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ABSTRACT

In contemporary aviation, superalloy materials are frequently preferred in areas of aircraft
engines where high heat and temperature resistance are crucial. Superalloys are considered
ideal for use in aircraft engines due to their high thermal resistance and strength values.
However, the processing of superalloys is quite expensive, and they can be susceptible to
corrosion at high temperatures. To prevent corrosion at elevated temperatures, a coating
process with suitable materials is applied to superalloy materials. Research efforts aimed
atreducing the weight of aircraft and enhancing their performance have focused on the use
of ceramic, metal, and plastic composites with lower density in aircraft engines. Composite
materials are lighter than superalloys, and they can contribute to a reduction in the total
weight of aircraft by up to 10%. This study aims to create a resource by investigating
composite materials that could be used instead of superalloys in aircraft engines.

Ucak Motorlarinda Stiperalasimlar Yerine
Kullanilabilecek Olan Kompozit Malzemelerin

Incelenmesi

0Z

Giintimiizde, ucak motorlarinda ytiksek 1s1 ve sicaklik dayanimi gerektiren boélgelerde
siiperalasim malzemeler sik¢a tercih edilmektedir. Siiperalasim malzemeleri, yiiksek 1s1l
dayanimi ve mukavemet degerleri sayesinde ugak motorlarinda kullanilmak i¢in idealdir.
Ancak, sliperalasimlarin islenmesi olduk¢a pahalidir ve yiiksek sicakliklarda korozyona
ugrayarak hasar gorebilmektedir. Yiiksek sicakliklardaki korozyonu o6nleyebilmek igin
siiperalasim malzemelere uygun malzemelerle kaplama islemi uygulanmaktadir. Ugaklarin
hafifletilmesi ve performanslarinin arttirilmasi amaglariyla gergeklestirilen arastirmalarla,
ucak motorlarinda yogunlugu daha diisiik seramik, metal ve plastik kompozitlerin
kullanimina odaklanilmaktadir. Kompozit malzemeler, siiperalasimlardan daha hafif olup
ucaklarin toplam agirhiginda %10'a kadar azalma saglanabilmektedir. Calismada ucak

motorlarinda siiperalasimlar yerine kullanilabilecek olan kompozit malzemeler
arastirilarak kaynak olusturulmasi hedeflenmistir.
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1. Glrl$ (Introduction)

Kompozit malzemeler (Sekil 1) iki veya daha fazla malzemenin kendi 6zelliklerini kaybetmenden
birbiri icerisine katilmasiyla elde edilip birbiriyle birlesik olusturmamaktadir. Kompozit malzeme
icerisinde yer alan hacimce fazla olan yapi matris olarak adlandirilirken, icerisine ilave edilen
malzemeye ise takviye denilmektedir. Takviyeler fiber, partikiil veya tabaka seklinde olmaktadir.
Genellikle fiber ve partikiil takviyeleri kompozit malzemeler icerisinde sikca kullanilmaktadir. Ornegin
bir kompozit malzemenin ana malzemesi polimer, takviye malzemesi cam elyaf ise polimer matrisli
cam elyaf takviyeli kompozit malzeme olarak adlandirilmaktadir. Kompozit malzemeler matris
malzemesine gore lige ayrilip metal matrisli, polimer matrisli ve seramik matrisli kompozit malzemeler
seklinde isimlendirilmektedir [1-4].
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Sekil 1. Kompozit Malzemelerin Katki Sekline Gore isimlendirilmesi (Naming of Composite Materials According to Their Reinforcement
Method)

Ozellikle son yillarda cesitli havacilik ve-uzay projelerinde kompozit malzemelerin kullanimlarinin
artmasiyla kompozit malzemelere olan giiven artmis ve havacilik ve-uzay projelerde birincil yapisal
malzeme olarak kullanimlarinin 6nii agilmistir. Aliiminyum ve polimer matrisli kompozit malzemeler
ucak yapilarinda en sik kullanilan malzemelerdir. 1990°’lardan bu yana kompozitlerin sivil ve askeri
hava tasitlarinda kullanimi hizla artmis ve kompozitler 6zellikle ucak govdelerinde aliiminyum
malzemesinin yerine tercih edilen bir malzeme olmustur [1-4].

Glinlimiizde ugak motorlarinda kullanilan siiperalasimlar yerine de kompozitlerin kullanilmasi i¢in
calismalar gergeklestirilmektedir. Kompozitlerin kullanilmasinin ana nedenleri agirlik azaltmak, belirli
sertlik ve mukavemeti arttirmak, yorulma omriinii uzatmak, termal dayanimlan iyilestirmek ve
korozyon problemlerini en aza indirmektir. Kompozit malzemelerde dogal yontemlerle elde edilmis
veya kimyasal olarak yapilmis sekilde iki cesit takviye malzemesi bulunabilmektedir. Dogal elyaf
kompozitler, insan yapimi elyaf kompozitlere gore diisiik maliyet, hafiflik, yiiksek spesifik mekanik
ozellikler, tehlikesiz yapi, cevre dostu olma, yenilenebilirlik vb. gibi ¢esitli avantajlar sunar ve sonug
olarak havacilik sanayi dahil olmak iizere cesitli endiistriyel sektorlerde kullanimlari oldukea fazladir
[1-4].

