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  چکیده

بر است. لذا های پیچیده و زمانهای بزرگ و در ابعاد واقعی از تحلیلتحلیل عددی آسیب و تعیین استحکام نهایی سازههدف 

و تحلیل عددی  از اهمیت خاصی برخوردار است. در این تحقیق به آزمایش استفاده از مدل آسیب ساده و در عین حال دقیق

تر نتایج جهت بررسی کامل آسیب در سازه بال کامپوزیتی یک پرنده خاص در مقیاس واقعی در بارگذاری خمشی پرداخته شد.

ای ازه بال با جزئیات سازههای بیشتر در مورد نحوه ایجاد آسیب و همچنین برآورد استحکام سازه، ستست، استخراج داده

سازی شد و مورد تحلیل آسیب با  اجزا محدود آباکوس مدل افزار های اتصال در نرمها و همچنین تاثیر پچشامل اسپارها و ریب

این زیربرنامه پس از شروع آسیب، خواص مکانیکی را به صورت ناگهانی جهت قرار گرفت.  USDFLDاستفاده از زیربرنامه 

دهد. بررسی نتایج تحلیل عددی و تجربی نشان داد که مدل آسیب استفاده شده با  آسیب کاهش میفرآیند رشد سازی  شبیه

سازه عددی و   تواند رفتار مکانیکی سازه بال را شبیه سازی کند. از بررسی نتایج مشخص گردید که مدلدقت مناسب می

شده کمتر از استحکام نهایی مشاهده شده در تست خمش  کامپوزیتی بال سفتی یکسانی دارند؛ ولی استحکام بال تحلیل

سازی سازه با جزئیات لایه چینی مدل دهدها با نتایج حاصل از تحلیل آسیب نیز نشان میباشد. مقایسه نتایج کرنش سنج می

کند. لذا به نظر افزار اجرایی شده و رفتار سازه را پیش بینی میدرست انجام شده و مدل آسیب نیز با دقت مناسب در نرم

 های کامپوزیتی واقعی و بزرگ با سرعت و دقت مناسب قابل استفاده است.رسد این مدل آسیب برای تحلیل آسیب سازه می
 کرنش سنج، تحلیل آسیب، اجزا محدود آزمایش خمش، بال کامپوزیتی،های کلیدی:  واژه 
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Abstract 

Numerical analysis of damage of large structures in real dimensions is a complex and time-consuming 

analysis. Therefore, it is important to use a simple and accurate damage model. In this research, the test and 

numerical analysis of damage in the composite wing structure of an airplane in real scale in bending loading 

was done. For a more complete review of the test results, extracting more data about the way of causing 

damage and also estimating the strength of the structure, the wing structure including spars and ribs, as well 

as the effect of fabric patches in the finite element software ABAQUS was modeled and subjected to 

damage analysis using USDFLD subroutine. After the initiation of damage, this subroutine reduces the 

mechanical properties suddenly. Examining the results of numerical and experimental analysis showed that 

the used damage model can accurately simulate the mechanical behavior of the wing structure. From the 

results, it was found that the numerical model and the composite wing structure have the same stiffness; but 

the strength of the analyzed wing is lower than the final strength observed in the bending test. Comparing 

the results of the strain gauges with the results of the analysis also shows that the modeling of the structure 

with the  layup details is done correctly and the damage model is implemented with appropriate accuracy in 

the software. Therefore, it seems that, this damage model can be used for damage analysis of real and large 

composite structures with appropriate speed and accuracy 

Keywords: Composite wing, Bending test, Strain gauge, Damage analysis, Finite element 
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 . مقدمه1

های مختلف هواپیماها،  سازی و تحلیل سازه مدل

باشد.  از مهمترین مسائل صنعت هواپیمایی می

طراحی بال از اولین اقدامات در طراحی یک 

آید و این قسمت از هواپیما  هواپیما به حساب می

قبل از بدنه، دم و دیگر اجزای هواپیما طراحی 

تولید . با توجه به نقش اساسی بال در شود می

 ترین نیروی برآ، طراحی و تحلیل آن یکی از اصلی

موضوعاتی است که یک طراح هواپیما با آن 

درگیر است. تطابق آزمون خمش و آنالیز عددی 

بال به جهت نشان دادن استحکام بال و چگونگی 

رفتار و تغییر شکل های سازه بر اساس بارگذاری 

باشد. در سال  از اهمیت زیادی برخوردار می

گزارشی توسط شرکت بویینگ منتشر  2001

گردید که نحوه ساخت و لایه چینی و پخت و 

مونتاژ را شرح داد. در این تحقیق سازه ساخته 

شده توسط جک و کلمپ طراحی شده تحت 

آزمون خمش قرار گرفته و استحکام بال به دست 

 کامپوزیتی 2009 سال در . سالیوان[1]آورده شد

 بارگذاری از استفاده با را پهپاد یک به مربوط

 با را نتایج و داد قرار خمش آزمون تحت درختی

 نشان هابررسی. نمود مقایسه عددی تحلیل نتایج

 عددی تحلیل و آزمون نتایج قبول قابل تطابق از

 توجه با بال که گردید حاصل نتیجه این و داشت

 است برخوردار بالایی استحکام از پایین نوز به

بالک  کدر پژوهشی ی 2010گانت در سال  [.2]

