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  چکیده

قطعه ریب  این تحقیق مورد بررسی قرار گرفته ـکه در هواپیما ـ باشد. یکی از قطعات مهم پدیده خستگی و رشد ترك در قطعات هوایی داراي اهمیت بالایی می

تغییر پیدا  H13، به  HY-TUFو مواد اولیه، ماده آن از  فناورانهباشد. براي بومی سازي این قطعه به دلیل مشکلات که متصل کننده ارابه فرود به بال میبوده 

قطعه  خستگی تغییرات، تخمین عمرتر شده است. با توجه به این میلیمتر بزرگ 7کرده و همچنین قطر یکی از دو سوراخ متصل کننده آن به ارابه فرود نیز 

باشد. براي این کار با اعمال ترك فرضی، رفتار رشد ترك خستگی به منظور تعیین اندازه طول ترك بحرانی و همچنین از اهمیت زیادي برخودار می شده بومی

قطعه با استفاده از روش مکانیک شکست و با اعمال دست آوردن عمر ه تخمین عمر خستگی به منظور ب همچنین. ه استمحاسبه مسیر رشد ترك بررسی گردید

همچنین . باشدمیمیلیمتر  2/9و  4/19به ترتیب  شده ترك بحرانی براي قطعه اصلی و بومی. نتایج نشان داده است که طول ه استیک ترك اولیه صورت پذیرفت

  .میلیمتر به دست آمده است 2و  6شده به ترتیب  اي قطعه اصلی و بومینشست و برخاست، طول ترك مجاز بر 3000با احتساب ضریب اطمینان مناسب و براي 

  .، المان محدود، طول بحرانی ترك، ریبخستگی، رشد ترك، ضریب شدت تنشعمر  :کلیدي هاي واژه

 

Fatigue crack growth and life assessment of main landing gear rib trunnion in a special 
aircraft 

  

Material Engineering Department, MalekAshtar University of Technology, Tehran, Iran E. Barati 

Mechanical Engineering Department, Malek-Ashtar University of Technology, Shahinshahr, Iran S. H. Tabatabaei Fard 

 
Abstract  
Crack growth and fatigue life assessment of aviation parts are very important. One of the special and important parts in airplane is 
the Rib trunnion landing gear, which has been investigated in this research. Due to technological and material problems in I.R. Iran, 
H13 have been selected instead of HY-TUF material, and diameter of one holes for jointing to landing gear is increased 7 mm 
greater than the original one. According to these changes, life estimation of manufactured part becomes significant. For this reason, 
the behavior of fatigue crack growth to obtain the critical crack length, and the trajectory of the crack growth has been analysed. 
Finally, the fatigue life of the part has been assessed using fracture mechanics-based method considering an arbitrary initial crack. 
The results showed that the critical crack length for original and manufactured parts is 19.4 and 9.2 mm, respectively. The allowable 
initial crack length is 6 and 2 mm for the original and the manufactured parts, respectively.  

Keywords: Fatigue life, Crack growth, Stress Intensity Factor, Rib, critical crack length, Finite Element. 

 
 

