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Buckling analysis of the composite stiffened panel in the aircraft’s wing was performed. The 

composite panel must meet the requirements of the structure and reduces the weight. For 

compare the types of stiffeners, the number of skin layers and stiffeners were assumed to be 

constant at each stage. At first, buckling strength was determined using ABAQUS and it was 

determined that the Hat-Type stiffener in single state and with the first layup, compared to 

the T-Type stiffener, 31%, J-Type 35% and the blade-Type, 41% withstand more buckling 

load. It also with stand higher buckling load for multiple modes and the second type of layup 

than the T-Type stiffener, 76%, J-Type, 79%, and blade-Type 70%. Next, important 

parameters such as number, dimensions and different layups on the selected stiffeners were 

investigated. It was found that the weight of the panel with 2 stiffeners, first layup and cross 

section 1 is almost equal to the weight of the panel with 3 stiffeners and cross section 3, but 

the buckling load of the plate with 3 stiffeners is 2.31 and the buckling load of the panel with 

with 2 stiffeners is 0.89. 

Extended Abstract 

1. Introduction 

ne of the most important applications of panels is their use in Aerospace structures, especially airplanes. 

The airplane is made up of various components, and its wing structure, as an important component, 

plays a significant role in the design. In this regard, composite materials have attracted the attention of 

many designers due to their unique features in engineering structures and aviation industries, including good 

mechanical properties such as tensile strength, high toughness, and resistance to various types of buckling. In this 

research, for a better and simpler understanding, the panel is considered as a rectangular plate under shell edge 

loading with various types of stiffness and to investigate the effect of important parameters (geometric and non-

geometric) in the buckling and strength analysis by use of finite element software (ABAQUS/CAE). The aim of 

this research is to find the minimum critical load under different types of layup and different geometric sections, 

taking into account the effect of the structure's weight. At the end, the results will be evaluated and compared in 

order to achieve the best possible resalts. 

2. Methodology 

A rectangular plate with length and width a and b respectively is considered, which is on a simply support. 

This plate is subjected to pressure loads of 𝑁𝑥 and 𝑁𝑦 on the edges. It can be written according to the energy 

method: 

o 
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Figure 1 Rectangular composite plate under biaxial load 

 

The total potential energy of a system is the sum of the strain energy U and the work done by the external force 

W: 

 (1) πp= U + Ω 

To satisfy the boundary conditions, the following solution can be used for the displacement function: 

(2) w= ∑ ∑ Amn sin
mπx

a
sin

nπy

b
 

In this equation, m and n are the number of terms of the series. 𝐴𝑚𝑛 is also a constant coefficient that is 

calculated based on the principle of conservation of energy. According to this equation we have: 

(3) ∂πP

∂wmn
=

∂(U+Ω)

∂wmn
=0 

By placing W and defining the ratio of the length to the width of the plane 𝐴𝑅 = a/b, we can write: 

(4) π2Amn[D11m4+2(D12+2D66)m2n2(AR)2+D22n4(AR)4]=-Amna2[Nxm2+Nyn2(AR)2] 

Assuming k=Ny/Nx and that the plate is subjected to a compressive force of 𝑁𝑥, the buckling load of a 

composite plate will be obtained as follows. It depends on the number of half waves 𝑚 in the direction of 𝑥 and 𝑛 

in the direction of 𝑦. 

(5) N0=
π2[D11m4+2(D12+2D66)m2n2(AR)2+D22n4(AR)4]

a2(m2+kn2(AR)2)
 

3. Discussion and Results 

In this research, the analysis steps consist of three steps as follow:    

 • First step: Analysis of the composite panel with one stiffener and different cross-sections 

 • Second step: Analysis of the composite panel with multi stiffeners and different cross-sections 

 • Third step: Checking the effect of geometric and layup on the selected stiffener 

The stiffened panel in this research is modeled flat. Since there is a large radius of curvature in this type of 

structure, modeling the panel as flat, does not affect the buckling behavior of the structure much. In order to 

analysis the panel, simply support conditions are considered. Also, the applied load is the type of shell edge loading 

that is applied at the edge of the panel. 

