Paris egrileri olarak adlandirilan
dongiilerin sayisina gore yorulma c¢atlaginin ilerlemesine dayali yorulma g¢atlamasi
gelisimidir (FCG) [15].

S-N egrisi karakterizasyonu sadece miihendislik malzemeleri i¢in degil aym
zamanda dinamik yiklemeye maruz kalan gesitli bilesenlerin hata emniyetli tasarimi
ve yorulma 6mru tahmini igin de 6nemlidir. S-N egrisi, bir diyagramda uygulanan
gerilme (S) degerine karsilik yikleme dongust (N) seklinde tanimlanabilir. S-N egrisi
davranigi, 19. yiizyildan beri siiren yorulma ve Omir c¢alismalarinin belkemigi
olmustur [20].

Gelismis kompozit yapilar igin giincel yorulma omrl yaklagimlarinin ¢ogu,
kicuk yapir tasindaki ampirik gerilmenin dongii sayisina oranina (S/N) dayalidir.
Farkli fiber regineli sistemler, serim konfigiirasyonlar1 veya yikleme kosullar1 gibi
sebeplerle ¢esitlenen malzeme 6zellikleri, genellikle kompozitlerin analizini ve testini
zorlastirir. Anizotropik heterojen oOzellikler ve yorulma omrl Uzerindeki hata
modlarinin degismesinin yani sira birbirleriyle etkilesim i¢inde olan ¢oklu hata
mekanizmalari, kompozit yapilardaki hasar artigin1 tahmin etmeyi zorlastirtyor [38].

Fiber takviyeli kompozit malzemeler icin bircok yorulma modeli gelistirilmistir
ve bu modeller ii¢ kategoriye ayrilabilir: S-N egrileri ve yorulma hata kriterlerine

dayali yorulma 6mri modelleri; artik sertlik/mukavemet modelleri ve asamali yorulma
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hasar modelleri. Tim bu U¢ modelde, S-N egrileri, fiber takviyeli yapmin yorulma
degerlendirmesinin esas unsurudur [39]. Frekans degeri tek yonli kompozit

laminasyonlarin yorulma davranisinda az bir etkiye sahiptir [16].

600 -
: f=1~10 Hz, [45/-45,/45],
500 | R=0, ® [45/0/-45/90],
v [0/90,/0],
v [45/0,/-45],
400 | v
m “
o
s 300 B
& Y <
200 | L
...
.
100
O I I | T 1 T I |
0 1 2 3 4 5 6 7 8
Log N

Sekil 3.40: Farkli kompozit serim setlerinin yorulma egrisi [39].

Bir 6nceki boliimde, bu ¢alismanin odagindaki U formlu kompozit parcanin
montaj esnasindaki zorlamaya bagli hata analizi modellenip sonuglar karsilagtirilmisti.
[+ 45°/0°/-45°/90°] s serim plan1 ve AS4-8552 UD prepreg ile iiretilen parganin
askeri standartlardaki titresim profillerine maruz kalmasi durumunda yorulma
dayanimi ise bu boliimde incelenmistir. Bu analiz, proses optimizasyonunun yapisal
saglik bakimindan ne derecede dnemli oldugunu degerlendirmek adina yapilmistir.
18 Mayis 2022 tarihinde giincellenen ve Amerika Savunma Bakanligi tarafindan
yayinlanan MIL-STD-810H test metot standartlarinda ifade edilen, hava araci
pervanesinin - maruz kaldigi dikey titresim yiikleri modellenerek analiz
tamamlanmistir. 20 saatlik bir ugusun 1 saatlik bolimiindeki frekans (Hz) ve gig¢

spektral yogunlugu (PSD) setleri Tablo 3.5’te ifade edilmistir [44].

64



Tablo 3.5: Hava araci (4 pal C-130) pervanesinin maruz kaldigi titresim frekanslari

(MIL-STD-810H).

Vertical Axis Broadband

Vertical Axis

Longitudinal and Transverse
Broadband Random

Random Sinusoidal Components
Frequency, ASD, Center Frequency, Hz Acceleration Frequency, ASD,
Hz g’/Hz (Blade Order) peak (gpi) Hz ¢*/Hz
10 0.0032 17 (R) 0.5 10 0.0022
30 0.0032 68 (nR) 2 40 0.0022
60 0.0002 136(2nR) 0.6 60 0.00015
150 0.0002 204 (3nR) 0.4 125 0.00015
300 0.0012 Overall rms, g 1.76 175 0.0005
400 0.0012 240 0.0009
500 0.0005 325 0.00022
725 0.0005 500 0.00022
800 0.00045 1000 0.00015
943 0.00045 Longitudinal and Transverse 2000 0.00002
1061 0.00015 Sinusoidal Components rms, g 0.61
1450 0.00005 Center Frequency, Hz Acceleration
1500 0.0001 (Blade Order) peak (gpk)
1575 0.0001 17(R) 0.2
1610 0.00004 68 (nR) 0.5
1800 0.000025 136 (2nR) 0.2
2000 0.000025 204 (3nR) 0.1
rms, g 0.84 Overall rms, g 0.74

Test Duration per axis: | hour for 20 hours of flight.

Uretim siireci optimize edilmemis kompozit parcanin montaj esnasindaki ek

zorlamalara bagli i¢ yap1 gerilme artislari, parcanin belirli bolgelerinde yorulmaya

bagli 6mur azalmasina sebep oldugu gozlemlenmistir.

R Random Vibration
Life

Type: Life

28.01,2023 10:40

1o+ 35 Max

I Tu+35 Min
Sekil 3.41: Optimize kalip ile tiretilmis kompozit par¢anin MIL-STD-810 H

standartlari titresim sartlarinda yorulma sonucu.
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Sekil 3.42: Optimize edilmemis kalip ile iiretilmis kompozit parganin
MIL-STD-810H standartlari titresim sartlarinda yorulma sonucu.