موجود  های بر اساس طرحرا کوچک  یتیکامپوز

ی نموده و پس طراحی شیآزمای مایهواپ مربوط به

 استاتیکی و دینامیکی انجام داد. تست ساخت، از

بال نمونه با همان جنس و روند ساخت بال اصلی 

د. آزمون استاتیکی با اعمال بار ساخته ش

آیرودینامیکی معادل به سازه بال انجام شد و با 

گیری  ها اندازه استفاده از کرنش سنج، کرنش

وارد  یها تنشنشان داد که  ها گردید. بررسی داده

منطبق بر انتظارات طراحی است در  اسپاربه 

توزیع در حالی که اختلاف و عدم همگرایی 

 طراحی شده مدله با و پوست های ریب ها تنش

بیبین و همکارانش در سال  .[3]وجود دارد 

های  با مدل سازی بال متشکل از تیرک 2012

های عرضی، تحلیل تنش و فلاتر را  طولی و تیغه

افزار اجزا محدود انجام  برای این نوع بال در نرم

 سال در یپژوهش در رز نیراف روس. ب[4]دادند

 یتیر ساختار کامپوزشکست د لیتحل 2017

و اثرات  یخمش یاسپار با توجه به اثرات بارها

و  یاپوکس-کربن تیکامپوز یبرا را یکینامیرودیآ

 لی. تحلداد قرار یبررس مورد یاپوکس-شهیش

با  و آباکوس افزار نرماز ترک در  یناش شکست

حاصل  جی. نتاشد انجام XFEMاستفاده از روش 

نتشار ترک در سرعت ا که دادنشان  ل،یاز تحل

 .[5]است ریمتغمختلف  یهاتیکامپوز

، اسپار فلورت و همکاران 2016در سال 

هیبریدی با ساختاری پیچیده را طراحی و سپس 

ای، اسپار را  با طراحی استند خمش چهار نقطه

. در پژوهشی [6]حت آزمون خمش قرار دادندت

انجام شد،  انگیتوسط  2016در سال یگر که د

بال  کیشکل  رییو تغ استحکامی یها یژگیو

ی و کیدو نفره با موتور الکتر یمایهواپی تیکامپوز

 با آزمون خمش استاتیکی، ونی ومیتیل یباتر با

برای به دست آوردن  .گرفتقرار  یمورد بررس

  نتایج دقیق کلیه اتصالات به صورت المان پیوسته

شد. پس اعمال شرایط مرزی و بارگذاری،  مدل

نتایج با مقادیر واقعی مقایسه گردید. در آزمون 

گیری کرنش  استاتیکی از کرنش سنج برای اندازه

ودر نهایت فتوگرافی برای بررسی عیوب سطحی 

 .[7]استفاده شد 

 ،1397پورعبدالله و همکاران در سال 
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 با سان را و وو -سای پاک، آسیب معیارهای

 افزار آباکوس نرم در  UMATزیربرنامه  از استفاده

 بال شبیه سازی از کردند. پس سازی ه  پیاد

 آسیب مناطق فوق معیار سه از استفاده با هواپیما،

مشخص شده و در نهایت،  بال بحرانی نقاط و دیده

 تجربی نتایج با عددی  سازی شبیه از حاصل نتایج

 جینتا سهیمقاگردید.  اعتبارسنجی و مقایسه

 بینی معیار پیش جینشان داد نتا یو عمل یعدد

 برای و بوده نزدیکتر عملی نتایج به پاک آسیب

 هواپیما بال بارگذاری آزمون در آسیب بینیپیش

 .[8]( 1است )شکل  بیشتری اطمینان مورد

 
 [8]یتیبال کامپوز خمش آزمون. 1 شکل

در این تحقیق سازه بال یک پرنده خاص پس 

از طراحی و ساخت تحت آزمون خمش قرار 

گرفته و نتایج مربوطه بررسی شد. در این راستا 

سازی شد و سازه بال در نرم افزار آباکوس مدل

مشابه شرایط آزمون خمش مورد تحلیل آسیب 

فت. تحلیل آسیب بر مبنای مدل آسیب قرار گر

هاشین با رفتار کاهش خواص ناگهانی که در زیر 

پیاده سازی شده است انجام  USDFLDبرنامه 

شد. در انتها نیز نتایج تجربی و عددی مقایسه 

شده و نواحی بحرانی سازه مشخص گردید. در 

ای بین شش مدل المان مقایسه 2022سال 

بهینه سازی در علم و محدود در زمینه طراحی و 

( انجام شد. شش گروه از costفناوری اروپا )

کشورهای مختلف درگیر در این پروژه، نقشه 

سازه، خواص مواد، بارگذاری و شرایط مرزی را 

دریافت کردند و هر یک بر اساس پیشینه و 

تجربه خود در تحلیل عددی یک مدل اجزاء 

اری محدود ایجاد و یک پیش بینی از رفتار ساخت

بال انجام دادند. نتایج عددی ارئه شده با داده 

های آزمایش تجربی در دانشگاه کاردیف مقایسه 

 .[9]گردید

 

 مشخصات سازه بال کامپوزیتی. 2 

 کیبار یکربندیبا پ یمورد بررس یتیبال کامپوز

شکل و هفت ریب  Cدارای دو اسپار  شونده

باشد که هر  نیرویی و تعدادی ریب غیر نیرویی می

کدام بر اساس برآورده کردن نیازی خاص، برای 

سازه در نظر گرفته و در ساختار سازه بال قرار 

درصد از جنس  80بال داده شده است. سازه 

 (. 2الیاف کربن ساخته شده است )شکل 

 
افزار ی در نرمتیکامپوز بال یاجزاسازی .  مدل2شکل 

 آباکوس

پوسته بال از الیاف کربن دو جهته )بافته 

شده( و جان اسپار نیز از الیاف کربن دوجهته و 

تک جهته با رزین اپوکسی ساخته شده است. 