Calismanin amaci, ugak motorlarinda siliperalasimlar yerine kullanilabilecek olan kompozit
malzemeleri arastirarak ugak motorlarinda agirlik hafifletilmesinin 6niinii agmak ve siiperalasimlar
disinda termal dayanimi ve mukavemet degerleri yiiksek olan kompozit malzemeleri belirleyerek bir
derleme olusturulmasidir.

2. U(,‘ak Motorlar (Aircraft Engines)

Ucak motorlar fan, kompresor, yanma odasi ve tiirbin kisimlarindan (Sekil 2) olusmaktadir. Ugak
motorlarinda yer alan fan, havanin motor igerisinde ilerlemesine yardimci olup ilerleyen hava
kompresor yardimiyla sikistirilarak belli bir basinca ulasmasi saglanmaktadir. Sikistirma yapilmasinin
nedeni hava icerisinde yer alan oksijen molekiillerinin birim hacimde daha fazla olmasini saglayip
yanma olayinin oksijenle zengin bir ortamda gergeklesmesini miimkiin kilmaktir. Sikistirilan hava
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icerisine bir sonraki adimda yakit enjekte edilerek 6zel bir karisim elde edilip karisim yanma odasinda
yakilarak atesleme saglanmaktadir. Yanma sonucunda sicak gazlar ve yanma driinleri tiirbin
kismindan gegerek disar1 atilarak itme kuvveti olusturulmaktadir. Belli bir seviyede elde edilen itme
kuvveti sayesinde ucak havalanip tiirbin sonrasinda ise sicak gazlar ve yanma iiriinleri egzoz kisminda
disar1 atilmaktadir [5, 6].

Girig Kism Sikistirma Yanma

] ] T
Hava Girisi Kempresér Yanma Odalarn Tiirbin Egzoz

L ] 1 ]
Soguk Béliim Sicak Baliim

Sekil 2. Ucak Motoru i¢ Yapisinin Sematik Gésterimi [5] (Schematic Illustration of Aircraft Engine Internal Structure)

Ucak motorlarinda olusan sicakliklara baktigimizda (Sekil 3) giris kisminda -50°C ile 80°C arasinda bir
hava girisi olmaktadir. Hava kompresor tarafindan sikistirilmaya basladiginda yaklasik 200°C ve
sikistirma sonucunda yaklasik 600°C sicakliklara ulasmaktadir. Yanma odasinda ise 1000°C gibi
sicakliklara ulasilmaktadir. Tirbin kisminin c¢ikisindaki sicak gaz ise 700°C sicaklik degerlerine
diismektedir. Sonrasinda sicak gazlar egzoz yardimiyla disar1 atilmaktadir. Belirtilen sicaklik degerleri
kullanilan motor tiirline gore degismekte olup motor tlriine gore sicaklik degerleri azalip
artabilmektedir [5-7].

200 °C 600 °C
1000 °C 700 °C
I

Ortam

-50-+80 °C
Sliperalagimlar
Kompozit
Malzemeler [
Titanyum Celik
Altiminyum

Sekil 3. Ugak Motorlarinda Olusan Sicaklik Degerleri [6] (Temperature Values in Aircraft Engines)

Ugak motorlarinda 1siyla temas eden alanlar 6zellikle siiperalasim malzemelerden yapilmaktadir.
Siiperalasim malzemeler yiiksek 1s1l dirence sahip ve ytiksek sicakliklarda bile mekanik 6zelliklerini
koruyabildikleri i¢in tercih edilmekte ve 1sil dayanim o6zelliklerinin yetersiz kaldigi durumlarda
korozyon ve oksidasyonu engelleyebilmek amaciyla malzemelere kaplama islemi yapilmaktadir.
Bdylelikle ana malzeme korunarak kaplama malzemesi feda edilmektedir. Sekil 4’te 6rnek bir motorda
kullanilan malzemeler gosterilmektedir[7-9].
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Sekil 4. Ornek Olarak Ugak Motorlarinda Kullanilan Malzemeler [8] (As an Example, Materials Used in Aircraft Engines)
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3. Siiperalasimlar Yerine Kullanilan Kompozit Malzemeler (composite Materials Used
Instead of Superalloys)

Ucak motorlarinda kullanilan Ni ve Ti alasimli siiperalasim malzemeleri yerine kompozit malzemelerin
kullanilmasi yo6nelik ¢alismalar son yillarda hiz kazanmistir. Nikel ve Titanyum alasimli malzemelerin
pahali olmasi, islemedeki riskler ve maliyet 6ne c¢ikan problemlerdir. Kompozit malzemelerin
Titanyum ve Nikel malzemelere gore bircok avantajlari bulunmaktadir. Ornegin polimer kompozitler
nikel alasimlara gore daha hafif, seramik ve metal kompozitler ise sicaklik dayanimlar siiperalasim
malzemelerine gore daha iyi oldugu i¢in ugus performansinda artis saglamaktadir [10-15]