  مقدمه - 1

، تامین رفاه و آسایش فناوريترین دستاوردهاي علم و یکی از مهم

اما با وجود دستیابی نسبی به این خواسته، وقوع  .باشدزندگی بشر می

بعضی حوادث ناگوار، این رفاه و آسایش را به مخاطره انداخته و علاوه 

 .هاي مالی فراوانی را موجب شده استها، خسارترفتن جان انسانبر گ

هاي مختلفی وجود دارد که از جمله آنها براي شکست قطعات، مکانیزم

و  توان به خزش، خستگی، سایش، تشدید، خوردگی، انبساط حرارتیمی

 شدیدتر بوده و اثراتعموما اما  شکست در اثر خستگی  .... اشاره کرد

  .دربر داردبیشتري مخرب 

 شکست مکانیک طراحی اصول از استفاده گذشته، دهه چند در

 طوريه ت. باس شده تبدیل نیاز به یک هاشکست سازه از جلوگیري براي

 یا و شودمی انجام این علم استفاده از با ها% طراحی80از  بیش امروزه که

نخستین  .]1[ گردندمی تست فناوري این با شده قطعات طراحی

توسط وهلر انجام  1860تا  1850هاي  هاي خستگی طی سال آزمایش

هاي ارزشمند  شد. اما بیشترین توسعه تحلیل خستگی مدیون فعالیت

  .]2[باشد  می 1960هاي دهه  پاریس در طی سال

هاي اخیر کارهاي تحقیقاتی مختلفی بر روي تخمین عمر در سال

هاي هوایی به خصوص سازههاي مختلف خستگی و رشد ترك در سازه

کار تحقیقاتی توان به انجام شده است. از جمله این تحقیقات می

اشاره نمود که در آن از یک روش عددي  ]3[ بلژانویچ و ماکسیمویچ

استفاده نمودند. تیان و همکارانش قلاب براي آنالیز رشد ترك خستگی 

سازي رشد ترك خستگی آنالیز محاسبه ضریب شدت تنش و شبیه ]4[

اتصال با ابعاد مختلف را انجام دادند. در این تحقیق هاي  قلابدر 

بعدي المان مرزي متقارن گالرکین با روش المان  ترکیب روش سه

اي محدود جایگزین بوده که براي آنالیز رشد ترك خارج از صفحه

ح یک میله فولادي با سط ]5[یتارلا و همکارانش ساستفاده شده است. 

اي را تحت بارگذاري خستگی مورد اي و با یک شیار لبهمقطع دایره

مطالعه قرار دادند. آنها براي مشاهده عمق و طول ترك در حین انجام 

گیري به وسیله میکروسکوپ نوري و روش آزمایش، از دو روش اندازه
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جابجایی گشودگی نوك ترك استفاده نمودند. مسعودي نژاد و 

ی و شکست ناشی از بارگذاري خستگی را براي خستگ ]6[همکارانش 

سازي آهن مورد بررسی قرار دادند. آنها شبیهقطعات مختلف ریل راه

بعدي را براي رشد ترك خستگی استفاده نمودند. نوقابی و سه

هاي پسماند اثر بارگذاري خستگی بر توزیع مجدد تنش ]7[همکارانش 

بررسی قرار دادند. آنها از  کشش فشرده را مورد يهامکانیکی در نمونه

براي  E647هاي تجربی رشد ترك خستگی طبق استاندارد آزمون

هاي داراي تنش هاي بدون تنش پسماند اولیه و همچنین نمونهنمونه

تحلیل مکانیک شکست و  ]8[مامندي و رجبی پسماند استفاده نمودند. 

تخمین عمر رشد ترك خستگی پره توربین گاز را با استفاده از روش 

تحلیل شکست یک  ]9[غیاثی و سلطانلو المان محدود انجام دادند. 

نایینی و لنگ قطار را تحت بارهاي خستگی خمشی انجام دادند. میل

در هاي چندسلولی  سازي سازه تحلیل خستگی و بهینه ]10[همکاران 

هاي مشبک چند سلولی براي  بال هواپیما را انجام دادند. آنها از سازه

رشد ترك  ]11[نظري  قدوسی و ادیبافزایش عمر استفاده نمودند. 

خستگی را در پشتیبان اتصالات ارابه فرود هواپیما ارزیابی کردند. آنها از 

آزمایش خستگی (فراکتوگرافی) براي بررسی و مطالعه سطح شکست و 

عمر  ]12[براتی و همکاران ان دادن علائم واماندگی استفاده نمودند. نش

هاي  خستگی براکت درب اضطراري یک هواپیماي خاص را در مأموریت

مختلف تخمین زدند. آنها از روش شمارش سیکل جریان باران براي 

  ارزیابی بارگذاري تصادفی استفاده نمودند. 

ت زیادي برخوردار است یکی از قطعاتی که در هواپیما از اهمی

باشد. با فرود هواپیما،  قطعه ریب اتصال ارابه فرود هواپیما به بال می

بارهاي زیادي بر ارابه فرود وارد شده و این بارها توسط ریب به بال 

شود. با توجه به اینکه فرآیند فرود هواپیما از نظر  هواپیما منتقل می

ل ارابه فرود به بال ایمنی داراي حساسیت زیادي است، ریب اتصا

هواپیما باید بتواند نیروهاي وارده را با ایمنی بسیار تحمل کند. بنابراین 

بایست در  این قطعه میتحلیل عمر خستگی این ریب بسیار مهم است. 