ای  های نیرویی بر اساس نوع باربری و وظیفه ریب

استحکام در برابر بارهای که دارند، علاوه بر 

خمشی نیز  برشی، بایستی بتوانند در برابر گشتاور

ها از الیاف کربن  به اسپار کمک کنند. جان ریب
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کپ اسپارها هم از  و یاپوکس نیرز و دوجهته

وکسی الیاف کربن دوجهته و تک جهته و رزین اپ

اینکه  های دیگر علاوه بر ساخته شده است. ریب

را دارند با  دهی به پوسته بال وظیفه شکل

قرارگیری در جهت جریان باد باید بتوانند در 

برابر بارهای برشی از استحکام کافی برخوردار 

های غیرنیرویی و نوع سازه  جان این ریبباشند. 

ساندویچی با پوسته شیشه/ اپوکسی و هسته 

مدل بال با استفاده از نرم افزار  .باشد می میفو

CATIA  به ترسیم و سپس در نرم افزار آباکوس

 بارگذاری گردید.

 لایه چینی و جنس پوسته  .2-1
دوجهته و هسته  T300پوسته بال از الیاف کربنی 

سازی و سپس  میلی متر مدل 5فومی با ضخامت 

ها انجام  افزار آباکوس چیدمان لایه در نرم

 (.4و شکل  3دید)شکل گر

 
.  پوسته بال کامپوزیتی به همراه لایه چینی پوسته 3شکل 

 ها بال برای نواحی بنفش رنگ در حاشیه

 
.  پوسته بال کامپوزیتی همراه با لایه چینی 4شکل 

مشخص شده برای نواحی بنفش رنگ در نواحی با هسته 

 فومی

 لایه چینی و جنس اسپار.2-2
شکل که شامل الیاف  Cاین بال دارای دو اسپار 

تک جهته و دوجهته و هسته فومی  T300کربنی 

افزار  باشد که در نرم  میلی متر می 5با ضخامت 

سازی و چیدمان لایه ها انجام گردید  آباکوس مدل

 (.5)شکل 

 یاشد: لایه چینی اسپار جلویی به شرح زیر می

Cap-up: [±452، O7، ±452، O̅7]S  

Web: 

[±452، PVC foam 7055(5mm)، ±452]  

Cap- bottom: [±452، O5، ±452، O̅5]S. 

 باشد: لایه چینی اسپار عقبی به شرح زیر می

Cap-up: [±452، O5، ±452، O̅5]S  

Web: [±4515]  

Cap- bottom: [±452، O3، ±452، O̅3]S 

 
 .  مدل اسپار5شکل 

 ها ریب جنس و چینی لایه.2-3
ریب نیرویی است که ساختار  7این بال شامل 

باشد، در  متفاوت می ها ها و کپ دیواره جان تیر

ها در بال مشخص شده  تصویر زیر جایگاه این ریب

هم که وظیفه جلوگیری از  ها است. مابقی ریب

کمانش را دارند از جنس شیشه اپوکسی و فوم 

افزار آباکوس ساختار   اند که توسط نرم ساخته شده

ها تعریف شده است. لایه چینی  و لایه چینی ریب

 عبارت است از: 6نواحی مشخص شده در شکل 
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 . نمایی از محل ریب های نیرویی 6شکل 

 Web (RIB1):  

[±456، PVC foam 7055 (5mm)، ±452]  
Web (RIB2& RIB3):  

[±456،  PVC foam 7055 (5mm),±452]   
Web (RIB4):  [±456]  

Web (RIB5& RIB6): 

[0 90⁄ ، 0 90⁄ ، ±452،  0 90⁄ ، 

 0 90⁄ ،  ±452 ،  0 90⁄ ، 0 90⁄ ،  ±452]   
Web (RIB7):  

[0 90⁄ ، 0 90⁄ ، ±452،  0 90⁄ ، 0 90⁄ ،  ±452]  

Web (RIBS): [GL BD، PVC 7055 (5mm)، 

GL BD،PVC foam 7055(5mm)،GL BD]  

ها در بعضی نواحی  کپ مربوط به ریب

ها به این  باشند. ساختار چیدمانی لایه مشترک می

ها و سپس اسپار قرار  باشد که ابتدا ریب صورت می

اتصال آنها به پوسته علاوه بر چسب از دارد، برای 

شود. شایان ذکر است  سه لایه کربن استفاده می

و بعد کپ مربوط  1و سپس ریب  3که ابتدا ریب

 به اسپار قرار دارد.

 

Cap (RIB1):  [O5، ± 452، O7، ±452، O7، ±452]  

Cap (RIB2& RIB3):  [±452، O7،  ±45̅̅ ̅̅ ̅̅
2]S  

Cap (RIB4):  [O5، ± 453، O5، ±453]  
Cap (RIB5& RIB6): 

0 90⁄ ، 0 90⁄ ، ±452 ، 0 90،⁄  

0 90⁄ ، ±452، 0 90⁄ ، 0 90⁄ ، ±452]  
Cap (RIB7): 

[0 90⁄ ، 0 90⁄ ، ±452 ، 0 90⁄ ، 0 90⁄ ، ±452]  

 