3.2. Parametre Setleri ile Analiz Verisi Uretimi

Miihendislik tasarimlarinda malzeme se¢imi, parca Olgiileri, mekanik baglanti
modelleri, termal kabiliyetler ve kalinlik optimizasyonu gibi bircok konu masaya
yatirtlir ve Uretilmesi planlanan parcanin miihendislik isterleri ve galisma kosullari
hesaba katilarak bu parametrelerin Oncelikleri sonuca etkileri bakimindan
degerlendirilerek tayin edilir. Bu yaklasim, miihendislik tasarimlarinin temelini
olusturur. Mihendislik analizlerinde, konu siirecin analiz yapitaslar1 yerine oturduktan
sonra farkli parametre setlerinin c¢iktilar1 igin tekrarli analiz kurulumu yerine
yaklasimin matematik modellemesi faydali bir yontemdir. Bu yontemle hem analiz
adimlarinin hem de tasarim siireglerinin girdileri bu modellere dayali kisa bir zamanda
verilebilir. Boylelikle proses ve tasarimin parametrik optimizasyonu i¢in elverisli bir
sire¢ ortaya konabilir.

Bu ¢alismanin 6nemli hedeflerinden birisi de bir dnceki paragrafta bahsedilen
kapsam cercevesinde, karbon kompozit yapilarin otoklavda kiirlenmesi esnasindaki
davraniglarinin  bircok parametre setine cevap verebilecek ¢iktilar1 {retebilen
matematik modelin Python programlama dilinde gelistirilmesidir. Bu sayede iiriin ve
proses tasarimcisi, parametre degisiklik ¢iktilarii anlik goriintiileyebilme imkani ile
hizli tasarim optimizasyonu kabiliyeti kazanacaktir. Bu parametre setleri, geometri

bazinda farkli gruplar halinde siniflandirilabilecegi gibi farkli serim setleri ve
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kalinliklar, farkli kalip malzemeleri veya farkli otoklav kiir profilleri halinde de

siniflandirilabilir.

Farkl1 parametrelerde simiilasyon sonuglari, hata ve yorulma analizleri incelenen

bu caligmanin odagindaki geometride, flans agisi1, kose radyusu ve kalinlik (stack-up

sayis1) parametrelerinin degismesiyle meydana gelen *‘‘spring-in’’ degerlerini

gOruntiilemek lizere 27 adet parametre seti simiile edilmistir. Matematik model elde

etmek i¢in kullanilan parametre setleri ve sonuglar1 Tablo 3.6’da paylasilmistir.

Tablo 3.6: Deney parametre setleri simiilasyon sonuglari.

Parametre Seti | Flans Acis1 (°) | Kose Radyusu(mm) | Stack-Up (Adet) | Spring-in (°)
1 90 4 1 0,827
2 9 2 0,727
3 90 4 3 0,715
4 9 5 1 0,837
5 9 5 2 0,814
6 90 5 3 0,781
7 90 6 1 0,856
8 90 6 2 0,816
9 90 6 3 0,805
10 75 4 1 0,608
11 75 4 2 0,673
12 75 4 3 0,537
13 75 5 1 0,657
14 75 5 2 0,601
15 75 5 3 0,624
16 75 6 1 0,592
17 75 6 2 0,685
18 75 6 3 0,543
19 60 4 1 0,524
20 60 4 2 0,479
21 60 4 3 0,512
22 60 5 1 0,487
23 60 5 2 0,561
24 60 5 3 0,439
25 60 6 1 0,538
26 60 6 2 0,503
27 60 6 3 0,522
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4. SIMULASYON SONUCLARININ PYTHON
MODELLEMESI

Python diinyanin en popiiler programlama dilidir ve Python ekosistemi
gelistiricilerin yeni ¢oziimler iiretmek i¢in 6zglirce kullanabilecegi agik kaynak kod
kituphaneleri icerir. PyAnsys kod kutlphanesi, gelistiricilerin Python tabanli
projelerine ANSYS tabanli simiilasyonu entegre etmelerini saglayarak yeni bir ¢igir
acmistir. PyAnsys, MAPDL ve AEDT de dahil olmak lzere kullanicilarin ANSYS
tiriinleriyle benzeri goriilmemis bir sekilde etkilesim kurmalarini saglayan bir Python
paketidir. Paketler, kullanicilara sadece ANSY'S similasyon katmanlarini kullanarak
cok ¢esitli ¢oklu fizik simiilasyonlarinin ¢alistirtlmasini1 kodlamaya imkan vermesi ile
kalmayip, ayn1t zamanda simiilasyonu diger otomatik islemlere dahil eden is akislarini
da kodlama imkani sunan modern programlanabilir bir araylz saglar. [43]

Python destekli araylze sahip ABAQUS yazilimi ile de kompozit yapilarin
analizi mumkindur. Tekstil geometrisini modelleme imkéani veren Python tabanli
TexGen yaziliminda iplik ve dokuma Ozelliklerini modelleyip ABAQUS ortamina

aktarimi miimkiindiir [33].

X4

Sekil 4.1: Farkli dokuma tiplerinin TexGen yaziliminda modellemesi.

Bu ¢aligmada izlenen yontem, ANSYS simulasyon verilerinin gesitli matematik
modeller ile Python’da birbirine baglanip kodlanmasi ile davranis modellemesi
tzerinedir. Otoklav kiir simiilasyonu sonuglarinin ¢esitli geometrik parametre setleri
ve ¢iktilar1 izerine kurgulanmis davranis modellemesi, kompozit yapilarin analizi i¢in
kisith bir kapsam icermektedir. Kapsam, farkli kompozit iplik, 6rgii veya laminasyon
Ozelliklerinin parametrik modellemesi ile malzeme odakli sonug¢ degisimlerini

goriintiileyecek doniistim kabiliyetine sahiptir.
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4.1. Matematik Model Tasarim

Deney tasarimi, bir prosesteki girdi faktorleri {izerine istenilen degisikliklerin
sistematik bir sekilde yapilmasiyla tepki degiskeni iizerindeki degiskenligin
gbzlenmesi ve yorumlanmasi olarak tanimlanan bir kalite gelistirme teknigidir. Deney
tasariminin amaci bir siirecin gosterdigi davraniglar hakkinda bilgi toplayarak, bu
stirecin kalite karakteristiklerini etkileyen faktorleri belirlemek ve sirecin kalitesinin
tyilestirilebilmesi i¢cin hangi faktorlerin hangi seviyede olmasi gerektigini

belirlemektir [34].

Problemin tamimlanmas:

v

Bagimhi ve bagimsiz ve
degiskenlerin belirlenmesi

v

Faktér Seviyelerinin
Belirlenmesi (deneysel tasarim
noktalarinin belirlenmesi)

!

