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   مقايسه سه معيار شكست مواد مركب با استفاده از آزمون بارگذاري بال هواپيما

  

  كارشناس ارشد، گروه مهندسي مكانيك، دانشگاه اصفهان، اصفهان، ايران  وحيد پورعبدالله قهفرخي
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  دانشگاه اصفهان، اصفهان، ايران يك،مكان يگروه مهندسكارشناس ارشد،   حميد ربيعيان نجف آبادي

  
  چكيده

. است برخوردار بالايي اهميت از مواد اين شكست و آسيب رفتار دقيق بينيپيش پيشرفته، و مدرن صنايع در مركب مواد كاربرد گستردگي به توجه با
 معيارهاي از استفاده و شناخت نيازمند فوق مواد تحليل و طراحي بنابراين، گرديده، زمان و هزينه كاهش باعث تر،ساده و كمتر تجربي هايآزمايش انجام

 هواپيما بال قطعه پژوهش اين در دليل همين به و رفتهگ قرار استفاده مورد هواپيما ساخت در بيشتر مواد اين ايران، كشور در. باشدمي شكست و آسيب
 افزار نرم در ضمني زيربرنامه يك از استفاده با سان و وو- تساي پاك، شكست و آسيب معيارهاي منظور، همين به. شودمي سازي شبيه و گرديده انتخاب
 شده، بينينقاط بحراني بال پيش و ديده آسيب ه از سه معيار فوق مناطقبا استفاد هواپيما، بال سازيشبيه از پس. گردندمي سازي پياده آباكوس تجاري
بيني نتايج پيش كه كندمي آشكار عملي و عددي نتايج مقايسه. گردند مي اعتبارسنجي و مقايسه تجربي نتايج با عددي هايسازيشبيه از حاصل نتايج
  .مورد اطمينان بيشتري است هواپيما بال بارگذاري آزمون در آسيب ينيبتر بوده و براي پيشپاك به نتايج عملي نزديك آسيب معيار
  .روش اجزاء محدود ، آزمون بارگذاري بال هواپيما،مواد مركب ،معيارهاي آسيب و شكست كليدي: هايواژه
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Abstract 
Regarding to the vast application of composite materials in the modern and advanced industries, accurately predicting the fracture 
and damage behavior of these materials is very important. Carrying out less and simple experiments leads to reducing the cost and 
time, therefore, designing and analyzing of the above mentioned materials need to find and applying the fracture and damage 
criteria. In the Iran country, these materials are more used for manufacturing the aircraft and for this reason, in this research airfoil 
piece is selected and simulated. For this aim, The Puck, Tsai-Wu, and Sun damage and fracture criteria are implemented into the 
ABAQUS commercial software, employing an implicit subroutine. After the simulation of the airfoil, the damaged zones and critical 
points of the airfoil are predicted by the three mentioned criteria, results of the numerical simulations are compared with the 
experimental results and validated. Comparison of the numerical and experimental results reveals that the predicted results of the 
Puck's damage criterion is closer to the practical results and is more reliable for predicting the damage in the airfoil loading test. 
Keywords: Damage and Fracture Criteria; Composites; Airfoil Loading Test; Finite Elements Method. 

  

  مقدمه - ١
 بينيمدرن كاربرد فراواني داشته و پيش صنايع در مركب امروزه مواد     

 انجام. است اييبال ها داراي اهميتآن شكست و آسيب رفتار دقيق
 زيادي بوده، بنابراين، زمان و نيازمند صرف هزينه تجربي هايآزمايش

 و آسيب معيارهاي از استفاده و مواد، شناخت اين تحليل و براي طراحي
 به عددي هايسازيشبيه از استفاده. باشدكاملا ضروري مي شكست

 تجربي يهاآزمايش از ناشي هايهزينه كاهش محدود، اجزاء روش كمك
  .خواهد داشت همراه به را
 مركب مواد شكست و آسيب معيارهاي مورد در تاكنون ١٩٦٠ سال از

 مبناي بر هاشين ١٩٨٠ سال در. است شده انجام زيادي تحقيقات
 شامل كه نمود تقسيم قسمت چهار به را خود معيار بعدي،سه هايمدل

 و پاك. ]١[باشد مي فشار و كشش در ماتريس و الياف گسيختگي

 چندلايه معيار كلاسيك نظريه از استفاده با ،١٩٩٨ سال در شورمن
 روش به نمودند كه ارائه فيزيكي بعديسه هايمدل مبناي بر را شكستي

 هايتنش از بخشي نظريه اين در]. ٣و٢[ بود شده حل غيرخطي
همين  در. بود شده گرفته نظر در خواص كاهش مدل و حرارتي پسماند،

معيار  كنشي برهم دوم درجه شكست مبناي بر همكاران، و تساي سال
 كلاسيك نظريه از معيار اين در]. ٥و٤[كردند  بيان را شكست خود

 مشخصي مقدار فرض با حرارتي هاياز تنش و هم چنين چندلايه
 و سان. است ها استفاده شدهتنش اين كردن جبران جهت رطوبت

 پلاستيك مدل و روتم- هاشين شكست معيار از استفاده با نيز همكاران
 اين در]. ٧و٦[نمودند  ارائه را شكستي براي مواد مركب معيار هيل،
 خواص كاهش و مدل گرديده استفاده چندلايه كلاسيك تئوري از معيار
 اين در. است شده بيان موازي فنرهاي سختي كاهش مدل صورتنيز به
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 پارامتر يك از استفاده با خواص كاهش نيز غيرخطي براي حالت تئوري
  . است هگرديداعمال  پلاستيسيته

 با و مقياس ميكرومكانيك مبناي بر همكاران، و گوتيس چنينهم
 معادلات چندلايه، كلاسيك نظريه و محدود اجزاء روش از استفاده
 از نظريه اين در]. ٩و٨[كردند  بيان معيار دو قالب در را خود شكست

 در آن در حرارتي و سماندپ هايتنش شده، استفاده خطي حل روش
 هايروش از استفاده با ،١٩٩٨ سال در ادج. است نشده گرفته نظر

 در]. ١١و١٠[نمود  بيان را خود معيار انگليس، هوافضاي خاص طراحي
 آن در حرارتي و پسماند هايتنش بوده، غيرخطي حل روش معيار اين

 انرژي شرو مبناي بر بوتالي و در همين سال، ولف. است شده اعمال
مدل  اين در]. ١٣و١٢[ارائه كردند  مدل شكستي را ،بيشينه كرنشي

. صرف نظر شده است حرارتي هاياز تنش و بوده غيرخطي حل روش
 و الياف كنش برهم شكست نظريه مبناي بر ،١٩٩٨ سال در روتم