 گاهیبارگذاری و شرایط تکیه. 3
ینامیکی معادل به سازه جهت اعمال بارهای آیرود

شود.  ای استفاده می بال از سیستم بارگذاری شاخه

پس از معادل سازی بار آیرودینامیکی با بارهای 

ها،  متمرکز و به دست آوردن مقدار و مکان آن

گردد. مبنای طراحی  ای طراحی می سیستم شاخه

های سیستم بر دو اصل تعادل نیرویی و  شاخه

مبنای همین دو اصل، گشتاوری حاکم است. بر 

ها به دست خواهد آمد. رعایت  طول مجهول شاخه

حرکت اصول تعادل نیرویی و گشتاوری با آزادی 

بازوهای باربر سیستم نسبت به یکدیگر تامین 

شود. بنابراین هر شاخه در محل اتصال به  می

شاخه فوقانی کاملا آزادی حرکت دارد. کل 

متصل  ها به سیستم اعمال بار مجموعه شاخه

ها به بال  خواهند شد. در محل اتصال زیرشاخه

گردد تا در طول روند آزمون،  نیروسنج استفاده می

بارهای متمرکز در مقاطع مختلف به دقت ثبت 

گردند. برای اینکه آزمون بال بایستی بتواند 

را برآورده کند مرحله  IDS778الزامات استاندارد 

شکست  مرحله و به صورت تدریجی بارگذاری تا

کند و در هر مرحله خیز و  بال ادامه پیدا می

توزیع بال  گردد. تغییرات بال به دقت ثبت می

آیرودینامیک روی بال به صورت سه بعدی است. 

در محاسبات با تقریب نزدیک به واقعیت این 

کورد بال  1/4توزیع به صورت دو بعدی در خط 

شود. تخمین بیضوی و ذوزنقه  در نظر گرفته می

با  و همکاران 1تخمین رایج هستند که شرنک دو

میانگین گیری از این دو به تخمین بهتری 

در این تحقیق از تئوری شرنک استفاده اند. رسیده

سازی بارهای آیرودینامیکی با . معادلشده است

ی توزیع فشار پیرامون بارهای متمرکز، در نتیجه

محاسبه باشد. با تعیین بارهای متمرکز  بال می

 ستمیسانجام شده و سپس  یدرخت یارگذارب
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. در [10]گردد یم یطراح یا شاخه یبارگذار

پژوهش حاضر، جهت انتقال بار آیرودینامیکی که 

شود برای  به صورت بار گسترده به بال وارد می

ها از نتایج تحقیق  کاهش تجهیزات و هزینه

مقطع  4استفاده شد و  [11]ربیعیان و همکاران 

رگذاری انتخاب به عنوان انتخاب مناسب برای با

 گردید. در این روش، خطای تنش واقعی در

درصد  5تا  0های بین نقاط اعمال نیرو از  محل

متغیر خواهد بود به طوری که در وسط دو نقطه 

ای کردن  بارگذاری خطا صفر است.  در نقطه

بارگذاری از روش تقسیم طول بال بر اساس 

های بارگذاری  نواحی انتگرال استفاده شد و محل

که در هر نقطه به طوری محاسبه گردید 

 4و در مجموع نیروی  Fی بارگذاری، نیرو

شود. محل دقیق بارگذاری روی بال  ایی وارد  نقطه

% و 81از ، 3مقطع بارگذاری مطابق شکل 4با 

% طول قسمتی از بال که پوسته 11% و 34% و 56

 .[11]باشد دارد می

 

 

 ای نقطه 4.  محل مقاطع اعمال نیرو در درخت 7شکل 

 های درخت بار شاخه .3-1
ایی طراحی شوند که  بایستی به گونهها  شاخه

مقطع وارد کند و در  4نیروی یکسان به  4بتوانند 

نقطه تساوی  4هر مرحله بارگذاری باید در این 

وه بر دقت بالا یکی از نیرویی برقرار شود. علا

محاسن استفاده از روش تساوی انتگرالی تساوی 

شود  هاست. این تساوی باعث می نیروهای شاخه

که لولای هر شاخه در وسط آن قرار گیرد )شکل 

 (. این کار دو حسن دارد: 8

 .ها در تعادل هستند قبل از بارگذاری شاخه -

اگر اتصال لولایی در وسط نباشد وزن شاخه  -

کند که این لنگ باید در  یک لنگ ایجاد می

 ها وارد شود. محاسبات شاخه

 
 .  بارگذاری درختی8شکل 

محور جک بالایی که نیروی اصلی را به 

کند باید از مرکز آیرودینامیک  ها وارد می شاخه

توان از  (. محل این مرکز را می9بگذرد )شکل بال 

ها تا ریشه ها )فاصله پنل ym( میانگین 1)رابطه 

 بال( به دست آورد:

 

(1) 𝐘𝐀.𝐂 =∑𝐲𝐦𝐢/𝐧

𝐧

𝐢=𝟏
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.  تنظیم محل جک اعمال نیرو با مرکز 9شکل 

 %1آیرودینامیک بال با خطای کمتر از 

 ها محل نصب کرنش سنج .3-2
ها بر اساس نقاط حساس  محل نصب کرنش سنج

راحی در نواحی مربوطه انتخاب شده است. لذا ط

بر اساس سوِئیپ بال و محل نصب اسپار برای 

های طولی در راستای محور اسپار بررسی کرنش

های سنج  هایی نصب شده است. کرنشکرنش سنج

ها هم بر اساس نیروی نصب شده در محل ریب

محوری  کپ ریب به صورت تک جهته استفاده 

های نصب شده بر سنجکرنش شده است. از طرفی

روی دیواره ریب به علت نیروهای برشی وارده و 

های بحرانی های پوسته بر اساس پنلسنجکرنش

پوسته تخت و اعمال بارهای برشی به صورت سه 

سازه بال را  10جهته نصب شده است. شکل 

 11های نصب شده و شکل همراه با کرنش سنج

 هد. دنشان می را هاموقعیت نصب آن

 
 نصب شده بر روی بال ها .   کرنش سنج10شکل 

 
ها )ابعاد بر حسب  .  موقعیت نصب کرنش سنج11شکل 

 میلیمتر است(

 شرایط تکیه گاهی  .3-3
مطابق با طراحی انجام شده هر اسپار بال از 

نقطه  شود. این دو دو نقطه به فریم بدنه ثابت می

بر روی سازه تکیه گاه، ثابت در نظر گرفته شد و 

 (. 12این سازه نیز به زمین ثابت گردید )شکل 

 