Tasarim matrisinin
olusturulmasi

v

Deneylerin yapilmasi

v

istatistiksel analizlerin
uygulanmasi

v

Sonuglarin yorumlanmasi

Sekil 4.2: Tam Faktoriyel deney tasarimi akis semasi.

Bu ¢alismada kompozit kiirlenme davranisini modellemek i¢in Ug¢ seviyeli ve (g
faktorlu 3° tam faktoriyel deney tasarimi uygulanmis olup toplam 27 deneysel tasarim
noktast ANSYS’ de simiile edilmistir. Deney sonuglar1 Tablo 3.6’da paylasilmistir.

Deney sonuglarinin matematik modellemesini ifade eden Python senaryosu

69,70,71 ve 72.sayfalarda kodlama dizini halinde paylasiimistir.
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import sys

import numpy as np

from numpy.linalg import inv, det

from PyQt5 import QtCore, QtWidgets

from PyQt5.QtWidgets import QGridLayout, QWidget, QApplication, QLineEdit,
QFormLayout, QLabel

from PyQt5.QtWidgets import QPushButton

from PyQt5.QtCore import QSize, QPoint, Qt

from PyQt5.QtWidgets import QMessageBox

from PyQt5.QtGui import QPen, QFont, Qlmage, QPainter

result =0
class Template(QWidget):
def __init__(self):

super().__init_ ()

self.setMinimumSize(QSize(320, 140))

self.setWindowTitle("Composite Rib Design Informations"™)

selfx =10

selfy=0

selfz=0

self.X = np.array([[1, 90, 4, 1, 8100, 16, 1, 360],
[1, 90, 4, 2, 8100, 16, 4, 720],
[1, 90, 4, 3, 8100, 16, 9, 1080],
[1, 90,5, 1, 8100, 25, 1, 450],
[1, 90, 5, 2, 8100, 25, 4, 900],
[1, 90, 5, 3, 8100, 25, 9, 1350],
[1, 90, 6, 1, 8100, 36, 1, 540],
[1, 90, 6, 2, 8100, 36, 4, 1080],
[1, 90, 6, 3, 8100, 36, 9, 1620],
[1, 75, 4,1, 5625, 16, 1, 300],
[1, 75, 4, 2, 5625, 16, 4, 600],
[1, 75, 4, 3, 5625, 16, 9, 900],
[1, 75,5, 1, 5625, 25, 1, 375],
[1, 75,5, 2, 5625, 25, 4, 750],
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[1, 75,5, 3, 5625, 25, 9, 1125],
[1, 75, 6, 1, 5625, 36, 1, 450],
[1, 75, 6, 2, 5625, 36, 4, 900],
[1, 75, 6, 3, 5625, 36, 9, 1350],
[1, 60, 4, 1, 3600, 16, 1, 240],
[1, 60, 4, 2, 3600, 16, 4, 480],
[1, 60, 4, 3, 3600, 16, 9, 720],
[1, 60, 5, 1, 3600, 25, 1, 300],
[1, 60, 5, 2, 3600, 25, 4, 600],
[1, 60, 5, 3, 3600, 25, 9, 900],
[1, 60, 6, 1, 3600, 36, 1, 360],
[1, 60, 6, 2, 3600, 36, 4, 720],
[1, 60, 6, 3, 3600, 36, 9, 1080]])

self. Xt = self.X.T
self.res = np.dot(self.Xt, self.X)
self.m = np.array(self.res)

self.Xinv = np.linalg.pinv(self.res)

self.F = np.array(
[0.827,0.727, 0.715, 0.837, 0.814, 0.781, 0.856, 0.816, 0.805, 0.608,
0.673, 0.537, 0.657, 0.601, 0.624, 0.592, 0.685, 0.543, 0.524,
0.479, 0.512,
0.487,
0.561, 0.439, 0.538, 0.503, 0.522]).T

self.C = np.dot(self.Xinv, self.Xt)

self.matrixRes = np.dot(self.C, self.F)

strl =" 'join(str(e) for e in self.matrixRes)
QMessageBox.about(self, "Matrix Result™, strl)

self.f1 = QLineEdit()
self.f2 = QLineEdit()
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self.f3 = QLineEdit()

self.btn = QPushButton('Calculate the shape distortion ")
form = QFormLayout(self)

form.addRow('Part Angle: ', self.f1)

form.addRow('Part Radius: ', self.f2)

form.addRow('Ply Number: ', self.f3)
form.addRow(self.btn)
self.btn.clicked.connect(self.clickMethod)

def clickMethod(self):

self.x = int(self.f1.text())

self.y = int(self.f2.text())

self.z = int(self.f3.text())

global result

result = self.matrixRes[0] + self.matrixRes[1] * self.x + self.matrixRes[2] *
self.y + self.matrixRes[3] * self.z + self.matrixRes[4] * self.x * self.x +\

self.matrixRes[5] * self.y * self.y + self.matrixRes[6] * self.z * self.z +

self.matrixRes[7] * self.x * self.y * self.z

self.close()

class Label(QLabel):
def __init__(self):
super().__init_ ()

def paintEvent(self, e):

gp = QPainter()
gp.begin(self)

image = QImage('spring-in.PNG")
gp.drawlmage(QPoint(), image)

pen = QPen(Qt.red)
pen.setWidth(2)
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gp.setPen(pen)

font = QFont()
font.setFamily(‘Times’)
font.setPointSize(20)
gp.setFont(font)

global result

gp.drawText(240, 332, str(result))

gp.end()

class Example(QWidget):
def __init__(self):
super().__init_ ()
self.setGeometry(50, 50, 660, 620)
self.setWindowTitle(*'Shape Distortion Result™)

self.label = Label()

self.grid = QGridLayout()
self.grid.addWidget(self.label)
self.setLayout(self.grid)

if _name_ ==" main__":
app = QApplication(sys.argv)
gui = Template()
gui.show()
ex = Example()
ex.show()
sys.exit(app.exec_())
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Spring-In Angle

Sekil 4.3: “*Spring-in’” davranisinin Python modellemesi.