Ugak motorlarinda kullanilmasi iizerinde poliimid matrisli kompozit malzemeler iizerinde ¢alismalar
gerceklestirilmektedir. Ozellikle poliimid malzemesinin grafit, cam ve karbon fiber takviyeleri ile
olusturdugu kompozit malzemeler lizerinde calisilmaktadir. Poliimid malzemesinin tiirevleri olan
PMR-15 ve DMBZ-15 iizerinde oldukca yogun arastirmalar bulunmaktadir. PMR15 recine
malzemesinin grafit ve karbon ile yaptig1 kompozit malzeme 288°C’de uzun kullanim émriine sahip ve
mukavemet Ozelliklerini koruyabilmektedir. PMR-15 malzemesi, bilinen bir kanserojen ve bir
karaciger toksini olan metilen dianilinden (MDA) yapilmaktadir. Bu nedenle Mesleki Giivenlik ve Saglik
idaresi (OSHA), PMR-15 kompozitlerinin iiretimi sirasinda MDA'min kullanilmasina iliskin kati
diizenlemeler uygulamaya koymustur. PMR-15 bilesenlerinin iiretimi ve onariminda yer alan is¢ilerin
guvenligine iliskin son endiseler, ¢alisanlarin maruziyetini sinirlamak ve is yeri giivenligini saglamak
icin maliyetli koruyucu 6nlemlerin uygulanmasina yol agmistir. Bu nedenle iiretim maliyeti artmis ve
insan sagligina zararlarindan dolay1 DMBZ15 malzemesi gelistirilmistir. DMBZ-15 malzemesinin grafit
(Celion 6000, Thornel B vb.) ve karbon fiberler ile yaptigi kompozit malzemesi ise 343°C’'de uzun
kullanim 6mriine sahip olup mukavemet 6zelliklerini koruyabilmekte ve yiiksek termo-oksidatif
ozellige sahiptir. Yiksek sicakliklarda bile oksijenle bilesen olusturma olasilig1 oldukga diistiktiir.
DMBZ-15 poliimidinin, ucak motoru bilesenlerinde PMR-15'e benzer hafif, yiiksek sicaklikli kompozit
uygulamalar i¢in cam, kuvars ve karbon elyafli bir re¢ine matrisi olarak yararl oldugu kanitlanmistir.
Yiiksek sicaklik kapasitesi nedeniyle, kanatgiklar, radon ve gévde bilesenleri dahil olmak tizere fiize
uygulamalarinda kullanim i¢in 6zellikle uygundur. NASA i¢in 6zellikle ilgi cekici olan DMBZ-15, firlatma
ve atmosfere yeniden giris sirasinda yiiksek sicakliklarla karsilasan yeniden kullanilabilir firlatma
araglari icin bal petegi veya termal koruma sistemleri ile ylizey levhalar olarak kullanilmaya ¢ok
uygundur. Diger uygulamalar1 arasinda, motor veya yag sondaji bilesenleri i¢in burclar ve yataklar
yapmak icin kiyilmis liflerle ve yiiksek sicaklikta kaplama ve miirekkep uygulamalari yer almaktadir.
DMBZ-15 poliimid kompozitlerinin hafifligi, petrol sondaj bilesenlerinin yani sira havalandirma
borulari, noziil kapaklar1 ve burclar gibi ikincil, yiik tasimayan ugak motoru bilesenlerinde
kullanilmasina olanak saglamaktadir. Hafif polimer kompozitler ayrica, havacilik ve uzay tahriki ve
otomotiv uygulamalarinda agirlik hafifletmesi saglayarak yakit verimliliginde 6nemli artislar elde
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edilmekte ve miiteakip iyilestirmeler sunmaktadir. iki malzemede NASA tarafindan ses alt1 ucaklarda
kullanilmak tizere gelistirilmistir. Ses iistii hizlarda olusan sicaklik miktarlar1 400°C ve lizerinde oldugu
icin halen Titanyum ve Nikel alasimlarinin bir alternatifi durumunda olamamaktadir. Nikel alasimi olan
In718, 750°C ve In625, 650°C'de rahatlikla ¢alisabilmektedir. Ti alasimli malzeme olan Ti64 ise
350°C’de mekanik 6zelliklerini koruyarak ¢alisabilmektedir. Poliimid matrisli kompozit malzeme nikel
alasimli malzemeler i¢in bir alternatif olamasa bile Ti alasimli malzemelerin yerine kullanilabilirler.
Poliimid malzemesinin bag yapilar1 degistirilerek yeni tiirev bir polimer ile ses hizi ve {stii hizlarda
calisabilecek bir malzeme gelistirilmesi hedeflenmektedir. Poliimid, grafit, karbon elyaf, In718, In625
ve Ti64 malzemelerinin 6zellikleri Tablo 1'de gosterilmistir [10-16] .