 معيار اين در حل روش]. ١٥و١٤[نمود  بيان را معيار خود ماتريس،
  . حساب آمده استبه آن نيز در حرارتي هايتنش و بوده غيرخطي

 تحت مخازن استاندارد طراحي كدهاي براساس همين سال اكولد، در
 از معيار اين در]. ١٧و١٦[ارائه كرد  را خود شكست معيار انگليس فشار
 مدل و حرارتي هايتنش گرديده، استفاده چندلايه كلاسيك يهنظر

 سال در كارتنيمك. ستا نشده گرفته نظر در آن در خواص كاهش
 در]. ١٩و١٨[ارائه نمود  معياري را شكست مكانيك مبناي بر ،١٩٩٨

 هايتنش و گرديده استفاده چندلايه كلاسيك يهنظر از معيار اين
 با همين سال، در اسميت- هارت. است محسوب شده آن نيز در حرارتي
 و اكثرحد كرنش تئوري ترسكا، يافته تعميم يهنظر شيوه سه از استفاده

]. ٢٢- ٢٠[كرد  ارائه شكست معيار مركب سه مواد براي درصد، ده قانون
- از تنش گرديده و استفاده چندلايه كلاسيك يهنظر از معيار سه اين در

 و زينوويو  همين سال هم چنين در. است صرف نظر شده حرارتي هاي
 را خود شكست معيار يافته تعميمبيشينه  تنش يهنظر براساس همكاران،

 استفاده چندلايه كلاسيك يهنظر از معيار اين در]. ٢٤و٢٣[نمودند  بيان
 سال و فراند در كونتز. است ماكرومكانيك مقياس در و شكست شده

چندلايه  كلاسيك يهنظرو با استفاده از  پاك شكست معيارمشابه  ،٢٠٠٤
 بيانرا  خود شكست مودهاي ،حرارتي هايتنش و در نظر گرفتن كليه

  ]. ٢٦و٢٥[كردند 
 كرنش روش براساس همين سال، در همكاران و چنين بوگتيهم      

 معيار اين در]. ٢٨و٢٧[نمودند  بيان را شكستي معيار بعدي،سهحداكثر 
 آن در حرارتي تنش هاي و گرديده استفاده چندلايه كلاسيك يهنظر از
 از استفاده با ،٢٠٠٤ سال نيز در هوانگ. است نشده گرفته نظر در
 معيار اين در]. ٣٠و٢٩[ارائه كرد  را خود معيار ميكرومكانيك هايشرو
براي  نيز حرارتي هايتنش و شده استفاده چندلايه كلاسيك يهنظر از

 هانسن، و در همين سال ميس. است شده گرفته نظر در موارد برخي
 مدل شكستي چندگانه پيوسته هايمحيط ميكرومكانيك يهنظر براساس

 و چندلايه كلاسيك يهنظر از مدل اين در]. ٣٢و٣١[ند پيشنهاد داد را
 موارد برخي در حرارتي هايگرديده و تنش استفاده محدود اجزاء يهنظر

  . است كار گرفته شدهنيز به
اي تجربي بر مطالعه ٢٠١٠كارتي و همكاران در سال مكعلاوه، به     

با ه و جام دادروي لايه كربن با رزين اپوكسي براي توصيف رفتار آن ان
استفاده از معيار شكست كرنش حداكثر، رفتار تنش برشي در داخل 

ريبيرو و  ٢٠١٢چنين در سال . هم]٣٣[نمودند بيني صفحه را پيش

پيشنهاد كرده جديد براي تشخيص پارامترهاي ماده را  ي، روشهمكاران
خود را معيار شكست با مقايسه نتايج آزمايشگاهي و محاسباتي سپس  و
يك معيار  ٢٠١٣در سال نيز . كاتانالوتي و همكاران ]٣٤[رائه نمودند ا

تك جهته اليافي ارائه كرده و دقت مواد مركب بعدي براي شكست سه
معيار شكست خود را با مقايسه نتايج آزمايشگاهي و محاسباتي تحت 

موسسه جهاني  ٢٠٠٤در سال . ]٣٥[ارزيابي نمودند شرايط تنش كلي 
انجام با  پانزده معيار شكست مربوط به مواد مركباز ميان شكست 

را به عنوان  وو- تسايآزمايشات تجربي مختلف، سه معيار پاك، سان و 
  . ]٣٦[معرفي نمود تقويت شده بهترين معيارهاي شكست مواد مركب 

و سان توسط يك  وو- تسايدر اين پژوهش ابتدا معيارهاي آسيب پاك، 
شوند. سپس، سازي ميزار آباكوس پيادهافزيربرنامه ضمني يومت در نرم

سازي با استفاده از زيربرنامه فوق، آزمون بارگذاري بال هواپيما شبيه
، مناطق آسيب ديده و مستعد فوقگرديده، با استفاده از سه معيار 

حاصل از شود. در آخر نتايج ميبيني شكست در بال هواپيما پيش
  قايسه و اعتبارسنجي مي گردد. ا نتايج تجربي مب ي عدديهاسازيشبيه

  

  مواد مركبآسيب  هايمعيار - ٢
  معيار پاك ١-٢

كلاسيك چندلايه معيار  يهنظرپاك با استفاده از  ١٩٩٨در سال       
. مطابق اين معيار، شكست در ]٣و٢[شكست اوليه خود را بيان نمود 

مقياس ميكرومكانيك بوده و مدل كاهش خواص بعد از شكست اوليه نيز 
باشد. پاك در مدل كاهش خواص خود در نظر گرفت كه پس وجود ميم

از شكست اوليه ماده مركب، خواص آن دچار كاهش شده و ماده مركب 
رود. مطابق اين فرضيه، قبل از اينكه ماده مركب به به تدريج از بين مي

وجود ها و عيوب موضعي در آن بهشكست نهايي برسد، يك سري آسيب
ها شامل جدايش الياف و ماتريس، پارگي الياف و يبآمده كه اين آس

صورت زير بيان مي هايي درون ماتريس بوده و بهايجاد شدن ميكروترك
  شوند: 

  
   :]٣و٢[الف) مودهاي شكست الياف 

  ) مود كششي الياف:١

)١(  1

𝜀ଵ்

ቆ𝜀ଵ +
𝜈௙ଵଶ

𝐸௙ଵ

𝑚௢௙𝜎ଶቇ = 1     ∶       𝜎ଵ ≥ 0 

رابطه فوق برقرار باشد، شكست اوليه الياف رخ داده و مدول  اگر
  شود، بنابراين:الياف به مدول ماتريس نزديك مي