4.2. Girdi Veriler ve Ciktilarin Yorumu

Mdihendislik yapilari, gelen yiiklerin tasinmasi, montaj bolgesindeki statik
yuklerin etkisi gibi bircok konu g6z Onlinde bulundurularak tasarlanir. Tasarim
kriterlerinden bazilar1 maliyet veya miihendislik bakimindan biiyiik etkilere sahip
olmas1 sebebiyle radikal degisemezken bazilar {iretilebilirlik sartlarina bagl olarak
esnetilebilir. Bu ¢alismanin konusu olan ve ayni1 zamanda hava arac1 iskelet yap1 birimi
kiris yapisin1 da temsil eden U formundaki tasarim, tiiretim deformasyonlarini
minimize etmek adina gerek goriildiigii durumda optimize edilir. Farkli radyus ve
acilardaki geometriyi kalinlikla birlikte ele alan matematik model hem Uriin hem de
kalip tasarimcisina dogru tasarim icin hareket alanimi pratik sekilde tayin eder. Bu
sayede deneme yanilma yoluyla katedilmesi miimkiin olan tasarim optimizasyon
siireci daha az maliyetle ve daha kisa siirede gergeklesebilir. Calismanin konusu olan
geometrinin (Sekil 3.14) farklilagsmas1 sonrasi sekil degisimleri gozlendiginde sonuglar

sOyle Ozetlenebilir;
- Flans agis1 dik derecelenmeye yaklastikga “‘spring-in’’ agisi artar

- Parg¢a kalinlhigr arttikga *“spring-in’’ agis1 diiser
- Radyus degeri arttik¢a “*spring-in’’ agis1 diiser.
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5. HELIKOPTER KOMPOZIT PAL ANALIZI

Gelismis helikopter rotor palleri genellikle kompozit malzemelerden
uretilmektedirler ve yapilarinda c¢esitli hasarlara neden olabilecek yiiksek derecede
dinamik ve kararsiz aerodinamik cevresel yiiklerde ¢alismaktadirlar. Bu yiikleme
sartlarina tekrarli olarak maruz kalinmasi1 kompozit rotor pal yiizey kaplamalarinda
delaminasyon, catlak vb. hasarlara neden olabilir [17]. Bu kisimda, helikopter
kompozit palinin otoklavda kiirleme ile Gretimi ve aerodinamik yik altindaki yapisal
kusurlar1 incelenmistir. Oncelikli olarak helikopter kompozit pallerinin katmanl
yapist hakkinda bazi bilgiler verilmis ve ardindan literatiirden alinan tasarim
parametreleri ile bir modelleme yapilmistir. Nihai ti¢ boyutlu model dnce ANSYS kiir
analizine daha sonra da aerodinamik yiikler altinda statik analize alinmistir. Incelenen
model Ust ve alt kabuk [+ 45/0/-45/90] s yonlenmesinde Hexcel AS4/8552 tek
yonlu karbon elyaf takviyeli ve epoksi matrisli kompozit ve titanyum kutu kiristen
olusan hibrit bir yapidir. Bu iki malzeme haricinde kalan bosluklu yap1 genelde kopiik
veya bal petegi ile doldurulmaktadir.

5.1. Helikopter ve Kompozit Pal Yapisi

Helikopterlerde kaldirma kuvveti; yatay diizlemde hareket eden ve bir veya
birkagc gii¢ iireteci tarafindan dondiiriilen pervaneler yardimiyla yaratilir. Bu
pervanelere ana rotor palalari (pal, blade) denilmektedir [17].

Helikopter ana rotor palalarinin tasarimi, imalatta kullanilan malzemeye gore
siniflandirilirsa ilk helikopter palalarindan bu yana asagidaki degisimleri gecirerek

bugiinkii haline geldigi goriiliir;

* Ahsap paller,

* Metal paller,

» Karma yapidaki paller(metallerin ve kompozit malzemelerin beraber
kullanildig paller),

» Kompozit paller [17].
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ANA KiRi$ ARA YUZEY KOMPOZIT KABUK KOPUK/HONEYCOMB

Sekil 5.1: Kompozit rotor palinin kesiti.

Sekil 1°de gergek bir rotor kompozit pal kesiti verilmistir. Bu yap1 en yaygin
yapilardan biridir. Bu yapida dis kabuk gayet piiriizsiizdiir. I¢ yiizeyler ve kabuk ile
kopiik dolgu yapi arasinda kalan ara yiizeylerde dalgalanmalar sz konusudur. I¢
yiizeylerde olusan dalgalanmalar katman dalgalanmasi olarak adlandirilir ve oldukca
tehlikeli sonuclar dogurabilir. Bununla ilgili ge¢mis c¢alismalar mevcuttur.
[70],[71],[72]. Katman dalgalanmas1 sebebiyle malzeme katilik degerlerinde ve yap1

dayaniminda (6zellikle basing dayanimi) ciddi azalmalar olabilir.

— 239.75 IN. ‘
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Sekil 5.2: Sikorsky 76 model helikopter palinin yapisi.

Sekil 5.2°’de  Sikorsky 76 model helikopter palinin hibrit yapisi
gosterilmistir.[45]. Bir onceki yapidan farkli olarak i¢ yapida titanyum kutu Kiris
mevcuttur. Bu yapiy1 kompozit kabuk, bal petegi ve titanyum kiris olusturmaktadir ve

bu caligmada hibrit tipteki pal yapist kullanilmistir.
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Helikopterlerde kaldirma kuvveti; yatay diizlemde hareket eden ve bir veya
birkag giic ireteci tarafindan dondiiriilen pervaneler yardimiyla yaratilir. Bu
pervanelere ana rotor palalari (pal, blade) denilmektedir. Ana rotorun hava igerisinde
donerek hareket etmesiyle kaldirma kuvveti yaratilir. Dondiiriilen ana rotor, kendi
ekseni etrafinda donerken, helikopterin kendisi de ana rotor doniis yoniine zit yonde
donmeye c¢alisir. Buna donme momenti tepkisi denir. Kuyruk rotorlari,
helikopterlerdeki ana rotorun olusturdugu bu donme momentini esitleyerek helikopteri
diiz tutmaktadir. Kuyruk rotoru bulunmayan ve ¢ift ana rotora sahip helikopterlerde,
rotorlar zit yonde donerek birbirlerinin yarattigi donme momentini esitler. Ana rotorda
yer alan her bir pala, iretilen kaldirma kuvvetini esit olarak paylasir. Palalar,
helikopterin statik agirliginin yaninda helikopter ugusu sirasinda meydana gelen
dinamik yiikleri de tasimak zorundadirlar. Bu nedenle yiik tasimada kullanilan blyutk
helikopterlerin genelde dort veya daha fazla sayida ana rotor palasi bulunmaktadir.
Ayni prensip kuyruk rotoru palalarinda da gegerli olup, ana rotor pala adedi fazla ise
kuyruk rotor pala adedi de ayni oranda artar. Kuyruk rotor palalarindaki sayica
fazlalik, ana rotorun iiretecegi donme momentini karsilayacak giigte olmasindan
kaynaklanmaktadir [17].