Tablo 1. Poliimid ve Takviye Malzemelerinin Ti64, In718 ve In625 ile Karsilastirilmasi (Comparison of Polyimide and
Reinforcements with Ti64, In718 and In625)

Malzeme Yogunluk Cekme Dayanimi  Termal iletkenlik Ergime Servis

Ad1 (g/cm3) (MPa) (W/m-K) Noktasi (°C)  Sicaklig (°C)
Ti64 4,43 897 6,7 1604 350

In625 8,44 1100 9,8 1290 650

In718 8,26 1241 11,2 1300 750

Poliimid 1,37 345 1,73 371 260

Grafit 1,3 - 24 3338 -

Karbon Elyaf 1,81 5490 34 -

1960’ yillarda Rolls Royce firmasi jet motorlarinda karbon fiber destekli polimer kompozit
malzemeler kullanilmistir. Kompozit malzeme kullanilan pargalarla ugak motor agirliginda %10’luk bir
hafifletilme saglanmistir [17, 18]. Gilinlimiizde halen palelerde Ni ve Ti bazli siiperalasimlar
kullanilmaktadir. Fakat kompozit malzemelerin gelismesiyle beraber Ti ve Ni bazl siiperalasimlarin
yerine kullanilabilecek olan kompozit malzemeler {lizerinde calisma yapilmaktadir. Karbon fiber
destekli polimer kompozit malzemelerin yorulma direncleri olduk¢a yiiksektir ve mukavemet
degerleri de sliperalasimlara yakindir [17]

Siiperalasimlar yerine ge¢mesi diisliniilen en kuvvetli kompozit malzemeler seramik matrisli kompozit
malzemelerdir. Stiperalasimlarin yerini almadaki en biiyiik problemleri yiiksek kirilganliklar: ve isleme
zorluklaridir. MoSiz matrisli SisNs takviyeli seramik kompozit malzeme Uzerine c¢esitli ¢calismalar
gerceklestirilmektedir. MoSi2 seramik malzemesi olduk¢a yiliksek sicakliklarda rahatlikla
calisabilmekte ve 1600°C’de bile mekanik 6zelliklerini kaybetmemektedir. Kirilma toklugu arttirmak
amactyla MoSi2 igerisine SisN4 takviye edilmistir. MoSiz seramik malzemesinin kirilma toklugu 3 MPa
iken SisN4 ile olusturdugu kompozitin kirilma toklugu 15 MPa kadar ¢ikmaktadir. MoSiz matrisli SisN4
takviyeli seramik kompozit malzemesinin siiperalasimlara goére daha hafif olmasindan dolay1 ugak
performansinda artis saglamaktadir. Mukavemet agisinda da akma dayanimlarini arttirmaya yonelik
calismalarda devam etmektedir. SisN4 ilavesi ile akma dayaniminda da %30’a varan bir iyilestirme
oldugu gozlenmistir [19, 20]. MoSiz matrisli SisN4 takviyeli seramik kompozit malzeme 1400-1800°C
arasinda sicak pres altinda 2 ile 3 saat arasinda preslenmesi sonucunda elde edilmektedir. Sicak pres
kaliplama yontemi, ¢ift yonli kompozitlerin iiretiminde siklikla kullanilmaktadir. Bu yontemde,
dokuma formdaki fiberler bir kaliba yerlestirilir ve matris 6nciil toz malzemelerle sandvi¢ formuna
getirilmektedir. Kalip, matris ve fiberler, matris malzemesi tamamen ergiyinceye kadar 1sitilir ve belirli
bir noktaya gelindiginde mekanik basing uygulanarak ergimis matris fiberlerin icine girer ve etkin bir
impregnasyon saglanmaktadir. Basing uygulama siirecinde sikismis hava ve matris malzemesinin
fazlas1 kalip disina atilmaktadir. impregne edilmis malzeme sogutulur ve karbonizasyon islemi
yapilmaktadir. istenilen yogunluga ulasilana kadar infiltrasyon/karbonizasyon ¢evrimi tekrarlanip bu
sayede yiiksek mukavemetli, hafif ve dayanikli malzemeler iiretilmektedir. impregnasyon islemi,
fiberlerin arasinda homojen bir matris olusmasini sagladigindan, malzemenin mekanik 6zellikleri de
onemli 6lciide artmaktadir. Ancak, yontem olduk¢a zaman alic1 ve islem siiresi iiretim miktarina bagh
olarak degisebilmektedir. Yontem sematik olarak Sekil 5'te gosterilmistir [19, 21, 22]. MoSiz esash
kompozit malzemeler mekanik o6zellikleri ve iliretim maliyetleri g6z o6ntine alindiginda, ugak
motorlarindaki yapisal uygulamalar i¢in stiperalasimlarin yerini alabilecek aday malzemelerdir. MoSiz
matrisli SisN4 takviyeli seramik kompozit malzeme Nikel ve Titanyum alasimli malzemelere gore
ylksek sicaklik dayanimlari nedeniyle tizerine oldukea fazla ¢alisma gerceklestirilmektedir. Seramik
malzemelerin kompozit yapilarla en mekanik 6zelliklerin iyilestirilmesi sonucunda siiperalasimlarin
yerine alacag 6n gorilmektedir. Seramik kompozit malzemeler 6zellikle yanma odas1 pargalari, fiize
lilleleri, eriyik metal borulari, endiistriyel gaz briilorleri ve dizel motorlarin atesleme bujileri
kullanilmasi hedeflenmektedir [19, 20]. MoSiz matrisli SisN4 takviyeli seramik kompozit malzeme
icerisinde kullanilan iki malzemenin 6zellikleri Tablo 2’de gosterilmistir.
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On Emprenye Edilmis
Kompozit