هر اورهال مورد بازبینی قرار گیرد و هیچ گونه عیبی در آن نباید 

  .]13[مشاهده گردد 

در ساخت قطعات و نیز فناورانه ي ها در کشور به دلیل محدودیت

سازي ریب موردنظر تغییراتی حاصل  هاي مواد اولیه، در بومی محدودیت

شده است. این تغییرات منجر به تغییر در خواص استحکامی و خستگی 

قطعه شده است. بنابراین در این مقاله، تحلیل رشد ترك و تخمین عمر 

افزار  پذیرد. از نرم شده صورت می خستگی قطعه اصلی و قطعه بومی

براي مدلسازي و استخراج نتایج استفاده  ABAQUSالمان محدود 

بوده و روابط پرکاربرد مود  I+IIشود. بارگذاري در مود ترکیبی  می

شود. همچنین از رابطه پاریس اصلاح شده براي  ترکیبی بهره گرفته می

 گردد. تخمین عمر خستگی استفاده می

  

  بیان مسئله -2

 یک شده سازيبومی ریب قطعه بررسی تحقیق، مورد مساله

 سازه عرضی اجزاي حقیقت، در ها،ریب .باشدمیدار  سرنشین هواپیماي

این  .گیرندمی قرار فرار لبه به حمله لبه جهت در که هستند بال داخل

 بوده هواپیما بال داخل در حساس و مهم بسیار قطعات جمله ازقطعه 

  .باشدمی بال به  اصلی فرود ارابه کننده متصل و واسطه حقیقت، در که

هاي  و نیز محدودیت دسترسی به ماده اصلی عدمبه دلیل 

سازي این ، تغییرات زیر در هنگام بومیتکنولوژیکی در ساخت قطعه

  قطعه ایجاد شده است:

  جنس قطعه ازHY TUF  بهH13 .تغییر یافته است 

  7ارابه فرود به اندازه قطر یکی از دو سوراخ متصل کننده آن به 

میلیمتر افزایش  47میلیمتر به  40و از  تر شده متر بزرگمیلی

 .یافته است

این تغییرات باعث شده است که تحلیل خستگی و رشد ترك در 

نمایی از قطعه  1قطعه مورد نظر در دستور کار قرار گیرد. در شکل 

است نشان ریب مورد نظر و نیز سوراخی که قطر آن افزایش یافته 

  داده شده است.

  

  

  
  نمایی از قطعه ریب مورد بررسی -1شکل 

 
) و ماده جایگزین HY-TUFخصوصیات مکانیکی ماده اصلی (

)H1315-14[ارائه شده است  1 ) در جدول[.  
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و ماده جایگزین  HY-TUFخصوصیات مکانیکی ماده اصلی  -1جدول 

H13  
  ماده جایگزین

 H13 

  ماده اصلی

 HY-TUF 

  خصوصیت ماده

0.3 0.3 ν 

206 200 E [GPa] 

7833 7770 ρ [Kg/m3] 

1288 1276 Sy [MPa] 

1495 1517 Sut [MPa] 

20 70 KIC [MPa.m0.5] 

4.3 5.5 Kop [MPa.m0.5] 

3.57e-11 2.91e-11 C (Paris Const.) 

3.39 3.08 m (Paris Const.) 

 

  مبانی علمی مسئله - 3

در مکانیک شکست الاستیک خطی در پدیده خستگی، نمودار 

-می 2رشد ترك بر حسب ضرایب شدت تنش به صورت نمودار شکل 

  باشد. 