Aerodinamigin ayni dort prensibi hem sabit kanatli hava araglarina hem de doner
kanatl hava araglarina uygulanmaktadir. Bir hava aracina her zaman dort kuvvet etki
etmektedir. Bunlar; agirlik, tasima (kaldirma), itki ve siiriiklenme kuvvetidir [17].

Agirlik, yergekimi etkisiyle hava aracina etkiyen kuvvettir. Bu kuvvet her zaman
hava aracinin agirlik merkezinden etkimektedir. Bu kuvvetin siddeti, ancak hava
aracinin kiitlesi degistigi zaman degisir [17].

Tasima kuvveti, bir ucagin kanadi ya da bir helikopterin palasinin iizerinden
gecen hava akimi sayesinde olusur. Bu kuvvetin nasil yaratildigi bazi kaynaklarda
Newton’un iicilincli yasasiyla, bazilarinda ise Bernoulli prensibiyle ag¢iklanmustir.
Ancak en bilimsel agiklamalar her iki prensibin birlesimiyle yapilmaktadir [17].

[tki, aracin havada ileri hareket ettiren kuvvettir. Sabit kanatli hava araci olarak
anilan ucaklarda, itki ucagin burnunda yer alan pervane yardimiyla elde edilirken,
tasima kuvveti de sabit kanatlarla elde edilir. Helikopter gibi doner kanatli bir hava
aracinda ise hem itki, hem de tasima kuvveti ana rotor palalari ile elde edilir [17].

Suriiklenme, aracin hava igerisinde ilerlemesine engel olan kuvvettir. Itki
Kuvveti hava aracini siiriiklenme kuvvetine karsit havada hareket halinde tutar. Hava

icerisinde hareket ettiginde itki ya da kaldirma kuvveti yaratan, 6zel olarak tasarlanan
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ve belirli bir kesite sahip yilizeye kanat profili denir. Ugaklarin kanatlari, ugak
pervaneleri, helikopterlerin ana ve kuyruk rotor palalarinin hepsi birer kanat profilidir
[17].

5.2. Kompozit Pal Modellemesi

Sekil 5.3: Westland Lynx ZX170 model helikopter.

Westland Lynx ZX170 model helikopterin metal yapidaki pali modellenerek

kompozit tasarimi yapilmistir. Rotor pali 6zellikleri;

Pal sayis1 4,

Nominal hiz 700 ft/sec (33 rad/s),
Toplam agirlik 5683 1b (2577 kg),
Radyus 21 ft (6400 mm),

Kord uzunlugu 1,29 ft (395 mm),

Pal doniis yonii saat yonii,

Pal kanat profilleri;
-NPL9618 (r/R=0,286),
-NPL9615 (r/R=0,85),
-NPL9617 (r/R=1) [21].
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Bir helikopter palinde kanat profilleri kokten uca dogru farklilagabilir. Bu durum
aerodinamik gereksinimlere gore belirlenmektedir. Bu ¢alismada modellenen
helikopter pali ii¢ farkli radyal koordinatta ii¢ farkli profile sahiptir. Bunlar NPL9618,
NPL9615 ve NPL9617°dir.Fakat daha basit bir yap1 elde etmek adina modellemede
tek bir profil (NPL9618) kullanilmistir [46].

akigkanin bagil yénu -~

kamburluk hatt
a i} —
hidcum agisi {

veter (kord) hatti

azami kalinlik azami
kamburluk

KANAT PROFILI

Sekil 5.4: Kanat profili genel hatlari.

Kanat profilleri literatiirde standartlastirilmis Slgtilerdir. Bir kanat profilinin
genel hatlar1 Sekil 5.4’te gosterilmistir. Akiskan hava kanat iizerinde hiicum
kenarindan girip yiikselerek firar kenari1 ilizerinden ¢ikis yapar. Hava akisi bu
dogrultuda devam eder. Helikopterden istenen harekete gore pilot tarafindan huciim

acist kontrol ftnitesinden degistirilir. Bu degisim rotora baghh ‘‘swash plate’’

mekanizmasi ile degisir.

NPL9615
= === NPLSG617
- - — NPLBé18

- ——- . .

Sekil 5.5: NPL9615, NPL8617, NPL9618 kanat profillerinin sinirlari.
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5.2.1. Kutu Kiris Modellemesi ve Dogrulamasi

Helikopter rotor palinin tasariminda kanat profiline aerodinamik performans
gereksinimlerine gore karar verilir, yiik tastma amacli degildir. Profil belirlenince
onun i¢ine yiik tasiyict eleman tasarlanir. Bu eleman kutu kiris olarak ifade edilir. Pal
yapisindaki her bir eleman rijitlik ve kiitle dagilimina etki etse de bu ¢alismada yapilan
kiris ve kanat profili yaklasimlar1 yeterince gercekei bir varsayimdir.

Tasarimin bu asamasinda literatlirde belirlenmis kanat profiline uygun bir
titanyum kutu kiris modellenmistir. Literatlirden alinan kord uzunlugu degerini

referans ile kutu kirigin baslangi¢ 6l¢iileri ifade edilmistir;

c:kord uzunlugu (395mm)
- w=0,3 ¢ (118,5 mm)
h=0,1 ¢ (39,5 mm

t=0,6 cm

Kutu Kirig Yapisal Olmayan Kiitle

A
W

Sekil 5.6: Kutu kiris ve kanat profili.