Sekil 5.Sicak Pres Kaliplama impregnasyon Teknigi [10] (Hot Press Molding Impregnation Technique)

Tablo 2. MoSiz ve SisNs Malzemelerin Ozellikleri (Properties of MoSiz and SisNs Materials)

Malzeme Yogunluk Cekme Kirilma Termal Iletkenlik Ergime Servis

Ad1 (g/cm3) Dayanimi (MPa)  Toklugu (MPa) (W/m-K) Noktasi (°C)  Sicakhig (°C)
MoSiz 6,23 185 3 66,2 2050 1600

SizN4 3,2 - 3 37 2100 1800

Glintimiizde 1250°C'ye kadar termo-yapisal kapasiteye sahip SiC/SiC seramik kompozit malzemenin
askeri ve ticari gaz tiirbini motorlarinin yanma oda ve tiirbin bilesenlerinde kullanilmaktadir.
1100°C'ye kadar yiiksek sicakliklarda ¢alisan siiperalasimli metalik bilesenlerle karsilastirildiginda,
SiC/SiC seramik kompozit malzeme agirlik hafifletilmesi saglamasinin yani sira ayni zamanda bilesen
sogutma havasi gereksinimlerini de azaltmaktadir. Sogutma havasindaki azalma, itme-agirlik oraninin
artmasi, yakit tiiketiminin azalmasina ve zararli egzoz emisyonlarinda azalma gibi ek faydalar elde
edilmektedir. Bu ek faydalarda daha fazla gelisme gerceklestirmek icin, NASA biinyesinde daha da
ylksek yapisal giivenilirlik ve sicaklik kapasitesi ile SiC/SiC CMC gelistirmeyi amaglayan arastirmalar
devam etmektedir. 1300°C’lere kadar malzeme kaybi1 ve oksidasyon problemi yasamadan
kullanilabilmekte ve yiiksek sicakliklarda mekanik 6zelliklerini koruyabilmektedir. SiC/SiC seramik
kompozit malzemenin igerisinde kullanilan SiC fiberlerinin 6zelliklerinin iyilestirilmesiyle calisma
sicakliklar1 1450°C’ye kadar arttirilmistir. Tyranno SA3 isimli SiC fiberlerinin kullanilmasiyla ise
1600°C’lere problemsiz calisabildigi gozlenmistir. Ancak Tyranno SA3 malzemesinin mekanik
ozelliklerinin diger SiC fiber tiirlerine gére daha az oldugu belirtilmektedir [20, 23-25]. SiC/SiC
seramik kompozit malzemenin 6zellikleri Tablo 3’te belirtilmistir. Karbon fiberlerin iiretiminde birkag
farkli yontem kullanilmaktadir. Bunlar arasinda kimyasal buhar infiltrasyonu, polimer emdirme ve
piroliz ile eriyik sizmasi yontemleri yer almaktadir. Bu yontemlerin her biri farkli avantajlara sahiptir.
Kimyasal buhar infiltrasyonu, karbon fiberlerin en popiiler iiretim yontemidir. Bu yontem, infiltrasyon
homojenliginin iyi olmasi ve matris mikroyapisinin kontrol edilebilmesi nedeniyle klasik izotermal ve
izobarik prosesler kullanilmaktadir. Ancak, disiik difiizyon sabiti nedeniyle infiltrasyon hizi oldukca
diisiiktiir. Polimer emdirme yontemi, karbon fiberlerin 6zelliklerini kontrol etmek icin daha fazla
esneklik saglamaktadir. Bu yontemde, karbon elyaf kumaslar1 6nceden imal edilmis bir polimer matrisi
icinde doyurulmaktadir. Polimer emdirme yontemi ile liretilen karbon fiberler, yiiksek mukavemet
ozelliklerine sahip olmasina ragmen, yiiksek sicakliklara dayanikliik konusunda daha az basari
gostermektedir. Piroliz ile eriyik sizmasi yontemi ise yiiksek yogunluklu karbon fiberlerin liretimi icin
kullanilmaktadir. Bu yontemde, polimer karisimi yiiksek sicaklikta pirolize edilmekte ve elde edilen
karbon elyaflari bir matris icine yerlestirilmektedir. Piroliz yontemi ile tiretilen karbon fiberler, yliksek
yogunluklu ve diisiik gaz difiizyon katsayisina sahiptir. Temel kimyasal buhar infiltrasyon yontemleri
Sekil 6'da gosterilmistir [23, 24, 26, 27].
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Sekil 6. Kimyasal Buhar infiltrasyon (CVI) Metotlar1 [13]
(Chemical Vapor Infiltration (CVI) Methods)