)٢(  𝐸ଵଵ = 1.1 ∗ 𝐸ଶଶ 
  ) مود فشاري الياف:٢

)٣(  1

𝜀ଵ஼

∗ ቤ𝜀ଵ +
𝜈௙ଵଶ

𝐸௙ଵ

𝑚௢௙𝜎ଶቤ = 1 − (10𝛾ଶଵ)ଶ  ∶ 𝜎ଵ < 0 

صادق باشد، شكست اوليه الياف رخ داده و در  )٣كه رابطه (زماني
) ٢اين حالت مدول الياف به مدول ماتريس نزديك شده و از رابطه (

كرنش شكست الياف  𝜀ଵ஼و  𝜀ଵ் )،٣) تا (١د. در روابط (گردمي حاصل
مدول الياف  𝐸௙ଵضريب پواسون الياف،  𝜈௙ଵଶدر حالت كشش و فشار، 

- به(ضريب بزرگنمايي تنش متوسط براي الياف  𝑚௢௙در جهت طولي و 

دليل اختلاف بين مدول الاستيك عرضي الياف و مدول الاستيك ماتريس 
- مي ١/١براي الياف كربن . اين ضريب هستند )در جهت عمود بر الياف

  باشد.
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  :]٣و٢[ب) مودهاي شكست ماتريس 
𝜎ଶ( A ) مود ١ ≥ 0:(  

  
  

)٤(  
⎩
⎪
⎨

⎪
⎧

ቆ൬
𝜏ଶଵ

𝑆ଶଵ

൰
ଶ

+ ൬1 − 𝑃 ‖
ା ∗

𝑌

𝑆ଶଵ

൰
ଶ

∗ ൬
𝜎ଶ

𝑌
൰

ଶ

ቇ

భ

మ

+

+𝑃 ‖
ା ∗

𝜎ଶ

𝑆ଶଵ

= 1 − ฬ
𝜎ଵ

𝜎ଵ஽

ฬ                       

𝜃௙௣ = 0                                                             

 

) و 𝐸ୄௌ)𝐸ଶଶهاي الاستيك ، مدولكه رابطه اخير برقرار باشدزماني
𝐺ୄ‖ௌ)𝐺ଵଶگردد:كند. لذا، رابطه زير حاصل مي) كاهش پيدا مي  

)٥(  𝐸ୄ = 𝜂ୄ ∗ 𝐸ୄௌ  
𝐺ୄ‖ = 𝜂ୄ‖ ∗ 𝐺ୄ‖ௌ 

𝐸ୄௌ  و𝐺ୄ‖ௌ  مدول الاستيك اوليه و𝐸ୄ  و𝐺ୄ‖  مدول الاستيك
𝑓ாكه كاهش يافته است. زماني > است، كاهش خواص ايجاد شده و  1

  ) برقرار مي شود:٦رابطه (
  
  
)٦(  

⎩
⎪⎪
⎨

⎪⎪
⎧ 𝜂ୄ = 𝜂ா =

1 − 𝜂௥ா

1 + 𝐶ா ∗ (𝑓ா − 1)కಶ
+ 𝜂௥ா

𝜂ୄ‖ = 𝜂ீ =
1 − 𝜂௥ீ

1 + 𝐶ீ ∗ (𝑓ா − 1)కಸ
+ 𝜂௥ீ

𝑓ா(𝐼𝐹𝐹) =
𝜎ଶ

𝑅ୄ

(௧)
          ,           𝑅ୄ

(௧)
= 𝑌

 

𝐶ா ،𝜉ா ،𝜂௥ா ،𝐶ீ ،𝜉ீ و𝜂௥ீ  ضرايب ثابت ماده هستند كه براي دو
  . ]٣٧[آورده شده است  ١ماده مركب كربن و شيشه در جدول 

  
 ]٣٧[ماده مركب كربن و كولار براي  پاكضرايب  -١جدول 

  پارامترهاي
  ماده

  كربن  كولار
𝐺ୄ‖ 𝐸ୄ 𝐺ୄ‖ 𝐸ୄ 

𝐶 ٣/٥  ٩٥/٠  ٣/٥  ٨١١/٠  

𝜉 ٣/١  ١٧/١  ٣/١  ٣٥/١  

𝜂௥  ٠٣/٠  ٦٧/٠  ٠٣/٠  ٤٣٧/٠  

  
  :B) مود ٢

  
  

)٧(  
⎩
⎪⎪
⎨

⎪⎪
⎧ 1

𝑆ଵଶ

(ቀ(𝜏ଶଵ)ଶ + ൫1 − 𝑃 ‖
ି ∗ 𝜎ଶ൯

ଶ
ቁ

భ

మ

+

+𝑃 ‖
ି ∗ 𝜎ଶ) = 1 − ฬ

𝜎ଵ

𝜎ଵ஽

ฬ           

𝜎ଶ < 0       ,         0 ≤ ฬ
𝜎ଶ

𝜏ଶଵ

ฬ ≤
𝑅ୄୄ

஺

|𝜏ଶଵ஼|

 

عامل اصلي شكست  𝜏ଶଵ)، به دليل اين كه تنش برشي ٧در رابطه (
صورت است، پس تنها مدول برشي كاهش پيدا كرده و اين كاهش به

در نظر گرفته مي شود. بنابراين  ٨/٠ضريب كاهش مدول برشي و معادل 
  : مي توان نوشت

)٨(  𝐺ୄ‖ = .8 ∗ 𝐺ୄ‖ௌ 
  :C) مود ٣

)٩(  

⎩
⎪
⎨

⎪
⎧ቆ൬

𝜏ଶଵ

2(1 + 𝑃 ୄ
ି ) ∗ 𝑆ଶଵ

൰
ଶ

+ ൬
𝜎ଶ

𝑌஼

൰
ଶ

ቇ
𝑌஼

(−𝜎ଶ)
= 1 − ฬ

𝜎ଵ

𝜎ଵ஽

ฬ

𝜎ଶ < 0       ,     0 ≤ ฬ
𝜏ଶଵ

𝜎ଶ

ฬ ≤
|𝜏ଶଵ஼|

𝑅ୄୄ
஺

 

و   Eୄୗهاي الاستيكدول) برقرار باشد، م٩در صورتي كه رابطه (
Gୄ‖ୗ  ١٠صورت معادله (كاهش يافته و به ٢/٠نيز با ضريب كاهشي (

  اصلاح مي گردند:

)١٠(  ൜
𝐸ୄ = 0.8 ∗ 𝐸ୄௌ

𝐺ୄ‖ = 0.8 ∗ 𝐺ୄ‖ௌ
 

  شرح زير مي باشند:پارامترهاي مورد استفاده در روابط بالا به

 - 𝑃 ‖
ା = −(

ௗఛమభ

ௗఙమ
)ఙమୀ଴) شيب منحني :𝜎ଶ, 𝜏ଵଶ زماني كه (𝜎ଶ ≥

0.  