Kanat profilinin i¢ine sigacak sekilde verilen bu 6l¢iilerle bir baslangi¢ modeli
yapilarak dogal frekanslar ANSYS modal analizlerle belirlenmistir ve sonuglar
analitik yontemlerle hesaplanan dogal frekanslarla kiyaslanarak dogrulamasi
yapilmistir. Bu kiyaslamada ilk {i¢ egilme modlar dikkate alinmistir. Egilme
modlarina ait gorseller ve dogal frekanslarin analitik hesabina dair formiiller Sekil

5.7.’de gosterilmistir.
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Sekil 5.7: Kutu kiris egilme modlart ve dogal frekans analitik formiilleri [37].

ANSYS sonuglarinin analitik hesaplarla dogrulanmast;

ANSYS Analitik
1.egilme 1,0456 Hz 1,0449 Hz
2.egilme 6,5433 Hz 6,5488 Hz
3.egilme 18,28 Hz 18,33 Hz

Sonuglar gosteriyor ki kutu kirig modellemesi dogrudur. Ayrica rezonansa girme
durumunu degerlendirmek icin kriter, dogal frekanslarin rotor frekansiyla
cakismamasidir. Rezonans durumu degerlendirilirken birinci egilme durumu ihmal
edilir. Ciinkii merkezcil ivme sebebiyle ilk frekans rezonansa c¢ok yakindir.

Aerodinamik yuklerin séniimlemesi ile bu modda rezonans tehlikesi yoktur.

ANSYS Rotor*n
2.egilme 6,5433 Hz 5,3-10,6-15,9 Hz
3.egilme 18,28 Hz 5,3-10,6-15,9 Hz
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5.2.1.1. Kutu Kirisin Nominal Hiz Sartlarinda Incelenmesi

Bir dnceki agsamada modellenen kirig bu asamada nominal hiz olan 33 rad/s ile
dénmesi durumunda incelenmistir. Bu boliimde dikkat edilen nokta, donme esnasinda
olusan dogal frekanslarin aerodinamik yiiklerin frekanslari ile ¢cakismamasidir. Sekil
5.8’de Lynx XZ170 paline ait donme sartlarindaki dogal frekanslar ve acrodinamik

yiiklerin frekansi verilmistir.

(ZH) smexar] [edocg

Sekil 5.8: Nominal dénme hizinda rotor palinin dogal
frekanslari(L1,F1,L2,F2..) ve aerodinamik yiiklerin frekansi(Q1, Q2,Q3..).

Modellenen kirisin ANSY 'S modal analizde 33 rad/s agisal hiz1 ile alinan frekans

sonuglart ve Sekil 5.8’den alinan sonuglarin kiyaslamasi agsagidaki grafikteki gibidir;

Frekanslar

10

8

6

4

2 I

— [ |

1 2 3 4 5

B NF(/rev)-ANSYS NF(/rev)-Lit

Sekil 5.9: Nominal donme hizinda kutu kiris frekanslarinin literatiirdeki
frekanslarla karsilagtirilmasi grafigi.
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5.2.1.2. Kutu Kiris Modelinin Rijitlik Degerleri ile Optimizasyonu

Bu boéliimde literatiirden alinan kutu kirise ait rijitlik degerleri ile gergek yapiya

daha fazla yakinsama saglanmistir. Tablo 5.1°de verilen rijitlik degerlerinin (Elxx, Elzz,

GJ,) yorumlanmasi ile kutu kirisin ii¢ noktada rijitlik degerlerinde kirilimlar yasandigi

anlasilmistir. Bu yoruma istinaden baslangic kiris genislik ve yiikseklikleri referans

alimarak kanat profilinin igine sigacak sekilde tahmini bir kutu kiris yapisi

gelistirilmistir.
Tablo 5.1: Literaturde yer alan kutu kirisin rijitlik degerleri .
Radyal Kenar Uzunluk Duzlem Radyal Radyal Radyal Konum Burulma
Konum Katihk(Stifness) | Katihk(Stifness) Konum Katihk(Stifness) RIr Katihk(Stifness)
R/r Elz,Ib-ft? Elxx, Ib-ft? RIr EA ,Ib GJ,Ib-ft?
0.0000 6,9444E+09 6,9444E+09 0.0000 6,9444E+05 0.0000 6,9444E+09
0.0139 6,9444E+09 6,9444E+09 0.2141 6,9444E+05 0.0139 6,9444E+09
0.0198 2,6042E+07 3,4525E+05 0.2828 3,1250E+05 0.0139 6,9444E+06
0.0278 6,2472E+06 2,4519E+05 0.3968 2,1740E+05 0.0883 6,9444E+06
0.0357 4,3047E+06 1,5667E+05 0.4500 2,1218E+05 0.0883 6,9444E-01
0.0437 2,7321E+06 1,6067E+05 0.5000 2,0695E+05 0.1230 6,9444E-01
0.0516 1,5465E+06 1,5740E+05 0.5500 2,0172E+05 0.1230 2,7780E+05
0.0606 8,8986E+05 1,5684E+05 0.5992 1,9650E+05 0.1310 1,3444E+05
0.0714 7,0092E+05 1,7664E+05 0.5992 1,9043E+05 0.1353 1,2451E+05
0.0754 8,3776E+05 3,0159E+06 0.6500 1,8600E+05 0.1508 1,0928E+05
0.0794 1,5060E+06 1,5060E+06 0.6786 1,8330E+05 0.1746 8,8535E+04
0.0873 1,5060E+06 1,5060E+06 0.6786 1,7882E+05 0.1984 7,0944E+04
0.0952 5,7008E+05 5,7008E+06 0.7000 1,7732E+05 0.2057 3,1215E+05
0.1091 5,7008E+05 5,7008E+09 0.7500 1,7367E+05 0.2141 4,2833E+05
0.1097 1,7656E+06 1,7656E+06 0.7579 1,7310E+05 0.2143 5,5556E+04
0.1190 1,5972E+06 1,5972E+06 0.7579 1,7100E+05 0.2302 2,2222E+05
0.1266 1,5060E+06 1,5060E+07 0.8000 1,6830E+05 0.2460 2,2222E+05
0.1310 3,3524E+05 3,3524E+05 0.8500 1,6510E+05 0.2857 1,7361E+05
0.1353 1,5938E+05 1,5938E+05 0.9000 1,6190E+05 0.3056 1,6597E+05
0.1508 1,3978E+05 1,3978E+05 0.9500 1,6993E+05 0.3968 1,4549E+05
0.1667 1,2251E+05 1,2251E+05 0.9921 1,6733E+05 0.4500 1,3351E+05
0.1984 1,2251E+05 1,2251E+05 0.5000 1,2351E+05
0.2075 1,1413E+06 2,9259E+05 0.5500 1,1328E+04
0.2141 1,2500E+06 3,4722E+05 0.5992 1,0293E+05
0.2143 1,7361E+06 1,7361E+06 0.5992 1,0163E+05
0.2302 2,5694E+06 1,7361E+06 0.6786 8,9104E+04
0.2460 1,7361E+06 5,5556E+06 0.6786 8,6257E+04
0.2857 1,6111E+06 2,2222E+05 0.7579 7,5826E+04
0.3056 1,4444E+06 1,7500E+05 0.7579 7,4090E+04
0.3968 1,3514E+06 1,5347E+05 0.9190 5,6944E+04
0.4500 1,3059E+06 1,3180E+06 0.9500 5,9701E+04
0.5000 1,2653E+06 1,2203E+05 0.9921 5,5451E+04
0.5500 1,2296E+06 1,1275E+05
0.5992 1,1990E+06 1,0748E+05
0.5992 1,1940E+06 9,5056E+04
0.6786 1,1520E+06 9,5056E+04
0.6786 1,1500E+06 9,1375E+04
0.7579 1,1199E+06 8,1299E+04
0.7579 1,1191E+06 7,9743E+04
0.9190 1,0694E+06 6,2500E+04
0.9500 1,1437E+06 6,5569E+04
0.9921 1,1365E+06 6,1479E+04
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Gelistirilen yeni yapinin literatiirdeki yapi ile yakinsamasini kontrol adina
yine frekanslar Sekil 5.10’da kiyaslanmistir. 5.mod frekanslar1 birbirine ¢ok uzak
gorlinse de degerlendirmede ihmal edilebilir bir kiyastir. Ciinkii frekans kontrolleri
l.egilme modunun ihmalinin ardindan 2,3 ve 4.modlarda incelenir. Daha fazla en
iyilemeye ihtiya¢ duyulmasina ragmen bu yapinin daha gercekei oldugu gortilmiistiir