Next, buckling analysis was performed for single and multi stiffener with a kind of layup. The results were 

obtained in the table as follows. As can be seen, the Hat-shaped stiffener can bear more buckling load than the 

other stiffeners. 
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Figure 2 Boundary conditions of the stiffened panel 
        

Table 1 Buckling load factors with single stiffener and different layups 

Layup Hat Type T Type J Type Blade Type 

Set 1 0.229 0.158 0.149 0.135 

Set 2 0.268 0.18 0.165 0.14 

Set 3 0.243 0.166 0.153 0.138 

Set 4 0.196 0.0424 0.126 0.118 

Table 2 Buckling load factors with multi stiffeners and different layups 

Layup Hat Type T Type J Type Blade Type 

Set 1 8.45 1.95 1.61 2.47 

Set 2 7.71 1.78 1.61 2.29 

Set 3 3.47 0.8 0.64 1 

Set 4 9.17 2.5 2.008 3.34 

Therefore, it was observed that in both single and multi stiffened panels, the Hat-shaped stiffener, has the 

highest buckling load factor. In the following, the influence of the number, geometric dimensions and layup on it 

will be investigated. Three different types of geometries have been considered to investigate the effect of the 

geometric cross section of the Hat-shaped stiffeners on the critical load. 

      The number of 2 to 4 stiffeners was considered to analysis the composite stiffened panel. So that a total of 

36 analyzes were performed to obtain the critical load. In this analysis, the influence of the layup, the number of 

stiffeners and the cross-section on the critical load has been investigated. 

4. Conclusions 

       In this research, the stiffened composite panel was evaluated. To make a comparison between the types of 

stiffeners, the number of skin and stiffeners layups and the cross-section were considered constant in each step. At 

first, in order to determine the best type of stiffener, buckling analysis was performed in of single and multi 

stiffeners in Abaqus software, and it was found that in both modes, Hat-shaped stiffeners bear the highest critical 

load and, as a result, have the highest stability compared to other stiffeners. Next, important geometric and non-

geometric properties, including the effect of the layup and the number of stiffeners, were investigated in an airplane 

wing panel. The number, dimensions and layups of different tiles on the selected stiffeners were checked. In this 

research, it was concluded that the hat-shaped stiffener in a single state and with the first type of layup can 

withstand 31% more buckling load than the T-shaped, J-shaped 35% and blade-shaped stiffener. Also, this type of 

stiffener can bear more buckling load than T-shaped stiffener, 76%, J-shaped 79%, and blade-shaped 70% for 

multi mode and second type layup. At the end, a weight comparison was made between different situations. In 

some cases, the number of stiffeners can be decided by considering the weights. For example, the weight of the 

structure with two stiffeners and the first layup and the cross-section of 1 is almost equal to the weight of the 

structure with three stiffeners and the third layup and the cross-section of 3, but the critical buckling load of the 

structure with three stiffeners is equal to 2.31, while the load The criticality of the structure with two stiffeners and 

the first layup is equal to 0.89.
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 .محدود اجزا

 نیتأممن ض ی،تیپنل کامپوز پردازد.می مایبال هواپ یتیکامپوز شدهتیتقوپنل  کمانش لیپژوهش به تحل نیا 

پوسااته و  یهاهیتعداد لا ها،کنندهتیتقو سااهیجهت مقا .شااودیمکاهش وزن ساا   سااازه،  یهایازمندین

 کاماساااتح نییتع آباکوس، به افزارنرمبا اساااتفاده از  ابتدا . درنددر هر مرحله ثابت فرض شاااد کننده،تیتقو

کننده کلاهی در حالت تکی و با لایه چینی نوع اول، نساا ت به تقویت شااد و مشاا  ی پرداخته کمانشاا