 - 𝑃 ‖
ି = −(

ௗఛమభ

ௗఙమ
)ఙమୀ଴) شيب منحني :𝜎ଶ, 𝜏ଵଶ زماني كه (𝜎ଶ <

0.  

)١١(  

⎩
⎪
⎨

⎪
⎧𝑅ୄୄ

஺ =
𝑆ଶଵ

2 ∗ 𝑃 ‖
ି ൭൬1 + 2 ∗ 𝑃 ‖

ି ∗
𝑌஼

𝑆ଶଵ

൰

భ

మ

− 1൱           

𝑃 ୄ
ି = 𝑃 ‖

ି ∗
𝑅ୄୄ

஺

𝑆ଶଵ

  , 𝜏ଶଵ஼ = 𝑆ଶଵ(1 + (2 ∗ 𝑃 ୄ
ି ))

భ

మ

 

  نشان داده شده است. ١ هاي مختلف اين معيار در شكلمود
  

 
  ]٢[مودهاي مختلف معيار پاك  -١شكل 

  

  وو-تسايمعيار  -٢- ٢
   ، معيار شكست خود را بدون در نظر گرفتن مودهاي ووو  تساي

. در ندا بيان كردن يك معادله مرتبه دوم ارائه نمودشكست مختلف، ب
هاي پسماند و اين معيار از تئوري كلاسيك چندلايه استفاده شده، تنش

حرارتي نيز در آن در نظر گرفته شده است. معيار فوق كاملا تجربي بوده 
  :]٥و٤[شود صورت زير بيان ميو در حالت دوبعدي به

  

)١٢(  

⎩
⎪
⎪
⎨

⎪
⎪
⎧ ൬

𝜎ଵ

𝑋்𝑋஼

൰
ଶ

+ ൬
𝜎ଶ

𝑌 𝑌஼

൰
ଶ

+ ൬
1

𝑋்

−
1

𝑋஼

൰ 𝜎ଵ +              

൬
1

𝑌
−

1

𝑌஼

൰ 𝜎ଶ + ቆ
2 ∗ 𝐹ଵଶ

∗ ∗ 𝜎ଵ𝜎ଶ

ඥ𝑋்𝑋஼𝑌 𝑌஼

ቇ + (
𝜏ଵଶ

𝑆ଵଶ

)ଶ = 1

𝐹ଵଶ
∗ =

𝐹ଵଶ

ඥ𝐹ଵଵ𝐹ଶଶ

          ,          − 1 ≤ 𝐹ଵଶ
∗ ≤ 1                

 

دليل در اختيار داشتن تنها ) صادق باشد، به١٢در صورتي كه معادله (
يك معادله، علامت كرنش در راستاي عمود بر الياف، مود شكست الياف 
و ماتريس را مشخص كرده و مودهاي شكست به صورت زير بيان مي 

  گردند:
  
𝜀ଶ) مود شكست الياف (١ <   :]٥و٤[) 0

  يابند:در اين حالت پارامترهاي زير كاهش مي

)١٣(  ቊ
𝐸ଵ = 𝐸௙ ∗ 𝐸ଵ

଴             ,          𝐸ଶ = 𝐸௙ ∗ 𝐸ଶ
଴

𝐺ଵଶ = 𝐸௙ ∗ 𝐺ଵଶ
଴         ,          𝜈ଵଶ = 𝐸௙ ∗ 𝜈ଵଶ

଴  

  
εଶ) مود شكست ماتريس (٢ ≥   :]٥و٤[) 0
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س
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 از
ده
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ب
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ت 
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 ... 

٥٨  

  يابند:پارامترهاي ذيل كاهش مي در اين حالت نيز
  

  
)١٤(  

⎩
⎪
⎨

⎪
⎧𝐸ଶ = 𝐸௬ ∗ 𝐸ଶ

଴         ,         𝐺ଵଶ = 𝐸௦ ∗ 𝐺ଵଶ
଴

𝜈ଵଶ = 𝐸ெ ∗ 𝜈ଵଶ
଴        ,           

𝑋஼

𝑋஼
଴ = (

𝐸௦

𝐸௦
଴

)௡

𝐹ଵଶ = 𝐸ெ ∗ 𝐹ଵଶ
଴

 

مود شكست الياف رخ دهد، امكان رخ  لازم به ذكر است كه اگر ابتدا
كه در ابتدا مود دادن مود شكست ماتريس وجود نداشته اما زماني 
تواند رخ دهد كه شكست ماتريس اتفاق بيفتد، مود شكست الياف نيز مي

  يابند:صورت زير كاهش ميدر اين صورت پارامترها به

  
)١٥(  

⎩
⎪
⎨

⎪
⎧ 𝐸ଵ = 𝐸௙ ∗ 𝐸ଵ

଴         ,           𝐸ଶ = 𝐸௙ ∗ 𝐸௬ ∗ 𝐸ଶ
଴

𝐺ଵଶ = 𝐸௙ ∗ 𝐸௦ ∗ 𝐺ଵଶ
଴    ,    𝜈ଵଶ = 𝐸௙ ∗ 𝐸ெ ∗ 𝜈ଵଶ

଴

𝑋஼

𝑋஼
଴ = (

𝐸௦

𝐸௦
଴

)௡                  ,           𝐹ଵଶ = 𝐸ெ ∗ 𝐹ଵଶ
଴

 

  
𝐸ଵدر معادله فوق، 

଴ ،𝐸ଶ
଴ ،𝐺ଵଶ

଴،𝐹ଵଶ
଴ ،𝜈ଵଶ

଴ ،𝑋஼
଴  و𝐸௦

଴  پارامترهاي قبل
- پارامترهاي كاهش 𝐸௦و  𝐸ଵ ،𝐸ଶ ،𝐺ଵଶ،𝐹ଵଶ ،𝜈ଵଶ ،𝑋஼از شكست و 

وو براي - هاي معيار تسايثابت ٢جدول  يافته بعد از شكست هستند.
  .]٤[ دكنميرا بيان كربن و كولار ماده مركب 

  
 وو براي-تسايضرايب  -٢ جدول

 ]٤[كربن و كولار  ماده مركب
  كربن  كولار  پارامترهاي ماده

𝐸௠ ١٥/٠  ١٥/٠  

𝐸௙  ٠١/٠  ٠١/٠  

𝐸௬ ٢/٠  ١٨/٠  

𝐸௦ ٢٢/٠  ١٩/٠  
𝐹௫௬  ٥/٠  - ٥/٠ -  

n ١/٠  ١/٠  

 معيار سان - ٣-٢

ستيك روتم و مدل پلا- سان، با استفاده از معيار شكست هاشين     
. در اين معيار از تئوري ]٧و٦[هيل، معيار شكست خود را ارائه نمود 