ve analizler bu kiris yapi lizerinden devam ettirilmistir.

Frekanslar

14
12
10

2 3 4 5

1

N RO

B NF(/rev)-ANSYS  m NF(/rev)-Lit

Sekil 5.10: Nominal donme hizinda gelistirilen kutu kirisin literatiirdeki
frekanslarla karsilastirilmasi grafigi.

Sekil 5.11: Gelistirilen kutu kirig katt modeli.

84



5.2.1.3 Helikopter Palinin Nihai Modelinin Hazirlanmasi

Nihai rotor pali katt modelinde 3 ayr1 ana yap1 bulunmaktadir. Bunlar; titanyum
kutu kiris, kompozit kabuk ve yap1 ¢eliginden yapilmis ana rotora baglanti elemanidir.
Kutu kiris modeli zaten elde edilmisti. Kompozit kabuk ise literatiirden alinan
NPL9618 kanat profili koordinatlarina gére Matlab’da cizdirilerek Solidworks’e
aktarilmistir ve burada yiizey olarak tanimlanmistir [21]. Ana rotora baglanti elemani
ise yine literatiirdeki Olgiiler 1s18inda modellenmistir [21]. Ana rotora baglanti
elemanin yapiya dahil edilmesi ile ger¢ek yapisal tasarimi en iyi sekilde elde etmeye
calismak hedeflenmistir. Gelinen noktada sunu belirtmek gerekir ki literatiirde
bulunan pal, titanyum kutu kiris ve metal airfoil ile yapilmistir. Bu ¢alisma kapsaminda

ise bu metal yap1 ile kompozit malzeme kullanilmistir.

Esznek flap elemam

Stabilizator mulman montaj

Yavaglatma

elemarm .
amortisorii

Eontrol spindle

Sekil 5.12: Mafsalsiz rotor-pal baglantisi.

Ana rotora baglanti elemant mafsalli ve mafsalsiz her iki sekilde
tasarlanabilmektedir. Her iki yapiya ait detaylar Sekil 5.12 ve Sekil 5.13’te
goriilmektedir. Bu c¢alismada kullanilan rotora baglanti elemanmi Sekil 5.12°de

belirtildigi gibi mafsalsiz bir yapidir.
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Sekil 5.13: Mafsalli rotor-pal baglantisi.

Kompozit kabuk, kutu kiris ve ana rotora baglanti elemanindan olusan yapinin
toplam uzunlugu 7720 mm olarak ortaya ¢ikmistir. Baglanti elemaninin uzunlugu
1320 mm kompozit ve kutu kirig yapinin uzunlugu ise 6400 mm’dir. Nihai kat1 model

Sekil 5.14 de gosterildigi gibidir.

Sekil 5.14: Kompozit pal nihai tasarima.
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5.3. Kompozit Pal Kir ve Statik Analizi

Sonlu elemanlar yontemi, dogasi geregi yaklasik bir ¢oziimdiir. Sadece esitligin
bir eleman iizerinde ortalama olarak saglanmasini garantiler. Bir elemanin hacminden
daha kii¢iik bir hacimde bu esitligi saglayamaz. Buradan anlasildigi gibi, elemanlara
ayirma yogunlugu arttirildik¢a s6z konusu esitliklerin daha kiiciik pargalar tizerinde
saglamasini yapmak miimkiindiir. Sonlu elemanlar ¢6zlimiinii kullanmanin inceligi,
pahaliya mal olmayacak, ancak kabul edilebilir dogrulukta sonu¢ almaya yetecek
eleman sayist ve uyumu tasarlayabilmektir. Elemanlara ayirma isleminin iyi bir
sekilde uygulanmasi, lineer statik problemlerde 6nemli olmakla birlikte, denklemlerin
sonuglarinin tekrarlanmasinin gerekli oldugu lineer olmayan ve dinamik problemlerde
daha da 6nem kazanmaktadir. [17]

Tasarimi1 tamamlanan helikopter pali ANSYS ACP modilinde kompozit
modellenerek kiirleme ve aerodinamik ylk analizi gergeklestirilmistir. Pal alt ve Ust
kabugu bir arada 12 saat iki kademeli otoklav kiirlemesine tabi tutulup rotora baglanti

elemanu, kutu kiris ve i¢ yap1 kopiigii ile aerodinamik yik statik analize alinmistir.