  
  ]2[ نمودار رشد ترك بر حسب ضرایب شدت تنش -2شکل 

  

دهد، رابطه رخ می IIبا توجه به اینکه عمده رشد ترك در ناحیه 

هاي طی بر حسب سیکلزیر براي محاسبه میزان افزایش طول ترك 

  :]2[باشد شده ارائه شده است که به رابطه پاریس مشهور می

)1(  ��

��
= C(��)� 

بایست میباشد. در عمل از خصوصیات ماده می mو  Cکه در آن 

در واقع آن  ΔKeffاستفاده نمود.  ΔΚبه جاي  ΔKeffدر رابطه فوق از 

رشد ترك ناشی از بخشی از تفاضل ضریب شدت تنش است که در 

گذارد. این بخش با پارامتري به نام تأثیر میبارگذاري تناوبی (خستگی) 

شود که از خصوصیات ) کنترل میKopضریب شدت تنش بازشدگی (

  باشد.ماده می

)2(  
∆�

∆�
= ��∆�����

�
 

 
⇒   ∆� =

∆�

��∆�����
�  

چنانچه تفاضل ضریب شدت تنش از مقداري که به آن حد آستانه 

) کمتر باشد، در اثر بارگذاري سیکلی، ترك رشد ΔKthشود (گفته می

نهایت به دست خواهد آمد. بنابراین در هنگام نخواهد کرد و عمر بی

 ΔΚبایست ابتدا بررسی نمود که مقدار س، میاستفاده از رابطه پاری

مورد استفاده قرار  ΔKthباشد. رابطه زیر براي محاسبه  ΔKthبزرگتر از 

  گیرد.می

)3(  ���� =  ��� (1 − �) 

به ضریب شدت کمینه نسبت ضریب شدت تنش  Rکه در آن 

   باشد.میبیشینه تنش 

پذیرد، روابط در شرایطی که بارگذاري تحت مود ترکیبی صورت 

شود. در این حالت بارگذاري، استخراج ضریب  تري حاصل میپیچیده

شدت تنش معادل و نیز زاویه رشد ترك از اهمیت بسیاري برخوردار 

است. روابط مختلفی براي محاسبه پارامترهاي فوق ارائه شده است. در 

ن . دلیل استفاده از ای]16[شود  این مقاله از روابط زیر استفاده می

)، و ]19-17[روابط، بکار گیري آنها توسط محققان مختلف (از جمله 

  باشد. ها می نیز سادگی استفاده از آن

)4(  ��� = ���
� + 8���

��

  

)5(  

� = 2 ����� �
��

����
−

�

�
��

��

���
�

�

+ 8�     ���   ��� > 0  

� = 2 ����� �
��

4���

+
1

4
��

��

���

�
�

+ 8�     ���   ��� < 0 

 

  سازي المان محدودمدل - 4

- مدل فرود ارابه و ریب مجموعهبراي انجام تحلیل المان محدود 

دقیق و واقعی مجموعه ریب و ارابه فرود  هندسهشدند.  مونتاژ و سازي

  نشان داده شده است. 3در شکل 
  

  
  مجموعه ریب و ارابه فرود -3شکل 

  

 شوندمی وارد فرود ارابه به هواپیما فرود هنگام درکه  نیروهایی

در شرکت صنایع هواپیماسازي ایران (هسا)  مجزا پژوهش یک توسط

گردیده و  تایید تجربی هايآزمایش حاصل توسط نتایجو  شده محاسبه

 4 شکل به توجه با.در اختیار محققان پژوهش حاضر قرار گرفته است

. با توجه به نتایج به باشندمی زیر صورت به فرود ارابه به وارده نیروهاي
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نیوتن و در  8431، مساوي zدست آمده قبلی، مقدار نیرو در راستاي 

نیرو  yباشد. در راستاي محور نیوتن می 5407، مساوي xراستاي 

 مساوي صفر است.

  

  
  نیروهاي وارده به ارابه فرود -4شکل 

  

با توجه به صلبیت بسیار زیادتر ارابه فرود نسبت به ریب، و به 

ها و سادگی مدل، ارابه فرود به صورت صلب  طر کاهش تعداد المانخا

نشان داده شده  5سازي شده در شکل مدل ساده سازي گردید.مدل

  است.