 
 .  نحوه اتصال بال به سازه تکیه گاه12شکل 

 بال خمش تست جینتا. 4
سازه بال با شرایط تکیه گاهی و بارگذاری معرفی 

ی خمشی شده در بخش های قبل تحت بارگذار

تا لحظه شکست قرار گرفت. مقدار جابجایی نوک 

 13بال نسبت به نیروی اعمال شده در شکل 

  آورده شده است. 
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 جابجایی نوک بال-.  نمودار بار13شکل 

در نتایج تست در  13مطابق با شکل 

های مشخص شده متناظر با بارگذاری های  محل

نیوتن افزایش   16000، 13000، 8600حدود 

جابجایی موضعی بدون افزایش بار مشاهده 

شود. در این مقادیر بارگذاری با بررسی دقیق  می

توان به این نتیجه رسید که سازه دچار آسیب می

ترین فرض است و  شده است. این فرض محتمل

تواند شاهدی بر صحت آن  ها می سنجنتایج کرنش

سازه  17125ار باشد و بال در نهایت در مقدار ب

های بعدی مقادیر آسیب کلی دیده است. در بخش

های تجربی در مقایسه با نتایج عددی کرنش

مشخص  14آورده شده است. با توجه به شکل 

است که آسیب ایجاد شده در تست در محل تکیه 

های باشد. آسیبگاه و بر روی سازه اسپار می

در مشاهده شده، هم در راستای طول اسپار و هم 

 دیواره اسپار است.

  

 )ب( )الف(                      
گاه بر روی اسپارها، الف( آسیب در محل تکیه  .14شکل 

 آسیب در اسپار لبه فرار، ب( آسیب در اسپار لبه حمله

که دو قله در نمودار  13با توجه به شکل   

که در دو  توان نتیجه گرفتگردد میمشاهده می

مرحله، آسیب در سازه ایجاد شده است. مرحله 

نیوتن است که  17000اول در بارگذاری حدود 

شود و با ادامه عملا شکست سازه محسوب می

 دهد. بارگذاری مرحله دوم شکست رخ می

 

 آسیب  مدل. 5
معیار هاشین برای  از بیآس یساز به منظور مدل

اصلاح  کامپوزیت تک جهته و از معیار هاشین

استفاده  شده برای کامپوزیت دوجهته )بافته شده(

. معیار هاشین اصلاح شده سه بعدی [12]گردید 

 برای کامپوزیت بافته شده عبارت است از:

یا جهت تار  1معیار شکست الیاف در جهت 

 :(3و 2)روابط 

(2) 

(σ1 > 0)  

∶ (
σ1
XT
) 
2 + (

τ12
S12
) 
2

+ (

τ31
2

2G31
+
3
4
ατ31
4

S31
2

2G31
+
3
4
αS31

4

 )

2

≥ 1 

(3) (σ1 < 0)  ∶ (
σ1
XC
) 
2 ≥ 1     

یا جهت پود  2معیار شکست الیاف در جهت 

 (:6تا  4)روابط 

(4) 

(𝛔𝟐 > 𝟎)  

∶ (
𝛔𝟐
𝐘𝐓
) 
𝟐 + (

𝛕𝟏𝟐
𝐒𝟏𝟐
) 
𝟐

+

(

 

𝛕𝟐𝟑
𝟐

𝟐𝐆𝟐𝟑
+
𝟑
𝟒
𝛂𝛕𝟐𝟑

𝟒

𝐒𝟐𝟑
𝟐

𝟐𝐆𝟐𝟑
+
𝟑
𝟒
𝛂𝐒𝟐𝟑

𝟒

 

)

 

𝟐

≥ 𝟏 

(5) 

(σ2 > 0)  

∶ (
σ2
YT
) 
2 + (

τ12
S12
) 
2

+ (

τ23
2

2G23
+
3
4
ατ23
4

S23
2

2G23
+
3
4
αS23

4

 )

2

≥ 1 

(6) (σ2 < 0)  ∶ (
σ2
YC
) 
21   ≥ 1   

معیار آسیب هاشین برای کامپوزیت تک 

 :است 10تا  7ابط جهته نیز مطابق رو



 

 
 

15 

  2 شماره -12سال 

 1402پاییز و زمستان 

 نشریه علمی 

 دانش و فناوری هوا فضا

 

 

 
 
 

 
 
 
 
 

  
ل

حلی
ت

 
ی

دد
ع

- 
ی

رب
تج

 
ب

سی
آ

 
 در

ال
ب

 
ی

زیت
پو

ام
ک

  

  
ت

تح
 

ش 
خم

 

 

 

 

(7) 

(σ1 > 0)  ∶ (σ1/Xt)
2 + (

τ12
S12
) 
2

+ (
τ13
S13
) 
2

≥ 1          

(8) (σ1 < 0)  ∶ (σ1/Xc)
2 ≥ 1  

(9) 
(σ2 > 0)  ∶ (σ2/Yt)

2 + (
τ12
S12
) 
2

+ (
τ23
S23
) 
2 ≥ 1 

(10) (σ2 < 0) ∶ (σ2/YC)
2 ≥ 1 

ایی معیار آسیب هاشین برای برش بین لایه

 12و  11ابط کامپوزیت تک جهته نیز مطابق رو

 :است

(11) 
(𝛔𝟏/𝐗𝐜)