-كلاسيك چندلايه استفاده گرديده و مدل كاهش خواص نيز در آن به

چنين در صورت مدل كاهش سختي فنرهاي موازي بيان شده است. هم
حالت غيرخطي نيز، كاهش خواص با استفاده از يك پارامتر پلاستيسيته 

  فته شده است. در نظر گر
  :]٧و٦[صورت زير است مودهاي شكست اين معيار به

  ) مود شكست كششي طولي:١
)١٦(  𝜎ଵ = 𝑋் 

  ) مود شكست فشاري طولي:  ٢
)١٧(  𝜎ଵ = 𝑋஼ 

  ) مود شكست كششي عرضي:٣
)١٨(  𝜎ଶ = 𝑌  

  د:يابصورت زير كاهش مي) خواص به١٨در صورت برقراري معادله (      
)١٩(  𝐸ଶ = 𝐸ଶ

଴ ∗ 𝑒𝑥𝑝 (−𝛼ா ∗ 𝜆) 
  ) مود شكست فشاري عرضي:٤

)٢٠(  𝜎ଶ = 𝑌஼ 
يافته و معادله زير ) خواص كاهش ٢٠در صورت برقراري معادله (      

  گردد:حاصل مي

)٢١(  𝐸ଶ = 𝐸ଶ
଴ ∗ 𝑒𝑥𝑝 (−𝛼ா ∗ 𝜆) 

  ) مود شكست برشي:٥
)٢٢(  𝜏ଵଶ = 𝑆ଵଶ 

صورت زير كاهش يافته ) صادق باشد، خواص به٢٢چنانچه معادله (      
  ) حاصل خواهد شد:٢٣و رابطه (

)٢٣(  𝐺ଵଶ = 𝐺ଵଶ
଴ ∗ 𝑒𝑥𝑝 (−𝛼ீ ∗ 𝜆) 

  ) مود شكست تركيبي:٦

)٢٤(  (
𝜎ଶ

𝑌
)ଶ + (

𝜏ଵଶ

𝑆ଵଶ

)ଶ = 1 
-شد، خواص به) برقرار با٢٤علاوه بر اين، در صورتي كه معادله (      

  صورت زير كاهش خواهد يافت:

)٢٥(  ቊ
𝐸ଶ = 𝐸ଶ

଴ ∗ 𝑒𝑥𝑝(−𝛼ா ∗ 𝜆)   

𝐺ଵଶ = 𝐺ଵଶ
଴ ∗ 𝑒𝑥𝑝 (−𝛼ீ ∗ 𝜆)

 

𝜆 و شده بعد بيترك  چگالي𝛼ா و𝛼ீ  ضرايبي هستند كه توسط
در كربن و كولار ماده مركب براي گرديده و روش اجزاء محدود تعيين 

  .]٦[ نداارائه شده ٣جدول 
  

ماده  سان برايضرايب  -٣جدول 
 ]٦[كربن و كولار  مركب

  كربن  كولار  پارامترهاي ماده

𝛼ா ٦٤/١  ٦٤/١  

𝛼ீ ٩٢/٠  ٩٢/٠  

𝜆 ٥/٠  ٥/٠  

  

  ملاحظات عملي - ٣
 بارگذاري بال - ١-٣

هوايي جهت اطمينان از صحت روند  هر سازه پس از طراحي اوليه     
گيرند. از ميهاي بارگذاري لازم قرار اجزاي سازه تحت آزمايش ،احيطر

آزمايش تحت ترين اجزاي هواپيما مي توان به بال اشاره كرد كه مهم
. در آزمايش بارگذاري شودقرار داده ميبارگذاري استاتيكي و ديناميكي 

 صورت توزيع نيروي برآ بهاستاتيكي بال، بارگذاري آيروديناميكي كه به
اي تبديل شده و توسط سيستم گردد، به بارهاي نقطهبال وارد مي

هاي اصولي و رايج، گردد. يكي از سيستممياعمال آزمايش به بال 
باشد. لازمه چنين سيستمي تخمين بارگذاري سيستم درخت بار مي

آيروديناميكي با بارهاي متمركز، تعيين تعداد بار متمركز مطلوب، محل 
  باشد.ها ميسنجال و تعيين بهترين نقاط نصب كرنشاعمال بار به ب

بال يك پرنده در عين حال كه لازم است نيروي برآي مورد نياز پرواز را 
تامين كند، بايد قادر به تحمل بارهاي بحراني وارده بر خود نيز باشد. 
بنابراين سازه بال علاوه بر قيود آيروديناميكي، بايد قيود مربوط به پاكت 

اي برخوردار را نيز برآورده نموده و لذا سازه بال از اهميت ويژه پروازي
ترين بارهاي وارده به سازه است. در روند طراحي سازه بال، ابتدا بحراني

استخراج شده و سپس نحوه بارگذاري وارده به بال تعيين  V-nاز نمودار 
بود.  گرديده كه عواملي چون نوع بال، مقطع و هندسه بر آن موثر خواهد

هاي مختلفي بهره برد اما ها و الگوريتمتوان از روشدر طراحي سازه مي
ها بر پايه حلقه ارتباطي آيروديناميك و سازه پايه و اساس تمامي روش

بنا شده است. در اين حلقه ارتباطي، نتايج حاصل از تحليل آيروديناميك 
حليل سازه كه بال به سازه اوليه اعمال گرديده و سپس نتايج حاصل از ت

شود، مجدداً توسط آيروديناميك مورد باعث تغيير در هندسه بال مي
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٥٩ 

يابد تحليل قرار گرفته و اين روند تا رسيدن به سازه مطلوب ادامه مي
. پس از فرآيند طراحي، سازه بال تحت بارگذاري استاتيكي قرار ]٣٨[

ن از خواهد گرفت كه اين مرحله جهت رعايت شرايط آزمايش و اطمينا
. در اين مرحله بارگذاري ]٣٩[صحت عملكرد سازه الزامي است 

ط آيروديناميكي با بارگذاري متمركز در چند مقطع جايگزين شده و نقا
شود ها مشخص ميسنجنصب كرنشبحراني بال تعيين و بهترين محل 

سازي بار آيروديناميكي با بارهاي . به همين دليل نحوه شبيه]٤١و٤٠[
چنين ترين توزيع نيرويي را ايجاد نموده و همتواند نزديكمتمركز كه ب

ها كه كمترين خطاي ممكن بين هر دو سنجبهترين محل نصب كرنش
باشند. با انجام آزمون عملي، مقدار ميبسيار مهم توزيع بار را نشان دهد 

بيني هاي پيشگيري شده و با كرنشها اندازهسنجكرنشحل كرنش در م
  گردد.هاي عددي مقايسه ميسازيشده از شبيه

  

 ايبارگذاري شاخه -٢- ٣

هاي متنوعي توان از روشدر انتقال بارهاي آيروديناميك به بال مي     
هاي رايج و معتبر در اين زمينه استفاده از استفاده نمود. يكي از روش