  
  سازي شده ارابه فرود در تحلیل المان محدودمدل ساده -5شکل 

  

 از تحلیل، مورد سوراخ قسمت در ترك حضور بدون تحلیل براي

 براي و شده استفاده دو درجه صورت به و شعاعی گوش چهار المان

 از هاالمان بالاي حجم و قطعه بودن بزرگ به توجه با هاقسمت سایر

بندي در این نوع مش. است شده استفاده دو درجه آزاد مثلثی المان

بندي  تحلیل حساسیت به اندازه مش نشان داده شده است. 6شکل 

اي استفاده شده است که با یک مرحله ریزتر  انجام شده و از اندازه

  یک درصد تغییر دارد. کمتر ازکردن اندازه، نتایج حاصل 

  

  

  
  بندي شده در حالت بدون حضور تركنمونه مش -6شکل 

  

بندي تحلیل در حضور ترك در ناحیه اطراف نوك ترك براي المان

ان مثلثی ها از الماز المان چهارگوش درجه دو و براي سایر قسمت

نشان  7بندي نیز در شکل درجه دو استفاده شده است. این نوع المان

 داده شده است.

  

  
  بندي شده در نواحی اطراف تركنمونه مش -7شکل 

  

  ها بدون حضور ترك تحلیل استاتیکی نمونه -5

با توجه به جایگزینی ماده اصلی، با یک ماده دیگر (به دلیل در 

اختیار نداشتن ماده اصلی)، اولین قدم در تحلیل سازه بومی شده، 

تحلیل استاتیکی نمونه بدون حضور ترك و محاسبه ضریب اطمینان در 

همچنین تحلیل استاتیکی باشد.  قطعه اصلی و قطعه بومی شده می

ترین نقطه معلوم  تنش و بحرانیبیشینه قوع شود که محل و باعث می

توان ترك اولیه را در  گردد. بنابراین در تحلیل رشد ترك و خستگی می
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  تنش ایجاد شده در قطعه درنظر گرفت.بیشینه محل 

افزار مجموعه قطعات ریب و ارابه فرود به صورت مونتاژي وارد نرم

و مراحل تحلیل با وارد کردن خواص  شده ABAQUSالمان محدود 

بندي قطعات شرایط مرزي و مش ،مکانیکی و همچنین اعمال نیروها

تنش، ضریب بیشینه . در نهایت پس از استخراج پذیردانجام می

  گردد. اطمینان با استفاده از رابطه زیر محاسبه می

)6(  �. � =
��

����
 

تحلیل استاتیکی بدون حضور تنش حاصل از بیشینه نقاط  8در شکل 

مقادیر بر حسب  .ترك براي قطعه اصلی نشان داده شده است

 اند. مگاپاسکال بیان شده

  

   
   تحلیل استاتیکی سوراخ بدون حضور ترك -8شکل 

  

بوده  MPa 432تنش ایجاد شده به میزان بیشینه در نمونه اصلی 

به دست آمده است.  MPa 458شده این مقدار مساوي  و در نمونه بومی

براي مشخصات مکانیکی مواد،  1هاي جدول  بنابراین با توجه به داده

شده  و براي نمونه بومی 95/2ضریب اطمینان براي نمونه اصلی مساوي 

دهد که اگرچه استحکام تسلیم این نشان میمحاسبه شده است.  81/2

افزایش قطر سوراخ، ماده جایگزین بالاتر از ماده اصلی است، اما به دلیل 

  ضریب اطمینان کوچکتر شده است.

  

   رشد تركتحلیل  - 6

 براياولیه  ترك محل قبل، مرحله از شده حاصل نتایج به توجه با

 مسیر آوردن دسته ب براي .آیدمی دست به ترك رشد تحلیل شروع

 به مرحله و کندمی رشد اولیه طول با ترك شودمی فرض ترك رشد

 ترك طول افزایش این که طوري به کرده، اضافه را ترك طول مرحله

 با مرحله هر در. ]6[ .باشد اولیه ترك طول درصد 30 از بیشتر نباید

 ضرایب مقادیر ترك، طول به) میلیمتر 5/0( مناسب مقدار کردن اضافه

 محاسبه ABAQUSافزار المان محدود  با استفاده از نرم تنش شدت

) و 4( شده، آنگاه مقدار ضریب شدت معادل و زاویه رشد ترك از روابط

یابد که طول ترك  این فرآیند تا جایی ادامه میشوند.  محاسبه می )5(

آید که ضریب  بحرانی به دست آید. این طول در شرایطی به دست می

شدت تنش به دست آمده از تحلیل المان محدود، از چقرمگی شکست 

   بیشتر گردد.

 9هاي صورت گرفته براي ماده اصلی در شکل  اي از تحلیل نمونه

 نشان داده شده است.