Tablo 3. SiC/SiC Seramik Kompozit Malzemenin Ozellikleri (Properties of SiC/SiC Ceramic Composite Material)

Malzeme Yogunluk Cekme Dayanimi Termal iletkenlik Ergime Servis
Ad1 (g/cm3) (MPa) (W/m-K) Noktasi (°C) Sicakligi (°C)
SiC/SiC 3,2 380 45 2000 1400

Glnlimiizde C/C seramik kompozit malzemeler iizerinde de ¢esitli calismalar gergeklestirilmektedir.
C/C seramik kompozit malzemeler 1050°C'de mekanik o6zellikleri koruyabilmekte ve 6zgiil cekme
dayanimlar1 2000°C’de 160 MPa/(g/cm3) olarak belirlenirken geleneksel seramiklerin 6zgiil cekme
dayanimlar1 1200°C’de 40 MPa/(g/cm3) ulasabilmektedir. C/C seramik kompozit malzemeler yerine
kullanilan SiC/Al203 veya SiC (elyaf)/SizN4 malzemelerine gore yliksek performanshdir. Metallere gore
2,5 kat daha iyi 1s1l kapasite ve 2 kat daha iyi dayanima sahiptir. C/C seramikler kimyasal buhar
infiltrasyonu, sol-jel, siv1 infiltrasyonu ve sinterleme ile tretilebilmektedir. C/C seramik kompozit
malzemeleri SiC bilesigi ile kaplandiktan sonra performansinin daha da arttig1 belirtilmektedir [20, 25].

Metal kompozit malzemelerde diger kompozit malzemeler gibi halen ilizerinde ¢alismalar devam
etmektedir. Metal kompozit malzemeler lyilestirilmis yiiksek sicaklik 6zellikleri, artirilmis tokluk ve
stineklik, yliksek elektriksel/1s1l iletkenlik, yiiksek oksidasyon direnci ve darbe direnci gibi avantajlar
sunmaktadir. Metal matris kompozit gelistirme, ilic malzeme uygulama kategorisi altinda
siniflandirilmaktadir. Bunlar hafif metal matrisler, yliksek sicaklik metal matrisleri ve 6zel metal
matrisler seklindedir. Hafif metal matrislerin tlzerine gergeklestirilen c¢alismalar aliminyum
malzemesi lizerine yogunlagsmistir [28, 29]. NASA B/Al metal kompozit malzemesini ucak fan
kanatlarinda kullanilmasi igin gelistirmektedir. Fan kanatlar tipik turbofanla ¢alisan ses alt1 nakliye
ucaginin motor agirhiginin %10’unu olustururken, toplam ugak agirhiginin %1’ini olusturmaktadir.
B/Al malzemesinin kullanimda bulunan en biiyiik engel yeterli darbe direncinin ve hasar toleransinin
oldukea diisiik olmasidir. Bunun 6ntine gegmek icinde NASA fan kanatgiklarinin tasarimini (Sekil 7)
degistirerek darbe direncinde 4 kat artis sagladig1 belirtmektedir. Aliiminyum matrisli Boron takviyeli

PRINT ISSN: 2149-4916 E-ISSN: 2149-9373 © 2022 Gazi Akademik Yayincilik 591



Gazi MUhendislik Bilimleri Dergisi: 9(3), 2023

metal kompozit malzemesi icerisinde yer alan Boron takviyesi yerine SiC fiberleri veya parcaciklari
ekleyerek diisiik maliyetli, elastik modiilii arttirilmis, mukavemet degerleri iyilestirilmis olan malzeme
iizerinde de calismalar yapilmaktadir [29].