𝟐 + (
𝛕𝟏𝟐
𝐒𝟏𝟐
) 
𝟐

+ (
𝛕𝟏𝟑
𝐒𝟏𝟑
) 
𝟐

≥ 𝟏 

(12) 
(σ2/YC)

2 + (
τ12
S12
) 
2

+ (
τ23
S23
) 
2

≥ 1 

تطابق نتایج تجربی با   ضریب αدر این روابط 

های انجام  باشد و بر اساس تست معیار هاشین می

لحاظ  05/3 ×10-8، [10]شده در مقاله ووگو

گردید. در این تحلیل اگر مقادیر هریک از معیارها 

به عدد یک برسد در آن المان شکست رخ 

ی کیخواص مکان ب،یپس از شروع آسدهد.  می

کاهش داده  1مقادیر ارائه شده درجدول طابق با م

در  USDFLD ربرنامهیمدل توسط ز نی. اشود یم

برای  .گردید یساز ادهیافزار آباکوس پ نرم

سازی سازه بال از المان پوسته استفاده شد؛  مدل

آسیب به صورت دو بعدی )با  لذا معیارهای

های مربوط به بعد سوم( پیاده نظر از ترم صرف

سازی گردید. لازم است ذکر شود که در نرم افزار 

جهته آباکوس مدل دوبعدی هاشین برای مواد تک

رونده وجود دارد ولی برای تحلیل با آسیب پیش

های شکست نیاز دارد. از طرف دیگر به چقرمگی

فاده شده در این تحقیق اکثر لایه در سازه بال است

باشد که جهت استفاده ها از الیاف بافته شده می

معیار هاشین به ضرایب تصحیح نیازمند است. به 

های فوق با همین دلیل ترجیح داده شد که مدل

در نرم افزار  USDFLDاستفاده از زیربرنامه 

اجرایی شود. تحلیل آسیب با این زیربرنامه با 

تر از مدل آسیب م مدل بسیار سریعتوجه به حج

 پیش رونده با متغیرهای آسیب است.

 

. نحوه کاهش خواص بر اساس معیار 1جدول 

 [11]هاشین

 بیآس مود روش کاهش خواص

G12
∗ = 0.1G12،G31

∗ = 0.1G31،E1
∗ = 0.1E1 

ϑ31
∗ = 0.1ν31،ν12

∗ = 0.1ν12 

ت در جه بیآس

 (1تار )جهت 

G12
∗ = 0.1G12،G23

∗ = 0.1G23،E2
∗ = 0.1E2 

ν23
∗ = 0.1ν23،ν12

∗ = 0.1ν12 

در جهت  بیآس

 (2)جهت   پود

E3
∗ = G31

∗ = G23
∗=ν31

∗ = ν23
∗ =  (3 جهتتورق ) 0

خواص مکانیکی استفاده شده برای الیاف 

کربن و شیشه تک جهته و دوجهته مورد استفاده 

آورده شده است. مدول الاستیک و  2 در جدول

مگاپاسکال و  45ضریب پواسون فوم نیز به ترتیب 

در نظر گرفته شده است. شایان ذکر است  023/0

های آزمایشگاهی انجام این مقادیر بر اساس تست

 شده در صنعت به دست آمده است.

 سازی اجزا محدود سازه بال کامپوزیتی مدل. 6

 افزار آباکوس، ابتدارمسازی بال در نجهت مدل

و در هر بخش از سازه  شده ایجاد بال هندسه

آن مطابق  خواص و های مربوطه لایه چیدمان

 کاملا بال طرف یک شد. سپس، تعریف 2جدول 

 بارگذاری قبل توضیحات مطابق و شده مقید
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گردید. مطابق طراحی بال صورت گرفته هر اسپار 

شود. این  یبال از دو نقطه به فریم بدنه فیکس م

دو نقطه بر روی استند ثابت در نظر گرفته شده و 

شود و در تحلیل این  این استند به زمین ثابت می

گاه لحاظ  نقاط بر روی اسپار به عنوان تکیه

ای و  شود. با توجه به نمودار بارگذاری شاخه می

نحوه بارگذاری با نسبت یک به چهار توسط 

ماکزیمم نیرو  ها به بال نیرو وارد می شود. قاب

نیوتن می باشد، پس  30000وارده توسط جک 

نیوتن به هریک از نقاط  7500مقدار نیروی 

شود )شکل  مرجع از پیش تعیین شده وارد می

المان  600000(. مدل تهیه شده با تعداد 15

S4R (. سطوح کپ 16شکل بندی گردید )مش

یز به پوسته های بالایی و پایینی بال اسپارها ن

 عددی و نتایج بعد، بخش بسته شده است. در

 .گردد می ارائه تجربی نتایج با آن مقایسه

 

(: خواص مکانیکی )مگاپاسگال( مورد استفاده در 2)جدول 

 تحلیل آسیب

 کربن دو جهته شیشه دو جهته
کربن تک 

 جهته

خواص 

 مکانیکی

14400 53000 89000 E1 (MPa) 

14400 53000 7000 E2(MPa) 

3/0 05/0 3/0 Nu12 

2000 2000 4000 G12(MPa) 

1300 1300 4000 G13(MPa) 

1300 1300 1300 G23(MPa) 

280 544 729 XT(MPa) 

166- 224- 380- XC(MPa) 

280 544 70 YT(MPa) 

166- 224- 160- YC(MPa) 

63 70 80 SS(MPa) 

 

 
. مدل بال اجزا محدود همراه با شرایط مرزی 15شکل 

 و بارگذاری

 
 . مدل بال پس از مش ریزی16شکل 

بررسی نتایج تحلیل عددی آسیب و آزمون . 7

 خمش

سازی سازه بال در نرم افزار اجزا پس از مدل

محدود آباکوس و انجام تحلیل آسیب مطابق 

 با شده بافته کامپوزیت آسیب تحلیل فلوچارت

( انجام و  نتایج حاصل 17کربن )شکل  الیاف

استخراج شده و با نتایج به دست آمده از آزمون 

نوک  ییجابجا - روینمودار نخمش مقایسه شد. 