A

Sekil 5.15: Helikopter kompozit pali kiir simiilasyonu sonrasi deformasyonu.

Kiir analizi sonuglar1 incelendiginde yer degistirmelerin daha ¢ok hiicum ve firar
bolgelerinde oldugu goriilmiistiir. Alt ve {ist kabugun bir arada kiirlendigi bu modelde

alt kabuk formunun hiicum kenar1 en ¢ok deformasyona maruz kaldig: goriilmektedir.
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Sekil 5.16: Alt kabuk hiicum kenar1 deformasyonu.

Otoklavda kiirleme sonras1 rotor baglanti elemani, kutu kiris ve kopiik ile bir
araya getirilen montaj 24 m/s hizinda bir hava akisinda 352,8 Pa yliklemeye maruz

kaldig1 senaryoda statik analize tabi tutulmustur.

J: Static Structural
static structural
Time: 1.5
30.01.2023 0113

[Bl Pressure: 3.52e-004 MPa
[B" Standard karth Gravity: 93066 mmys*
& Fir=d Supgort

v A

el 150000 000,00 (imy

Sekil 5.17: Helikopter palinin maruz kaldig1 aerodinamik yiikiin statik analiz modeli.
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Sekil 5.18: Helikopter palinin maruz kaldig1 aerodinamik yiik sonrasi1 yer
degistirmeler.

Kiirleme islemi tamamlanan helikopter kompozit pali aerodinamik yiik altinda
iki farkli senaryoda simiile edilmistir. Birinci senaryoda, heniiz optimize olmamis
proses parametreleri ile Uretilen, artik gerilmeleri ihmal edilmemis pal analiz edilirken
ikinci senaryoda ise kiirleme sonras1 meydana gelen artik gerilmeler ihmal edilerek
analiz tamamlanmistir. Yiik altinda kompozit pal Gzerinde hasar ihtimali yiksek
bolgeler ve katmanlar IRF yontemi ile Tsai-Wu hata kriterleri kullanilarak
karsilastirilmistir. Senaryolarin kompozit yap1 tizerindeki hata g¢iktilar1 simulasyon
sonuglari ile Sekil 5.19 ve Sekil 5.20°de, palin toplam yer degistirme sonuglari ise
Sekil 5.18’da paylasilmistir. Her iki senaryo birbiri ile karsilastirildiginda, artik
gerilmelerin ihmal edilmedigi analizde hasar risk bolgelerinin daha yaygin oldugu
goriilmektedir. Bu durum yiizeyde ¢atlak veya katmanlar arasi delaminasyon risklerini
artist demektir. Bu nedenle, proses kiir parametreleri ve kalip tasariminin

tyilestirilmesi kompozit yapinin sagligi bakimindan énemlidir.
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Sekil 5.19: Helikopter palinin maruz kaldig1 aecrodinamik yiik sonras1 Tsai-Wu hata
kriteri sonuglar1 (Kurleme gerilmeleri dahil).
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Sekil 5.20: Helikopter palinin maruz kaldig1 aecrodinamik yiik sonras1 Tsai-Wu hata
kriteri sonuglar1 (Kurleme gerilmeleri ihmal edilmis).
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6. SONUCLAR VE YORUMLAR

Bu ¢alismada, [+ 45° / 0°/ - 45° / 90°] , serim planinda Hexcel AS4/8552 tek
yonlu prepreg kullanilarak otoklavda dretilen U formundaki yapinin proses bazli sekil
degisimleri incelenmistir. ANSYS ACCS ortaminda gelistirilen simiilasyon modeli,
kiirleme sonuglar1 deneysel olarak ispatlanan literatiirden [8] alinan referans geometri
ve proses bilgileri 1s1¢1nda dogrulanmistir. Prosesin etkin parametrelerinden olan kalip
tasarimina, iki farkli disiplinden optimizasyon (kalinlik ve flans agisi) yaklasimi
gelistirilmis ve tavsiye edilmistir. Par¢a ylizeyindeki 1s1l dagilimi belirleyen kalinlik
parametresi ile kiirleme sonrasi sekil degisimini telafi edecek flans agis1 parametresi
optimizasyonun iki ana unsuru olarak ele alinmistir.

Kompozit yapinin termokimyasal ve termomekanik davranis etkin deformasyon
mekanizmalar1 (spring-in, warpage), farkli boy ve laminasyonlarda simiile edilerek
sonuglar gesitlendirilmistir. Akabinde geometri tasarim parametreleri (kalinlik, flang
acis1 ve flans radyusu) ¢esitlendirilerek analiz veri seti elde edilmistir. Elde edilen
veriler Python’da matematik modellenerek kalip optimizasyonu i¢in bir veri Ureteci
elde edilmistir.

Parametre optimizasyonu ile sekil degisimini en aza indirgeme gerekliligini
entegrasyon sartlar1 ve nihai iirlin performanst bakimindan degerlendirmek adina
kompozit hata ve yorulma yaklasimlari yapilmistir. Titresim sartlar1 altinda hava araci
ist kabuk formu ve aerodinamik yiik altinda helikopter palinin yorulma sonuglari
simule edilerek degerlendirilmistir. Goriilmistiir ki otoklav proses parametrelerinin
optimizasyonu, tasarim ve iiretim toleranslarini tayin etmek, proses verimini artirmak
ve maliyetlerini diisiirmek, kompozit yap1 hasar risklerini azaltmak adina nitelikli
¢cozimler sunabilmektedir.

Otoklav kiir prosesinin sonuglarina birgok farkli agidan bakma imkan1 veren bu
calismadaki 1s1 transfer modelinin ANSYS Fluent ortaminda gelistirilmesi ile daha
gergekei sonuclar elde edilebilir. Aymi sekilde orgli tip prepreglerin farkh
kombinasyonlar1 simiile edilerek farkli senaryolarin birbirine baglandigi daha
kapsamli ve kompleks matematik modeller Python ortaminda gelistirilebilir.
Geometriden bagimsiz, malzeme mekanik ve termal 0Ozelliklerinin kirleme
sonuclaria etkisini ifade eden bir niimerik model de malzeme odakli baska bir

yaklasim modeli sunabilir.
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