درصد، بار کمانشی بیشتری را  35 ،ای شاکل درصاد و تیهه  41 ،شاکل  Jدرصاد،   45شاکل،   T کنندهتیتقو

 67شاااکل،  T کنندهتیتقوحالت چندتایی و لایه چینی نوع دوم، نسااا ت به کند. همچنین برای تحمل می

. در ادامه کنددرصااد، بار کمانشاای بیشااتری را تحمل می 60 ،ای شااکلدرصااد و تیهه 68 ،شااکل J درصاد،  

 در ی شد.منت  ، بررسا  کنندهتیتقو ینیچ هیو لا بعادتعداد، ا همچون یهندسا  ریو غ یهندسا  پارامترهای

رداخته بر وزن سازه پ هاکنندهتیتقو تعداد اثر یبه بررس وصورت گرفت  حالات م تلف نیب یوزن سهیانتها مقا

با وزن سااازه با سااه   اًیتقر 5کننده، لایه چینی اول و سااطم مقطع و نتیجه شااد که وزن سااازه با دو تقویت

ر کننده برابسازه با سه تقویت برابر است، اما بار بحرانی کمانش 4کننده، لایه چینی سوم و سطم مقطع تقویت

 باشد.می 98/0کننده و لایه چینی اول باشد و بار بحرانی پنل با دو تقویتمی 45/1

 10/13/0410تاریخ دریافت: 

 22/13/0410تاریخ بازنگری:

 22/12/0410 تاریخ پذیرش:

 مقدمه -0

 یهادر سازه هازآنجاکدر معرض کمانش قرار خواهد گرفت.  رد،یگیقرار م یفشار یپنل بال تحت بارگذار کی کهیهنگام

پنل  نیرخ دهد، بنابرا میتسل دهیکمانش زودتر از پد دهیکه وقوع پد شودیموج  م ست،ین ادیز یلیض امت پنل خ عموماً ییهوا

 یهابال یمهم در طراح اریبس یهادهیاز پد یکی رونیازاشود.  یکمانش یداریناپا دچار زین یممکن است در اثر اعمال بار کوچک

به  دقتبه یستیکه با باشدیکمانش م دهیوقوع پد یقرار گرفته است، بررس نیمورد توجه محقق یادیز یهاسال که در مایهواپ

سازه،  رشتیو عملکرد ب یداریپا نیشود، ضمن تضم رداختهبه آن پ یدرستبه یکه اگر در روند طراح یاگونهبهآن پرداخته شود 

 د شد.خواه یریجلوگ یاضاف یهانهیاز هز یادیتا حد ز

هایی است که در صنایع م تلف سازه برای پایین بودن وزن سازه یک فاکتور مهم ،پایداری کمانشیعلاوه بر قابلیت تحمل 

. در این خصوص شناخت مواد به کار های هوافضا دارای اهمیت اساسی استدر سازه خصوصبهشود و این مسئله میاستفاده 
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 2/ شماره 3/ دوره 0410مکانیک مواد پیشرفته و هوشمند/ سال 

 عت وجودط ی در بشر توسط شدهساخته هایکامپوزیت نین ست یاجزاحائز اهمیت است.  در ساخت قطعات نیز بسیار شدهگرفته

ها، خاك رس برای افزایش مقاومت خشت ،آن است ی از شاهکارهایدر معماری خشتی ایران که ارگ بم نمونه مثال برای داشت.