سازي، باشد. در اين سيستم پس از شبيهاي ميسيستم بارگذاري شاخه
اي طراحي از طريق محاسبه مقدار و مكان بار خهسيستم شا

گردد. مبناي طراحي شاخه آيروديناميك با بارهاي متمركز طراحي مي
اي سيستم بر دو اصل تعادل نيرويي و گشتاوري استوار بوده كه بر 

ها محاسبه خواهد شد. آزادي مبناي همين دو اصل، طول مجهول شاخه
ه يكديگر، باعث برقراري تعادل حركت بازوهاي باربر سيستم نسبت ب

گردد. بنابراين هر شاخه در محل اتصال به شاخه نيرويي و گشتاوري مي
ها به داشت و كل مجموعه شاخه حركت خواهد فوقاني كاملا آزادي

ها به سيستم اعمال بار متصل خواهد گرديد. در محل اتصال زيرشاخه
ند آزمايش، بارهاي بال نيز، از نيروسنج استفاده شده تا در طول رو

نمايي از يك  ٢دقت ثبت گردند. در شكل  متمركز در مقاطع مختلف به
اي نشان داده شده است. بارگذاري در اين روش سيستم بارگذاري شاخه

مرحله به مرحله و تدريجي تا شكست بال ادامه يافته و در هر مرحله 
زمايش بر گردد. در اين پژوهش آخيز و تغييرات بال به دقت ثبت مي

 ،٨١١ ،٩٠٠نيروي مختلف ( ٩در  NACA 64A010روي بال هواپيما 
) با استفاده از كيلوگرم ٨٥ و ٢٠٣، ٣٨٠، ٤٦٦ ،٥٥٦ ،٦٤٦ ،٧١٦

  اي انجام شد.بارگذاري شاخه
  

  
  اي مورد استفادهنمايي از سيستم بارگذاري شاخه  -٢شكل 

  
  

 تبديل بارگذاري گسترده به متمركز  -٣- ٣

سازي بار آيروديناميك با بارهاي متمركز، ابتدا بار يند شبيهدر فرا     
اي تخمين زده گونهآيروديناميك ناشي از توزيع فشار پيرامون بال، به

اي قابل اعمال شود كه با حداقل پيچيدگي توسط سيستم شاخهمي
هاي تخمين بار آيروديناميك كه در طراحي اوليه سازه بال باشد. از روش

توان به تخمين ويژه هواپيماهاي فوق سبك كاربرد دارد، ميبههواپيماها 
توزيع بار به سه روش توزيع خطي، بيضوي و توزيع شرنك اشاره 

-ها توزيع بار آيروديناميك به، در اين روش٣. مطابق شكل ]٤٢[ نمود

صورت دوبعدي و در طول بال در نظر گرفته شده و محل اعمال آن روي 
  خط يك چهارم وتر خواهد بود.

   

  
  ]٤١[بارگذاري دو بعدي در راستاي طول بال  -٣شكل 

  
 طراحي ايشاخه بارگذاري سيستم آيروديناميك، بار تخمين از پس
 بار اطعمق است، تعداد مطرح زمينه اين در كه ايمساله اولين. گرددمي

بال مي  به گسترده آيروديناميك بار انتقال متمركز مورد استفاده در
 باشد، مورد استفاده بيشتر مقاطع تعداد چه بديهي است هر باشد.

 گرديده ترنزديك آيروديناميكي گسترده بارگذاري به استاتيكي بارگذاري
 وزيعت تئوري سه كهاين به توجه با. شد حاصل خواهد تريدقيق نتايج و

در اين تحقيق، به منظور  يكديگر ندارند، با چنداني فوق اختلاف بار
 بار توزيع شده و استفاده خطي توزيع از محاسبات، حجم كاهش

  :]٤٣[گردد زير محاسبه مي فرمول از آيروديناميك

  
𝑊(𝑦)  ،تابع توزيع نيروي برآy  در جهت طول بال، محور𝑏 ١طول بال 

 ،𝐿  نيروي برآ و𝑡𝑟 ي زير است كه از رابطه ٢نسبت باريك شوندگي بال
  :]٤٣[د شوتعيين مي

)٢٧                                                                (𝑡𝑟 =
𝐶𝑡

𝐶𝑟
 

𝐶௥ و  ٣وتر ريشه𝐶௧ ي وارد بر بال در حالت آبر بوده و نيروي ٤وتر نوك
پرواز مستقيم برابر وزن هواپيما و در حالت بيشينه از معادله ذيل تعيين 

  :]٤٣[خواهد شد 
)٢٨(𝐿 = 𝑛ௌ.ி × 𝑛ଵ × 𝑊                                                              

  مي باشند. ٦ضريب بار 𝑛ଵو ٥ضريب ايمني 𝑛ௌ.ிچنين، هم        

                                                        
1Span wing 
2 Taper ratio 
3Root chord 
4Tip chord 
5Safety factor 
6Load factor 

)٢٦(  𝑊(𝑦) =
2𝐿 ቂ1 +

ଶ௬(௧௥ିଵ)

௕
ቃ

(1 + 𝑡𝑟)𝑏
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٦٠  

اي در هاي عملي به روش سيستم بارگذاري شاخهبا انجام آزمايش
شركت هواپيماسازي ايران (هسا)، اطلاعات مربوط به هواپيماي سبك 

هاي با استفاده از داده. ]٤٤[د شتعيين  ٤صورت جدول مورد آزمايش به
ي گردد. كميتاي حاصل ميصورت ذوزنقهفوق، توزيع بار آيروديناميك به

شود، ميزان كرنش در هر نقطه گيري مياي اندازهكه در بارگذاري شاخه
هاي نصب شده بر روي بال قابل سنجكرنش توسطاز بال بوده كه 

به بال است كه در اعمالي ها، ناشي از تنش گيري است. اين كرنشاندازه
 گردد. بنابراين در بارگذارياثر گشتاور نيروي گسترده وارده ايجاد مي

اي، ايجاد توزيع يكنواخت گشتاور از اهميت بالايي برخوردار است. شاخه
كه كرنش در هر نقطه ناشي از گشتاور در آن نقطه است، با توجه به اين

سنج ها بايد در نقاطي قرار بگيرند كه كمترين خطاي گشتاور پس كرنش
ار سازي بنسبت به حالت واقعي وجود داشته باشد. بنابراين براي شبيه

آيروديناميك كافي است كه توزيع گشتاور وارد بر بال مشابه توزيع 
  گشتاور ناشي از بار آيروديناميك گردد. 