  

  
  مدلسازي و تحلیل رشد ترك در نمونه با ماده اصلی -9شکل 

  

توزیع تنش در نوك ترك براي قطعه اصلی نشان داده  10در شکل 

ها از روش الاستیک ـ پلاستیک براي بیان  در این تحلیل شده است.

 تنش در نواحی نوك ترك استفاده شده است.میدان 

  

   
  اي به طول یک میلیمتر توزیع تنش در نواحی اطراف ترك لبه - 10شکل 

  

مقادیر ضریب شدت تنش در مود یک و مود دو و نیز ضریب شدت 

 2تنش معادل و زاویه رشد ترك براي نمونه با ماده اصلی در جدول 

ترك اولیه مساوي یک میلیمتر ها طول  آورده شده است. در این تحلیل

  فرض شده است.

مرحله تحلیل و افزایش  38شود، طی  همانطور که ملاحظه می

طول ترك، مقدار ضریب شدت تنش معادل در مود ترکیبی از مقدار 

چقرمگی شکست فراتر رفته است. این حالت در طول ترك مساوي 

شکست  میلیمتر رخ داده است. بنابراین با توجه به چقرمگی 4/19

 4/19بالاي ماده اصلی، شکست ناگهانی ماده در طول ترك مساوي 

  دهد.   میلیمتر رخ می

دهد که مقادیر ضریب شدت  همچنین نتایج جدول فوق نشان می

بسیار  Iدر مقایسه با مقادیر ضریب شدت تنش مود  IIتنش در مود 

باشد. از طرف دیگر زاویه رشد ترك نیز کوچک است.  کوچک می

بجاي تحلیل  Iتوان با تقریب بسیار مناسبی از تحلیل مود  ین میبنابرا

  نیز استفاده نمود. I+IIدر مود ترکیبی 

شده با ماده  نتایج حاصل از تحلیل رشد ترك براي نمونه بومی

آورده شده است. همانطور که از این جدول  3جایگزین در جدول 

استخراج مرحله تحلیل و افزایش طول ترك و  18پیداست، پس از 

و نیز محاسبه ضریب شدت  ABAQUSافزار  ضرایب شدت تنش از نرم
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تنش معادل و زاویه رشد ترك، مقدار ضریب شدت تنش در ترك به 

  میلیمتر به مقدار بحرانی خود رسیده است. 2/9طول 

بنابراین علیرغم اینکه استحکام تسلیم ماده جایگزین بالاتر از 

د، اما به دلیل چقرمگی شکست باش استحکام تسلیم ماده اصلی می

  پایین ماده جایگزین، طول ترك بحرانی کاهش زیادي داشته است.

  

  نتایج تحلیل رشد ترك در نمونه با ماده اصلی -2جدول 

θ  
Keq 

(MPa√mm ) 
KII 

(MPa√mm ) 