 باشند هساختها مصری را کامپوزیت اولین شاید . تندیآمیدرمالیاف خرما  و کاه، خرده سنگ، خاکستر، موی بز، پوسته برنج را با

 هایپوزیتکاماز  استفادهسابقه اما ، نکند باد چوب شدن خیس اثر در تا بستندمی پارچه مقداری بدنه چوب به یشانهاقایق در که

 ساخته بموفق یکدیگر، با  تنگاتنگرقابتی سابق در شوروی  وآمریکا  یهاارتش ،زمانآن در  گردد.میباز  5830دهه به پیشرفته 

به بررسی روش  [1]و همکاران ا ناگندر. [5] شدند هوافضا در صنعت استفاده برای 5اپوکسی پلیمری رزینپایه  کامپوزیت

با فاصله ای ههیت صورتبه شدهتیتقوچهار پنل  هاآن .پرداختند کیژنت تمیالگور به روش شدهپنل کامپوزیتی تقویتسازی بهینه

 لدرجه تشکی 80 ،±31، 0 یهاهیکننده از زاوو تقویت هپوست لایه چینی. فشاری در نظر گرفتندو  یبرش بارهایو تحت  کسانی

کمینه کردن وزن سازه، هدف، ها در پژوهش آن. ه شدبالانس در نظر گرفتمتقارن و  صورتبهآن  چیدمان لایه چینیشده و 

 درصد 3حدود  در شدهنهیبهکه وزن پنل  دادنشان ها آن جینتا است.بار کمانشی و نیز بررسی استحکام سازه بوده  ریتأثتحت 

در پژوهش . پرداخت و وزن نهیهز یسازنهیبه ی با هدفتیکامپوز شدهتیتقو یهاپنلبه بررسی ، [4]کاساپوگلو  .ابدیمیکاهش 

ای هشکل هندس ازنظرها کنندهتقویتانواع . ی قرار گرفته شده بودو برش یفشاربارهای تحت  یطول یهاپنل در امتداد ل هوی، 

 عنوانبه زیها نکنندهتقویت نیموجود باصله کننده و فته و تقویت. ض امت پوسانت اب شدند لشک Hatو   L،C ،Z ،T ،J ،I مانند

نوع  کنندهتقویت کهیدرحالوزن بوده،  نیکمتر یداراشکل  Jکننده نوع که تقویت دادنشان  هاآن جینتا .در نظر گرفته شد ریتهم

T  و  یهای کامپوزیتداخلی در پنلی اثر قرار دادن یک صفحهبه بررسی  [3]هدایتی و صدیقی  رد.را دا نهیهز نیکمترشکل

ین همچن هاآنپرداختند. سازی اجزای محدود ش یهدر برابر برخورد پرنده با استفاده از  یموقعیت آن بر مقاومت سازه کامپوزیت

 یشهرآباد سعادتی و .را مورد ارزیابی قرار دادند میانیی با تهییر چگالی فوم بالا و پایین صفحه ،به ود خواص پنل در مقابل ضربه

 1وسافزار آباکدر نرم، ی استاتیکی، دینامیکی و ارتعاشیهایک هواپیما از جنس آلومینیوم تحت بارگذاری به تحلیل بال [1]

 .ردندکطور دقیق محاس ه بهرا  استحکام بال آلومینیومی تحت شرایط م تلف ،آمدهدستبهسپس با توجه به نتایج  پرداختند.

 طوربه وزن بال کهیدرحالاز بال کامپوزیتی استحکام بالاتری از بال آلومینیومی دارد  آمدهدستبهکه نتایج  کردنداهده مش هاآن

دهقانی  است. دهبو از بال آلومینیومیتر و س کتر ایمن، شده در نظر گرفته یکامپوزیت گیری کاهش یافته است. درنتیجه بالچشم

دن افزو ریتأثهای کامپوزیتی، لایهر پوشش مواد هدفمند تابعی ب ریتأثمواردی مانند  بررسیدر پژوهش خود به  [7] و قاسمی

رفته ی صورت گهاط ق تحلیل .پرداختندها بر بار بحرانی کمانشی کنندهها به صفحات و همچنین تعداد تقویتکنندهتقویت

که  ریافتنددزیادی بر افزایش بار کمانشی دارد و نیز  ریتأثهای کامپوزیتی لایهر که پوشش مواد هدفمند تابعی ب مش   گردید

   همچنین مشکند. کاهش بیشتری پیدا می بار بحرانی کمانشی، هرچه کسر حجمی فلز در مواد هدفمند تابعی افزایش یابد