  
اطلاعات مربوط به هواپيماي سبك مورد آزمايش با سيستم  -٤جدول 

  ]٤٤[اي بارگذاري شاخه
b/2 (m) (m)rC  (m)tC m(kg) 

٥٠  ٢٦/٠  ٦/٠  ٨٧٥/٠  

  
  :]٤٣[) آورده شده است ٢٩در معادله ( نحوه محاسبه گشتاور گسترده

)٢٩(  𝑀(𝑦) = ඵ 𝑊(𝑦)𝑑𝑦 𝑑𝑦 
كه ايجاد چنين توزيع يكنواختي نياز به بارگذاري المان به به اين نظر

المان دارد، بنابراين عملا مدل كردن چنين توزيعي در آزمايش 
 توان با خطايي اندك توزيعي بسيار نزديك بهاما ميبوده، غيرممكن 

توزيع فوق ايجاد كرده و از نتايج آن با اطمينان كامل استفاده نمود. 
تر اي بيشتر باشد، آزمايش به واقعيت نزديكهرچه تعداد نقاط بار نقطه

است انتخابي بهينه در نظر گرفته شود تا باعث بوده لذا در طراحي بهتر 
در د. شوپيچيدگي آزمايش نگرديده و در نتايج آزمايش خللي وارد ن

موجود، انتخاب سه عملي با توجه به طول بال و امكانات حاضر آزمون 
پذير بوده و خطاي موجود در  مقطع بارگذاري در هر نيمه بال امكان

اي، تاثيري در نتايج اعتبارسنجي تبديل نمودن بار گسترده به نقطه
  معيارهاي شكست نخواهد داشت.

  

  انجام آزمون بارگذاري - ٤- ٣
ون بارگذاري، ابتدا طراحي درخت بار بر اساس براي انجام آزم    

-منظور كنترل نيروهاي اعمالي و اندازههاي موجود انجام شده و بهاندازه

-شكل استفاده گرديد. به Sعدد نيروسنج كششي  ٤گيري نيروها از 

تن بار است، در  ٢همين منظور نيروسنج بزرگتر كه قادر به سنجش 
- تا بتواند نيروي كل اعمالي را اندازهبالاترين نقطه درخت قرار گرفت 

دليل اگرچه در يك طرف بال سه نيروسنج لازم است اما به گيري نمايد.
در يك شاخه از دو نيروسنج استفاده  ٤برابري نيروها، مطابق شكل 

گرديد. علاوه بر اين يك نيروسنج شاهد در سمت ديگر بال قرار داده شد 
اطمينان حاصل گردد. در خط  كه از تطابق اعداد سمت چپ و راست

كرنش حداكثر بر روي پوسته بال كه در آن بال داراي بيشترين ضخامت 
ديگر به عنوان شاهد عدد  سنج در يك سمت و يككرنشعدد است، سه 
  قرار داده شد. مقابل در طرف 

 
  هاثبت اطلاعات نيروها و كرنش ،بارگذاري بال -٤شكل 

  

) در ٤و٢،٣سنج (از سه كرنش A ، در نقطه٥چنين مطابق شكل هم
سنج با زاويه صفر از يك كرنش Bو در نقطه  ٩٠و  ٤٥زواياي صفر، 

به دستگاه  ها سنجو كرنش هانيروسنجكليه استفاده گرديد. خروجي 
صورت تدريجي اعداد ثبت اطلاعات متصل شده و در هنگام اعمال نيرو به

گذاري نواحي همراه شمارهابعاد بال هواپيما به ٦ذخيره گرديدند. شكل 
ناحيه  ٤دهد. بال مذكور شامل چيني متفاوت را نشان ميمختلف با لايه

چيني متفاوتي تشكيل شده است. اين بوده كه هر ناحيه از لايه
متر) كه با حروف الف تا د مشخص ميلي ١٢٥/٠ها (به ضخامت چينيلايه

، ٥عنوان مثال در جدول بهاند. ارائه گرديده ٦و  ٥ هايجدولاند در شده
 ٠اي كه از تركيب كربن و كولار با زاويه يعني لايه C-K(0,90)عبارت 

ذكر است در هر ناحيه لايه هاي هر تشكيل شده است. لازم به ٩٠و 
بيان گرديده،  ٦چه در جدول ترتيب از بالا به پايين) مطابق آنستون (به

ترتيب هاي چيده شده بهلايه ١عنوان نمونه در ناحيه چيده شده است. به
C-K(0,90) ،C(0,90) ،C-K(±45) ،C(0,90)، C-K(0,90) ،

C(0,90) ،C-K(±45) ،C(±45) ،C-K(0,90)  وC(0,90) 
  هستند.

  

  
  ها بر روي بالسنجمحل نصب كرنش -٥شكل 

  

  
گذاري  متر) همراه با شمارهابعاد بال هواپيما (بر حسب ميلي -٦شكل 

  يني مختلفچنواحي با لايه
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٦١ 

  هاي مختلف بال هواپيماچينيگذاري لايهنام -٥جدول 
  د  ج  ب  الف
C-

K(٠,٩٠) 
C-

K(٠,٩٠) 
C-

K( ۴۵± ) 
C-

K(٠,٩٠) 
C (٠,٩٠) C (٠,٩٠) C ( ۴۵± ) C (٠,٩٠) 

C-
K( ۴۵± ) 

*** *** *** 

C (٠,٩٠) *** *** *** 
  

  چيني نواحي مختلف بال هواپيمالايه -٦جدول 
  شماره
  ناحيه

  چينينحوه لايه
  د  ج  ب  الف

١  ***  ***  ***  ***  
٢  ***  ***  ***   -  
٣  ***  ***   -   -  
٤  ***   -   -   -  

  

 اجزاء محدودهاي سازيشبيه - ٤
هاي قبل توضيح داده شد، آزمون بارگذاري بال هواپيما كه در بخش

همين منظور، سازي گرديد. بهافزار اجزاء محدود آباكوس شبيهدر نرم
- ها و خواص آنايجاد شده، چيدمان لايه ٦ق شكل ابتدا هندسه بال مطاب

تعريف گرديد. سپس، يك طرف بال كاملا  ٦و  ٥، ١ يهاجدولها مطابق 
بندي نيز مقيد شده و مطابق توضيحات قبل بارگذاري گرديد. براي المان

) استفاده شد. S8Rاي مرتبه دوم (المان مربعي پوسته ١٨٦٢٦از تعداد 
همراه شرايط مرزي، دل بال هواپيما بهبه ترتيب م ٨و  ٧شكل هاي 

بندي را نشان مي دهند. با انجام تحليل توسط بارهاي وارده و نحوه المان
افزار، مودهاي شكست با ده در نرمشسازي هاي ضمني پيادهزيربرنامه

سازي هاي عددي و سه معيار شكست مواد مركب پاك، استفاده از شبيه
اهش خواص بعد از شكست اوليه، پيش و سان همراه با مدل ك وو- تساي
د. در بخش بعد، نتايج عددي شه و نتايج عددي حاصل گرديدبيني 