KI 

(MPa√mm ) 
a 

(mm) 
No  

0.6  148  -0.8  148  1  1 

0.6  163  -0.9  163  1.3  2  

0.6  189  -1.0  189  1.7  3  

0.5  218  -1.0  218  2.2  4  

0.5  239  -1.1  239  2.7  5  

0.5  263  -1.1  263  3.2  6  

0.5  284  -1.2  284  3.7  7  

0.5  303  -1.3  303  4.2  8  

0.5  327  -1.3  327  4.7  9  

0.5  349  -1.5  349  5.2  10  

0.6  368  -2.0  368  5.7  11  

0.6  385  -2.2  385  6.2  12  

0.7  412  -2.4  412  6.7  13  

0.8  451  -3.1  451  7.2  14  

0.8  489  -3.3  489  7.7  15  

0.7  524  -3.4  524  8.2  16  

0.7  561  -3.5  561  8.7  17  

0.7  604  -4.0  604  9.2  18  

0.7  653  -4.3  653  9.7  19  

0.7  718  -4.8  718  10.2  20  

0.7  782  -5.2  782  10.7  21  

0.7  845  -5.6  845  11.2  22  

0.7  907  -6.1  907  11.7  23  

0.8  976  -7.2  976  12.2  24  

0.9  1048  -8.5  1048  12.7  25  

1.0  1121  -9.4  1121  13.2  26  

1.1  1194  -11.6  1194  13.7  27  

1.2  1276  -13.8  1276  14.2  28  

1.3  1357  -15.6  1357  14.7  29  

1.4  1442  -17.5  1442  15.2  30  

1.5  1531  -19.8  1531  15.7  31  

1.7  1626  -24.5  1626  16.2  32  

1.9  1714  -28.3  1714  16.7  33  

1.9  1816  -30.2  1816  17.2  34  

1.9  1897  -32.7  1897  17.7  35  

2.0  1982  -35.3  1982  18.2  36  

2.0  2073  -36.8  2073  18.7  37  

2.0  2209  -39.4  2209  19.4  38  

 
 
 

  شده با ماده جایگزین نتایج تحلیل رشد ترك در نمونه بومی -3جدول 

θ  
Keq 

(MPa√mm ) 
KII 

(MPa√mm ) 

KI 

(MPa√mm ) 
a 

(mm) 
No  

0.9  162  -1.4  162  1  1 

0.8  181  -1.2  181  1.3  2  

0.7  205  -1.3  205  1.7  3  

0.6  227  -1.3  227  2.2  4  

0.6  244  -1.3  244  2.7  5  

1.7  269  -4  269 3.2  6  

1.7  287  -4.1  287  3.7  7  

1.8  309  -4.3  309  4.2  8  

1.8  332  -4.4  332  4.7  9  

1.8  355  -4.4  355  5.2  10  

2.0  371  -5.1  371  5.7  11  

2.3  394  -6.3  394  6.2  12  

2.5  418  -7.1  418  6.7  13  

2.1  466  -8.7  466  7.2  14  

2.3  504  -10.3  504  7.7  15  

2.5  543  -11.9  543  8.2  16  

2.5  585  -13.1  585  8.7  17  

2.5  638  -14.3  638  9.2  18  

  

تغییرات ضریب شدت تنش معادل بر حسب طول ترك در شکل 

شود، مقدار ضریب  نشان داده شده است. همانطور که ملاحظه می 11

شده به ازاي یک طول ترك  شدت تنش در نمونه اصلی و نمونه بومی

مشخص، تفاوت چندانی ندارد. اما به دلیل کمتر بودن چقرمگی شکست 

اصلی، طول ترك بحرانی در نمونه بومی نمونه بومی در مقایسه با نمونه 

میلیمتر به دست آمده است. این در حالی است که طول  2/9مساوي 

 باشد.  میلیمتر می 4/19ترك بحرانی در نمونه اصلی مساوي 

  

  

K
eq

 [
M

P
a
 m

m
0
.5
]

a [mm] 

  
  تغییرات ضریب شدت تنش معادل بر حسب طول ترك -11شکل 

  

  شده بومیتخمین عمر خستگی نمونه اصلی و  - 7

با استفاده از ضرایب شدت تنش محاسبه شده در بخش قبل و نیز 

تخمین زده ناشی از رشد ترك ، عمر خستگی )1(استفاده از رابطه 

شده صورت  شود. این کار براي هر دو نمونه اصلی و نمونه بومی می

هاي مختلفی براي ترك اولیه درنظر گرفته  . همچنین طولگرفته است

فرآیند تولید نیز به دست آید. قبل از در ترك مجاز تا میزان  شده
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براي تخمین عمر خستگی، از رشد ترك در اثر ) 1(استفاده از رابطه 

  شود.  اطمینان حاصل می) 3(بارگذاري سیکلی توسط رابطه 

شده با  عمر ریب مورد نظر براي قطعه اصلی، و نیز براي قطعه بومی

آورده شده  4مختلف در جدول اولیه   براي طول تركماده جایگزین 

   است.