یک  [6]جع مر لا بردن بار بحرانی دارد.بسزایی در با ریتأث ،ها به صفحات تحت بارگذاری کمانشیکنندهگردید که افزودن تقویت

بالانس بودن آن به دلیل صفر  حالنیدرعها و متقارن چیدن لایهتوان به می ازجملهسری ملاحظات لایه چینی را ارائه نموده که 

 اجزا طراحی به [9] صحرایی و یوسفی .، اشاره نمودکششی-های برشیکششی و کم کردن ماتریس-های خمشیشدن ماتریس

نتایج پرداختند.  3ها، پوسته، ری 4ملاحظات و قوانین لایه چینی، ازجمله اسپارها در نظر گرفتن بال لام دا شکل کامپوزیتی، با

 استحکامی با معیارهای کامپوزیتی شکست تطابق خوبی داشته، اما پوسته بال ازنظرنشان داد که سازه بال  هاآن اولیه محاس ات

افزوده در راستای طولی بال به آن  1، چهار استرینگریکمانشآنالیز بررسی  از پس تیدرنها. هد شدگسی ته خوا کمانشی ازنظر

مدهوی و  [8] در مرجع .برای تمام اجزاء سازه بال به دست آمد اطمینان مث ت پس از انجام محاس ات مجدد، ضری  شد.

 آنها .ندپرداخت آباکوس اجزا محدود افزارنرم با استفاده از یکامپوزیت شدهتیتقوکمانش و پس کمانش  پنل  همکاران، به ارزیابی

 و مواد کامپوزیتیجنس ، الیاف زاویهرا با پارامترهای م تلف مانند  گسی تگیهای بار بحرانی و حالت پژوهش خود در

منحنی  دهشتیتقوهای بررسی رفتار کمانش پنل منظوربه. وردندبه دست آ هاکنندهتیتقو م تلف تعداد نیز و هاکنندهتیتقو

                                                           
1 Epoxy resin 
2 Abaqus 
3 Spars 
4 Ribs 
5 Stringer 
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های تحلیل کمانش پنل هبموهات و همکاران  [50] در مرجع به کار گرفته شد. FE Abaqus/Explicit ابزارهای غیرخطی شکل،

 .پرداختندمحدود  اجزاغیرخطی سازی روش مدلک بار فشاری محوری یکنواخت با استفاده از تحت ی شدهتیتقو یکامپوزیت

در  اپوکسی -اپوکسی و شیشه -اپوکسی، کولار -کربن الیاف جنس از شدهتیتقو یبرای تحلیل کمانش غیرخطی، پنل کامپوزیت

حل  ش، روشوندیماز مواد م تلفی ساخته  شدهتیتقوی های کامپوزیتشده است. با توجه به این واقعیت که پنل نظر گرفته

شکل به کار گرفته شده  -I شدهتیتقو یهای کامپوزیتپنلبرای انواع غیرخطی  یکمانش استاتیک لیوتحلهیتجزعددی برای 

ه ختپردابا استفاده از تحلیل المان محدود آباکوس  هام تلف لایه یریگجهتاثر به بررسی همچنین است. در پژوهش مذکور 

 عنوابا ا یکامپوزیت شدهتیتقوکمانش پنل  به ارزیابی [55] پژوهش صورت گرفته توسط ساندراج و گنش در مرجعدر  .شده است

مورد  هارانواع استرینگ همراه به ت ت شدهتیتقو پنل ی. رفتار کمانشه استشد پرداختهبار فشاری  تحت هاکنندهتیتقوم تلف 

شکل،  -Iشکل، کلاه شکل،  -L شکل، - Zم تلفی همچون  یهاکنندهتیتقودر این مطالعه . ه استمطالعه و مقایسه قرار گرفت

C- ،شکلJ - شکل وT - تحلیل عددی مورد مقایسه قرار گرفته است. در این  یرخطیغحل اجزا محدود روش  کمک به ،شکل

)که نقش بسزایی در تعیین میزان بار بحرانی دارد( بوده  هاکنندهتیتقوهندسی سطم مقطع درك شکل  ویسنده،ن انگیزه اصلی

 محورهتکتحت بارگذاری فشاری  شدهتیتقوابیابچی و همکاران به حل تحلیلی مسئله کمانش پنل  [51] در مرجع است.