در مقایسه با نتایج  لبه فرار یسازه بال بر رو

نشان داده  18در شکل  حاصل از آزمون خمش

شده است. آنچه از این نمودار مشخص است این 

است که سفتی کل سازه با سفتی مدل عددی 

سازی، دهد که مدلباشد و نشان مییکسان می

لایه چینی و مشخصات الاستیک ماده از دقت 

مناسبی برخوردار است. البته استحکام نهایی به 

دست آمده در آزمون خمش از استحکام مدل 

عددی بیشتر است. این مطلب می تواند ناشی از 

 دو موضوع باشد.
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. فلوچارت تحلیل آسیب کامپوزیت بافته شده 17شکل

 با الیاف کربن

جابجایی نوک بال بر روی لبه  –. نمودار نیرو 18 شکل

 فرار حاصل از آزمون خمش و تحلیل عددی

های مواد استفاده اول این که مقادیر استحکام

شده در تحلیل نسبت به مقادیر واقعی خطا دارد 

دیر استحکام های استفاده یا به عبارت دیگر مقا

شده در طراحی نسبت به مقادیر واقعی محافظه 

کارانه است. دوم این که مقدار استحکام تجربی 

بال، مقدار نهایی آن است در حالی که استحکام 

حاصل از تحلیل عددی مقدار نهایی نیست. این به 

خاطر آن است که تحلیل آسیب انجام شده به 

باشد؛ ناپایداری می صورت ضمنی است که مستعد

یعنی پس از شروع آسیب و در صورت ناپایدار 

شدن رشد آسیب، تحلیل واگرا می گردد. در 

صورتی که لازم باشد  استحکام نهایی هم  تعیین 

شود بهتر است از تحلیل صریح استفاده شود که 

مورد  VUSDFLDدر این صورت زیر برنامه 

ل استفاده قرار خواهد گرفت. حل صریح مشک

بر و نسبت به حل ناپایداری ندارد ولی بسیار زمان

ضمنی خطای بیشتری دارد. لذا با توجه به حجم 

سازه مورد تحلیل و دقت مورد نظر در تحلیل 

 تنش سازه حل ضمنی ترجیح داده شد.

نواحی آسیب دیده در  20و  19های در شکل

بر روی کپ ناحیه اسپار نزدیک محل تکیه گاه )

گاه اسپار جلو در  عقب و محل تکیهبالایی اسپار 

نیوتن نشان  11600نیروی جان تیرک( در میزان 

ها جهت مقایسه در این شکل داده شده است.

نواحی شکست، تصاویر نواحی آسیب دیده در 

( بال تحت آزمون خمش نیز 2و  1سازه )ناحیه 

 آورده شده است. 

 

 
با  . آسیب در الیاف کربنی دو جهته در مقایسه19شکل 

 نتایج تجربی

 

 
. آسیب در الیاف کربنی تک جهته و مقایسه با 20شکل 

نتایج تجربی الف(شکست در راستای عمود الیاف ب( 

 شکست در راستای الیاف ج( برش در الیاف

نیز نواحی آسیب دیده در کل  21در شکل 
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گونه که سازه بال نشان داده شده است. همان

بال نیز مشخص است ناحیه کوچکی از پوسته 

 آسیب دیده است.

 
 . نواحی آسیب دیده در کل سازه بال21 شکل

نتایج کرنش ثبت شده توسط  22در شکل 

ها در مقایسه با نتایج کرنش حاصل از کرنش سنج

تحلیل عددی نشان داده شده است. با بررسی 

-مشخص می 22نمودارهای ارائه شده در شکل 

بی و گردد که تطابق قابل قبول بین نتایج تجر

عددی وجود دارد؛ این مطلب در برخی نمودارها 

 22وضوح بیشتری دارد. به عنوان نمونه در شکل 

د و  22ب میزان تطابق بسیار خوب و در شکل 

و روند نمودارها تطابق جالب و تامل  22شکل 

برانگیز دارد. آنچه در این نمودارها مشخص است 

نیوتن   8000در مقدار بارگذاری کمی بیش از 

انحراف معناداری در نموارهای کرنش هم در 

نتایج تجربی و هم در نتایج عددی مشاهده می 

شود. این انحراف، در همه نمودارهای کرنش دیده 

شود. این مطلب نشان از شروع آسیب در می

برخی از نواحی سازه دارد که اثر خود را در قالب 

تغییر سریع کرنش نشان می دهد. به عبارت دیگر 

در سازه بسیار زودتر از مقدار نهایی آسیب 

بارگذاری به دست آمده شروع شده است. البته 

لازم است مجددا یادآوری نمود که تطابق بیشتر 

بین نتایج تجربی و عددی در سازه های بزرگ و 

پیچیده با استفاده از الیاف پیش آغشته در ساخت 

سازه و همچنین استخراج دقیق تر مشخصات 

های حصول است. با توجه به شکلمکانیکی قابل 

-SGسنج )ج( مشخص است که کرنش 22و  11

های اساسی در آن ناحیه گاه که آسیباز تکیه 5

مشاهده شد، بیشترین فاصله را دارد. نمودار شکل 

سنج که رفتاری تقریبا -)ج( برای این کرنش 22

دهد در نواحی نزدیک به آن خطی دارد، نشان می

های سنجت. نمودارهای کرنشآسیبی رخ نداده اس

SG-2 ،SG-9  وSG-11   نیز که نزدیک به

گاه و محل آسیب هستند، این مطلب را تایید  تکیه

 کند.می

 