  

هاي  براي طول شده نتایج عمر قطعه اصلی و قطعه بومی -4جدول 

  مختلف ترك اولیه

  a0 (mm)  عمر نمونه اصلی  عمر نمونه بومی

334436 ∞ 0.55 

29446 ∞ 1.0  

11808 520505 1.45  

5915 122905 2.0  

3426 55765 2.5  

2138 30213 3.0  

1377 19030 3.5  

925 12587 4.0  

647 8637 4.5  

457 6095 5.0  

319 4366 5.5  

218 3044 6.0  

142 2093 6.5  

91 1459 7.0  

59 1048 7.5  

36 761 8.0  

20 554 8.5  

9 402 9.0  

0 293 9.5  

 218 10.0  

 166 10.5  

 128 11.0  

 99 11.5  

 77 12.0  

 61 12.5  

 48 13.0  

 38 13.5  

 30 14.0  

 24 14.5  

 19 15.0  

 15 15.5  

 12 16.0  

 9 16.5  

 7 17.0  

 5 17.5  

 3 18.0  

 2 18.5  

 1 19.0  

 
شده با ماده  دهد که میزان عمر قطعه بومی نتایج نشان می

باشد. به عنوان مثال  جایگزین در شرایط مشابه کمتر از نمونه اصلی می

بدون احتساب  میلیمتر، عمر قطعه اصلی 2در طول ترك اولیه مساوي 

هزار سیکل به دست آمده است. اما در  123ضریب اطمینان حدود 

سیکل به دست  5900شده با ماده جایگزین مساوي حدود  نمونه بومی

  آمده است.

با توجه به اسناد طراحی و فرآیندهاي بکارگیري پرنده که توسط 

 3000شده است، هواپیماي مذکور باید بتواند  تهیهکشور سازنده 

ست و برخاست را بدون آسیب تحمل کند. بنابراین با اعمال ضریب نش

بیشینه درنظر گرفته شده است)،  2اطمینان مناسب (در اینجا مساوي 

میلیمتر و براي  5طول ترك مجاز براي نمونه با ماده اصلی مساوي 

میلیمتر به دست  2 حدود شده با ماده جایگزین مساوي نمونه بومی

 6000براي عمر  4یگر طول ترك مجاز از جدول به عبارت د آید. می

استخراج شده  )2(اعمال ضریب اطمینان مساوي  نشست و برخاست

شده فواصل بازبینی و پایش  دهد که در نمونه بومی این نشان می است.

هاي  در پایش قطعه ریب روش تر انتخاب گردد. قطعه ریب باید کوتاه

توانند  وایی، و رادیوگرافی میغیرمخرب مختلفی نظیر مایع نافذ، نشر آ

  مورد استفاده قرار گیرند.

تواند  استفاده از ماده جایگزین دیگر با چقرمگی شکست بالاتر، می

خواص خستگی قطعه را تا حد زیادي بهبود بخشیده و منجر به کیفیت 

بالاتر قطعه گردد. البته در انتخاب ماده جایگزین، سهولت دسترسی در 

  بایست مدنظر قرار گیرد. محدودیت بزرگی است که می ،کشور

  

  گیري نتیجه - 8

به بررسی رشد ترك و تخمین عمر خستگی قطعه  مقاله این در

ریب اتصال ارابه فرود به بال هواپیما پرداخته شد و نتایج براي قطعه 

ترین نتایج به  شده با ماده جایگزین ارائه گردید. مهم اصلی و قطعه بومی

  ت:شرح زیر اس

شده نسبت به ضریب  ضریب اطمینان بارگذاري استاتیکی نمونه بومی• 

 85/2به  91/2اطمینان نمونه اصلی کاهش اندکی داشته و از مقدار 

  .رسیده است

شده نسبت به طول ترك بحرانی  طول ترك بحرانی در نمونه بومی• 

میلیمتر  2/9میلیمتر به  4/19نمونه اصلی دچار کاهش شدید شده و از 

  .کاهش یافته است

نشست و برخاست (با احتساب ضریب  3000طول ترك مجاز براي • 

میلیمتر به دست آمده  5) براي نمونه اصلی مساوي 2اطمینان مساوي 

میلیمتر  2شده مساوي  است. این در حالی است که براي نمونه بومی

  .باشد می

شده باید  میفواصل بازبینی ریب اتصال ارابه فرود به بال در نمونه بو• 

  . تر از نمونه اصلی باشد کوتاه

(در مقایسه  IIبا توجه به مقادیر کوچک ضریب شدت تنش در مود • 

به  Iتوان از مکانیک شکست در مود  ) و نیز زاویه رشد ترك، میIبا مود 

  نیز استفاده نمود. I+IIجاي مود ترکیبی 
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