به کمک شرایط حاکم بر قوانین الاستیسیته و مکانیک محیط پیوسته است راج  شدهتیتقوپرداختند. تابع انرژی پتانسیل پنل 

ار کمانش بجهت محاس ه  ع ارتی و بازنویسی آن،  شی از خیزنس ت به ضرای  نا آمدهدستبهمعادله  شده است. با مینیمم سازی

 یهال ه مرزی طیو شرا هشد نیگزیجا دیحل جد روشدر  ماًیمستق واقعی خیز. توابع به دست آورده شده است شدهتیتقوپنل 

 کلاه شدهتیتقو تیپنل کامپوز کی یرفتار کمانش موضعژاکوب و همکاران  [54] در مرجع .ه استم تلف در نظر گرفته شد

یوستگی پ طیکه شرا ییجادر  ،دادندقرار  یمورد بررس، برشی و یا ترکی ی دومحورهو  محورهتکشکل تحت انواع بارگذاری فشاری 

در مطالعات  5لژاندر یاچندجملهو  یع مثلثاتم تلف با استفاده از تواب یشیتوابع آزمادقت  .شده است ارضالاگرانژ ضرای  با روش 

 یمرز طیالژاندر با شر یاچندجملهو  ینوسیس یسر ی یترکتابع با استفاده از  جینتا نیترمناس شده است.  یابیارز ی،پارامتر

سی رفتار برر انجام شده است، به [53] توسط آلاگاندی و پالانیاسمی در مرجع راًیاخکه  یامطالعهدر  .شده است ییساده شناسا

ا کمانش ب لیوتحلهیتجزو توسعه داده شده  شدهتیتقومحدود پنل  روش الماناست.  پرداخته شده شدهتیتقوکمانش پنل 

ر دشده است.  واقع دیتائمورد  انجام شده،کار تجربی نتایج حاصل از با  ادشدهیمدل  شده است.انجام  1انسیس افزارنرم استفاده از

 دهکننتیتقو، ض امت کنندهتیتقوارتفاع ض امت صفحه، انواع با  شدهتیتقوهای مدل از پنل 410 عهمجمو، شدهیابیارزمدل 

به مایریا  [51] در مرجع .شده استانجام  یآنالیز کمانشها بر روی آنمدل شده و ، افزارنرمبه کمک  هاکنندهتیتقوو فاصله بین 

 راتیثتأ وی بررسی. هدف به روش تحلیلی پرداخت محورهتکتحت بارگذاری فشاری شده  تقویت یلیصفحات مستط ارزیابی

س ات محا که دهدیمنشان مطالعه  نیاز احاصل  جینتا بوده است.شکل و تنش  رییته و نیز ارزیابیدر صفحه  هاکنندهتیتقو

هر  یرارا ب یمشابه  اًیتقر یالگو یکمانش لیتحل داشته و یمطابقت خوب گریکدیبا  4(FEA) تحلیل المان محدود جیو نتا یلیتحل

که بیانگر  ژهی، مقدار وکنندهتیتقومش   شد که با کاهش طول  در ادامه این پژوهش. دهدیمنشان  FEAحالت تحلیلی و  دو

کاهش  ،در هر مورد منظرینس ت  شیافزا اب که حداکثر تنش شدمشاهده  نیدر حال کاهش است. همچنبار کمانشی است، 

 با شدهتیتقو یتیکامپوز یهاکمانش و پس کمانش پنل شیرفتار پ یبررسمارتی و همکاران به  [57] در مرجع. ابدییم