TITANYUM B/Al

Sekil 7. Ti F404 Fan Kanadinin, Deneysel Boron/Aliiminyum Fan Kanat Tasarimlarinin Karsilastirilmasi [29] (Comparison of Ti
F404 Fan Blade, Experimental Boron/Aluminum Fan Blade Designs)

Yiiksek sicaklik metal kompozit malzemeler alanindaki c¢alismalarin c¢ogu, elyaf takviyeli
siiperalagimlarin  gelistirilmesine odaklanmistir. Bu kompozitler, siiperalasim matrislerini
gliclendirmek i¢in yliksek mukavemetli, yliksek 1s1l direngli lifler kullanilmaktadir. Uygun malzemeler
ve Uretim stireci se¢imi, liflerin 6zelliklerini tamamlamak i¢in slinek, oksidasyona direngli bir matris
saglarken, liflerin yiiksek 1sil direnci 6zelliklerini korumasina izin vermektedir. Elyaf takviyeli
stiperalasimlar, motor ¢alisma kosullarinda rakip siiperalasimlara gore servis sicakliginda énemli bir
artis yasanmasi olanak saglamaktadir. Calismalarda ayrica tungsten elyaf takviyeli siiperalasim matris
kompozitleri ile niyobyum ve SiC takviyeli sliperalasimlar gibi diger yiiksek sicaklik kompozitleri de
incelenmektedir. Yiiksek sicaklik metal kompozit malzemeler {izerindeki ¢alismalar ugak
motorlarindaki tiirbin kanadi ve kanat uygulamalari i¢in siiriinme 6zelliklerini ve izin verilen ¢alisma
sicakliklarini artirmak iizerine odaklanmistir. Elyaf takviyeli siiperalasimlarla asilmasi gereken temel
teknik engel, takviye elyafinin 6zelliklerinin bozulmasini 6nlemek icin elyaf/matris uyumlulugudur. En
kot senaryoda fiber ve matris, yiliksek sicaklikta liretim veya servis sirasinda reaksiyona girerek
kirilgan intermetalik bilesikler olusturmakta veya fiberler ayrismaktadir. Ayrica, geleneksel nikel bazli
siiperalasimlarin, tungsten elyaf icinde difiizyonla tetiklenen yeniden kristallesmeye neden olarak
elyafin zamanla mukavemetini ve siinekligini kaybetmesine neden olabilecegi de kesfedilmistir. Bu
bozunma reaksiyonlarini azaltmak icin, modifiye edilmis FeCr-Al-Y siliperalasimlari bir matris
malzemesi olarak kullanilmaktadir. Ciinkii demir bazl alasimlar tungsten elyafi ile ¢ok daha iyi
uyumluluga sahip ve oksidasyona direncli, yliksek 1s1iletkenligi, icin siinek bir matris elde edilmektedir
[15, 24, 30, 31]

Ozel matrisli kompozitler, belirli bir uygulamay: karsilamak icin gereken ozel bir elyaf ve matris
kombinasyonuna sahiptirler. Tungsten lifleri veya grafit ipliklerle giiclendirilmis bakir matrisli
kompozitler, bu tip kompozitlere bir érnektir. W/Cu kompozitleri, tungsten liflerinin yiiksek sicaklik
mukavemeti ve sertliginden ve hem W hem de Cu'nun istiin termal ve elektrik iletkenliginden
yararlanarak, herhangi bir yiiksek iletkenlige sahip bakir alasimindan daha iistiin bir yiiksek sicaklik
mukavemetine sahip bir kompozit olusturulmaktadir [15, 24, 30, 31]. W/Cu kompozit yapisinda %20
Cu icermesi durumda yapilan ¢alisma sonucunda 30 MPa basing altinda 1450°C’de sicak presleme ile
malzemenin yogunluk elastitise, sertlik, egilme mukavemeti sonuclarinin ideal oldugu belirtilmektedir
[32]. W/Cu igerisinde yer alan bakir oranin kompozit icerisinde artmasiyla beraber termal iletkenlik
katsayisi artmaktadir. Ancak elastik modiil diismektedir. 800°C sicakliklara ¢ikildiginda ise diisiik bakir
orant iceren kompozit malzemede biikiilme elastik modiilii dramatik olarak diismektedir. Oda
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sicaklifinda ise en iyi biikiilme elastik modiiliine diisiik bakir oranina sahip olan kompozit malzemeyle
elde edildigi anlasilmistir [33].

Gr/Cu kompozitler ayrica olaganiistii bir termal iletkenlige sahiptir ve buna ek olarak, ¢cok cesitli
mevcut termal genlesme katsayilari ile daha diisiik yogunluklu, daha ytliksek modiilli bir kompozit
malzeme olusmaktadir. Gr/Cu kompozit malzemesinin icerisine sertlik ve 1sil iletkenliklerinin
arttirmak icin metal oksit (MnO2+C0304) nano parcaciklar eklenmesiyle beraber sertlik degerinde
%30’luk ve termal iletkenlik degerinde ise %10’luk bir artis saglanmistir. Halihazirda yiiksek termal
iletkenlige sahip olan bir kompozit olan Gr/Cu bu sayede daha da ytiksek bir termal iletkenlige sahip
oldugu belirtilmektedir [34, 35].