  گردد.حاصله و مقايسه آن با نتايج تجربي ارائه مي
  

  
   مدل بال هواپيما به همراه شرايط مرزي و بارهاي وارده  -٧شكل 

  

  
   بندي بال هواپيمانحوه المان -٨شكل 

  

  و مقايسه با نتايج عملينتايج عددي  - ١-٤
بيني مودهاي شكست بوده كه نتايج معيار شكست سان قادر به پيش     

هاي (الف) و (ب) ارائه شده است. مطابق شكل، بخش ٩آن در شكل 
در قسمت . دهدرا نشان ميمودهاي شكست الياف در كشش و فشار 

حي مود شكست بوده و رنگ آبي نوارخ دادن  بيانگر(الف) رنگ سبز 
اتفاق مايشگر رنگ زرد ننيز دهد. در قسمت (ب)  سالم را نشان مي

 د. همكنمي مشخصافتادن مود شكست بوده و رنگ آبي نواحي سالم را 
هاي (ج) و (د) مودهاي شكست ماتريس در كشش و فشار چنين بخش

مود شكست و رنگ آبي رخ دادن بيانگر رنگ سبز نموده و آشكار را 
  دهد. مي نواحي سالم را نشان

  

  
نتايج پيش بيني مودهاي شكست توسط معيار سان: الف)  -٩شكل 

الياف در كشش، ب) الياف در فشار، ج) ماتريس در كشش و د) ماتريس 
  در فشار

  
بيني مودهاي شكست الياف توسط معيار نتايج پيش ١٠شكل چنين هم

و حالت كشش و فشار نشان مي دهد. در قسمت (الف) براي دپاك را 
اتفاق افتادن مود شكست بوده و رنگ آبي نواحي نمايشگر نگ سبز ر

اتفاق افتادن بيانگر رنگ زرد نيز دهد. در قسمت (ب) سالم را نشان مي
  د.كنميمشخص مود شكست بوده و رنگ سبز نواحي سالم را 
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٦٢  

  
بيني مودهاي شكست الياف توسط معيار شكست نتايج پيش - ١٠شكل 

  رپاك: الف) كشش و ب) فشا
  

بيني مود شكست رخ داده در ماتريس توسط معيار ، نتايج پيش١١شكل 
رنگ سبز نشان دهنده اتفاق افتادن  نمايد كهشكست پاك را آشكار مي

  مود شكست بوده و رنگ آبي نواحي سالم را نشان مي دهد.

  
  نتيجه پيش بيني مود شكست ماتريس توسط معيار پاك -١١شكل 

  
در را گونه شكستي وو هيچ- ار شكست تسايذكر است كه معيلازم به

بيني مودهاي شكست، مقادير علاوه بر پيشكند. بيني نميبال پيش
ها نصب گرديد با استفاده از سه معيار سنجكرنش در نقاطي كه كرنش

فوق محاسبه شده و با نتايج عملي حاصل از آزمون بارگذاري بال هواپيما 
 ١٤تا  ١٢هاي ها در شكلمقايسه مقايسه گرديد. نتايج حاصل از اين

هاي فوق، رگرسيون خطي است. براي مقايسه بهتر در شكل ارائه شده
 ١هاي تجربي و عددي انجام گرديده كه اختلاف شيب تا عدد بين داده

درجه يعني حالت بدون خطا و تطابق كامل نتايج عددي و  ٤٥(خط 
  د. شوتجربي) برابر خطاي هر معيار در نظر گرفته مي

  

  
  نتايج عملي ونتايج معيار پاك  -١٢شكل 

  
  

  نتايج عملي و وو- تساينتايج معيار  -١٣شكل 

  

 
  

  نتايج عملي ونتايج معيار سان  - ١٤شكل 

  
- اند. بهنقاط بارگذاري و زاويه آنها در راهنماي هر شكل مشخص شده

درجه با  ٩٠ه دوم در زاويه ) نقط٢:٩٠عنوان مثال منظور از عبارت پاك (
هاي فوق، روند بيني معيار پاك مي باشد. مطابق شكلاستفاده از پيش

اما  بوده،تغييرات نتايج حاصل از اين سه معيار تا حدودي مشابه يكديگر 
مقايسه نتايج  شود.ها آشكار ميهايي بين آنتر تفاوتبا نگاهي دقيق
بيني معيار پاك نسبت به دو يشد كه نتايج پدهمينشان عددي و عملي 

كارگيري اين معيار معيار ديگر تطابق بيشتري با نتايج تجربي داشته و به
حداكثر تري را حاصل خواهد كرد. بينانهسازي ها نتايج واقعدر شبيه

بوده كه نسبت  %٤٢/٦ميزان خطاي معيار پاك در بال هواپيما در حدود 
ه و از دقت بالاتري برخوردار است. به ديگر معيارها مقدار كمتري داشت

تر بوده پاك به نتايج عملي نزديك آسيب بيني معياربنابراين، نتايج پيش
مورد اطمينان  هواپيما بال بارگذاري آزمون در آسيب بينيو براي پيش

  .استبيشتري 
  

  گيرينتيجه -٥
دليل كاربرد روز افزون مواد مركب در صنايع مختلف به خصوص به     

بيني آسيب و شكست اين ها، پيشهوافضا و امكان تخريب در آنصنايع 
مواد منجر به كاهش هزينه و زمان خواهد گرديد. با توجه به استفاده از 

ترين قطعات مواد مركب در ساخت هواپيما، در اين تحقيق يكي از مهم
سازي شد. براي رسيدن به اين گرديده و شبيه انتخاب هواپيما يعني بال
و سان توسط يك  وو- تسايارهاي آسيب و شكست پاك، هدف معي
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ديده سازي شده و مناطق آسيبافزار آباكوس پيادهزيربرنامه يومت در نرم
گرديد. بيني و مستعد شكست در بال هواپيما مطابق سه معيار فوق پيش

با انجام آزمون تجربي و در اختيار داشتن نتايج عملي، نتايج حاصل از 
د. شعددي با نتايج تجربي مقايسه و اعتبارسنجي هاي سازيشبيه

روند تغييرات نتايج حاصل  نمود كه آشكار عملي و عددي نتايج مقايسه
 بيني معياراما نتايج پيش بودهاز اين سه معيار تا حدودي مشابه يكديگر 

 در آسيب بينيتر بوده و براي پيشپاك به نتايج عملي نزديك آسيب
چنين لازم هم .استمورد اطمينان بيشتري  هواپيما بال بارگذاري آزمون

، هيچ گونه شكستي در وو- تسايذكر است كه مطابق معيار شكست به
  بيني نگرديد.بال پيش
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