 
 )الف(

 
 )ب(

 
 )ج(



 

 
 

19 

  2 شماره -12سال 

 1402پاییز و زمستان 

 نشریه علمی 

 دانش و فناوری هوا فضا

 

 

 
 
 

 
 
 
 
 

  
ل

حلی
ت

 
ی

دد
ع

- 
ی

رب
تج

 
ب

سی
آ

 
 در

ال
ب

 
ی

زیت
پو

ام
ک

  

  
ت

تح
 

ش 
خم

 

 

 

 

 
 )د(

 
 )ه(

 
 )و(
. مقادیر کرنش تجربی در مقایسه با نتایج 22شکل 

کرنش عددی در نواحی مختلف سازه بال با توجه به 

درجه در  0مقادیر کرنش در راستای ، الف( 7شکل 

درجه در  0، ب( مقادیر کرنش در راستای 2موقعیت  

درجه در  0، ج( مقادیر کرنش در راستای 3موقعیت  

درجه در  45، د( مقادیر کرنش در راستای 5موقعیت 

درجه در  0، ه( مقادیر کرنش در راستای 9موقعیت 

ه در درج 0، و( مقادیر کرنش در راستای 11موقعیت 

 13موقعیت 

 جمع بندی و نتیجه گیری. 8

بال کامپوزیتی و  با تحلیل عددی آسیب سازه

مقایسه نتایج با نتایج حاصل از آزمون خمش بال 

 نمود: توان به نتایج زیر اشاره می

آنچه مشخص است سفتی مدل عددی با  -

سفتی بال ساخته شده مشابه است که 

لایه سازی سازه بال، دهنده صحت مدل نشان

چینی و مشخصات الاستیک مواد مورد استفاده 

   باشد. می

بینی شده برای سازه بال در  استحکام پیش -

تحلیل عددی کمتر از مقداری است که در آزمون 

تواند ناشی از دو خمش به دست آمد. این می

های استفاده موضوع باشد. اول این که استحکام

استحکام شده محافظه کارانه است و دوم این که 

به دست آمده از تحلیل عددی استحکام نهایی 

نیست و پایان تحلیل عددی در تحلیل ضمنی 

 ناشی از ناپایداری عددی است.

های عددی با نتایج تجربی نتایج کرنش -

تطابق قابل قبولی دارد؛ این مطلب با توجه به 

پیچیدگی سازه و لایه چینی قابل درک است. 

ه شروع آسیب در سازه دهند ک نشان میها بررسی

به  عبارت دیگر بال قبل از شکست نهایی است. 

نحوه شکست تدریجی است. این مطلب با بررسی 

دقیق تحلیل عددی در قسمت های آسیب دیده 

 قابل مشاهده است.

با توجه به ایجاد آسیب در ناحیه ریشه  -

اسپار و در نزدیکی محل تکیه گاه در صورت 

ام بال به مراتب بیشتر استحک تقویت این ناحیه،

. البته استفاده از شرایط مرزی دقیق تر خواهد شد

در تکیه گاه در دقت نتایج به دست آمده تاثیر 

 دارد.

های جزیی با توجه به این که استخراج داده -

مانند محل و زمان شروع آسیب به صورت تجربی 

هزینه بر و در برخی موارد ناممکن است تحلیل 

گشا خواهد بود و در صورت  عددی بسیار راه

صحت مشخصات مکانیکی با استفاده از معیار 

آسیب مناسب می توان به برخی از این داده ها 
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دست یافت. این داده ها شامل محل آسیب و 

میزان بارگذاری مربوطه و حتی لایه، راستا و مود 

 باشد. آسیب می

تحلیل عددی آسیب در سازه های بزرگ به  -

کامپوزیتی همیشه مشکل و  ویژه سازه های

بر است و از طرف دیگر حامل داده های مهم  زمان

باشد. در این راستا برای طراح و سازنده آن می

قابلیت مناسبی  USDFLDاستفاده از زیربرنامه 

های بزرگ و حجیم  جهت بررسی آسیب در سازه

کند.  البته با توجه به کاهش ناگهانی  را ایجاد می

تواند مشکلاتی در  ضمنی میخواص در روش حل 

همگرایی مساله ایجاد نماید و در صورتی که از 

لحاظ زمان یا حجم مدل مشکلی وجود نداشته 

توان باشد جهت پرهیز از مشکلات همگرایی می

 VUSDFLDهمین مدل آسیب را در زیر برنامه 

پیاده سازی کرد و از مزایای تحلیل صریح 

 استفاده نمود.
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 علائم. 10

σ  :تنش (MPa) 

𝑋𝑇استحکام کششی در راستا الیاف : (MPa) 

𝑋𝐶استحکام فشاری در راستا الیاف : (MPa) 

𝑌𝑇 : افیال عمود بر کششیاستحکام (MPa) 
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𝑌𝐶 : افیال عمود بر فشاریاستحکام(MPa) 

𝑆𝑆استحکام برشی :(MPa) 

𝐹 نیرو :(N) 

 علائم یونانی:

𝛼ضریب تطابق : 

𝜈)ضریب پواسون )بی بعد : 

 نوشت پی.11

1. Schrenk 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 