NASA roket motorlari icin kriyojenik olarak sogutulan itme odasi gémleklerine uygulama i¢cin W/Cu
kompozitleri lizerinde ¢alismaktadir. Mevcut gomleklerin sinirl bir 6mri bulunmaktadir. Clinkii hazne
gomlegi duvarlarindaki siddetli termal gerilimler, halihazirda kullanilan bakir alasimlarinin akmasina
ve deforme olmasina neden olmaktadir. Siiriinme testlerinde astar duvarlarinin termal déngitlerle
catlamasina ve bozulmasina yol actigl gozlenmistir. W/Cu kompozitlerinin iyilestirilmis yiiksek
sicaklik dayanimi ve yiiksek termal iletkenligi, sogutma sivisindan daha verimli 1s1 transferini
gerceklestirirken itme odasi duvarlarinin giiciinii artirarak ve daha uzun émiirlii, daha giivenilir roket
motoru elde edilmesi hedeflenmektedir. Ek olarak, ytiksek sicakliklardaki yiiksek rijitlikleri ve termal
iletkenlikleri nedeniyle, Gr/Cu kompozitleri, uzay gii¢ sistemleri icin 1s1y1 reddeden radyatorler olarak
degerlendirilmektedir [15, 20, 24, 36].

4. Sonuglar ve Tartl$ma (Results and Discussion)

Kompozit malzemelerin ugak motorlari icerisinde kullanilmasi i¢in yogun calismalar yapilmaktadir.
Ozellikle bu sektoriin énciilerinden olan NASA ve GE gibi merkezler siiperalasimlar yerini alabilecek
malzemeler iizerinde ¢alismalar gerceklestirmektedir. Bunlarin nedenleri arasinda ugak
performanslarini arttirmak, hafifletme saglanmasi, yiiksek 1sill dayanimlar elde edilmesi
bulunmaktadir. Polimer kompozit malzemeler lizerinde 6zellikle yiiksek 1sil ve sicaklik dayanimi
bulunan poliimid lizerinde yogun ¢alismalar yapilmaktadir. Poliimid matrisli kompozit malzemelerinin
icerisine ilave edilen takviye malzemeler sayesinde 400°C’ye yakin dayanimlari1 sayesinde ses alti
ucaklarda kullanilmalar1 s6z konusudur. Ancak matris malzemesi olarak polimer malzeme
kullanilmasindan dolay1 yiliksek sicakliklara erisen yanma odalarinda kullanilmasi olasi
goziikmemektedir. Ancak 400°C’ye kadar olan sicakliklarda siiperalasim malzemelere alternatif olarak
kullanilabilirler.

Metal kompozit malzemeler ise yliksek sicakliklar ¢alismak icin polimer kompozit malzemelere gore
daha uygundur. Ancak metallerin yliksek sicakliklarda oksijen ile bilesik olusturma riskleri
bulunmaktadir. Bu nedenle matris malzemesi olarak kullanilan metal malzemeler {izerinde ¢alismalar
gerceklestirilerek bozunmalarin 6niine gecilmeye calisilmaktadir. Metal matrisli kompozit malzeme
olduklari icin mukavemet dayanimlari da polimer kompozitlere oranla daha iyidir. Ancak agirlik olarak
polimer kompozit malzemelerden daha agirdir. Fakat siiperalasimlara gore igerisinde elyaf
malzemelerinin yer almasinda dolay1 daha hafiftir. Ozellikle NASA'min B/Al kompozit malzemesi
iizerinde yaptiklari calismalar dne ¢cikmaktadir ve su anda siiperalasimlar yerine kullanilabilecek en iyi
malzeme metal kompozit malzemelerdir.

Son olarak seramik kompozit malzemelere baktigimiz zaman en iyi 1si1l dayanimlara sahip olduklari
gozlenmektedir. Ancak en biiyiik dezavantajlar islemesi zor ve pahali olmasinin yani sira oldukga
kirilgan malzemelerdir. Yiiksek sicakliklara dayanimlar1 yiiksek olsa dahi parcaya etki eden darbe
aninda kirllma yasanmasi oldukc¢a yiiksektir. isleme aninda bile parcaya gelen kesme kuvvetleri
sonucunda da kirilmalar yasanmaktadir. Wu/C ve Si/C gilinimiizde {izerinde ¢alismalar
gerceklestirilen kompozit malzemelerdir. Ancak seramik kompozitler kirilgan olduklar: i¢in kirilma
tokluklar: arttirmaya yonelik malzemeler gelistirilmeye calisilmaktadir.

Kompozit malzemeler incelendiginde metal kompozit malzemelerin siiperalasimlarin yerini alabilmek
icin bir adim dnde oldugu goézlenmistir. Ancak polimer ve seramik kompozit malzemeler lizerinde
yapilan ¢alismalarda g6z ardi edilmemesi gerekmektedir. Kompozit malzemeler gliniimiizde ugaklarda
bazi motor pargalar yerini almistir. Yiikksek sicakligin olustugu yerlerde halen siiperalagsimlar kullanilsa
da birkac y1l icerisinde yerini kompozit malzemelere birakacagi 6ngoriilmektedir.
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