 دها استفاب یرخطیروش المان محدود غبه  یو برش یفشار ی و بارگذاری ترکی یفشار یتحت بارگذارشکل  یکلاه کنندهتیتقو

 لیو شکست پنل به دل یکمانش موضع ،شدهتیتقو یتیدر پنل کامپوزها مشاهده کردند که آن. پرداختند آباکوس از نرم افزار

به  هاندهکنتیتقواز محل تقاطع صفحه و  شدهتیتقو یتیار کامپوزساخت ی. فروپاشدهدیمرخ  ی یترکی و بارها یفشار یبارها

ها در آن .شودیمپنل  صفحهو سپس منجر به کمانش  شدهشروع  هاکنندهتیتقوو  صفحهشکل  رییاز ته یاثر تنش ناش لیدل

مورد محدود  یده از روش اجزابا استفارا   Kevlar/epoxyو  CFC/epoxy  ساخته شده از شکل کلاه یهاکنندهتیتقو این مطالعه

                                                           
1 Legendre 
2 ANSYS 
3 Finite Element Analysis 
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 سهیقادر م ی بیشتریبارگذار تیظرف یدارا  Kevlar/epoxyجنس از شدهتیتقو یتیپنل کامپوز مطالعه قرار داده و دریافتند که

CFC/epoxy  چینی از نوع هیلابا)s45/0/90]-([45/  از جنس پنلهمچنین مشاهده شد که . باشدیم Kevlar/epoxy سهیدر مقا 

 یمطالعات تجرب کومار و همکاران به [56] در مرجع .است ترمستحکم CFC/epoxy کلاه شکل از جنس شدهتیتقو یهالبا پن

اوی فاصله مسبا  ی شکلکلاه شدهتیتقو هیچندلا یتیکمانش و پس کمانش دو پنل کامپوز شیرفتار پ نییتع منظوربه

المان  ابزاراز  شدهتیتقوپنل  یرخطیکمانش غ لیتحلدر این پژوهش برای . پرداختند یمحور یبار فشارتحت  هاکنندهتتقوی

ل ق ل از کمانش پن هپوست یم تلف، کمانش موضع یهاکرنش در مکان لیوتحلهیتجزشده است. از  ستفادها ABAQUS محدود

مدل المان  حاصل از جایبا نت یبه خوب هاشیآزما یمحور - یبار فشار ییجابجا یمنحنهمچنین مش   شد که  شد.اهده مش

که شکست  دهدینشان م هاآننتایج دارد. خوبی  یهم ستگ ،رفتار کمانش پنل تا بار شکست نییتع یشده برا یسازهیمحدود ش 

 جدایش لیشکست پنل به دل تیدرنهارفته و پیش  هوستپو کننده تتقویاتصال  به سمتبه تدریج پنل شروع شده و  یهااز ل ه

کمانش صفحات نازك  لیتحل یمطالعه پارامتر آلتانسارای و اسماعیل به [59] در مرجع .خواهد دادکننده رخ تقویتو پوسته  نیب

ات صفحبوده و  از نوع ساده گاههیتکی در مرز طی. شراپرداختند یدومحور یشارفبارگذاری متقارن تحت  هیچندلا یلیمستط

بار  نییتع یبراریتز -ریلی روشدر این پژوهش از . شده استدر نظر گرفته  دارهیش ه همسانگرد، متقاطع و زاو هیچندلا صورتبه

 شیبا افزا ها دریافتند کهآن. شده استاستفاده  (CLPT) هیچندلا اتصفح کیکلاس یصفحات بر اساس تئور یرانکمانش بح

ت. شده اس دییهمسانگرد تأ صحت این مدعا برای مواد و آمدهدستبهیک تابع همگرایی  ی مفروض،تابع شکل یتعداد پارامترها

 یسمورد برر هیچندلاصفحات  یبار کمانش بحران یو ض امت بر رو  (a/b, b/a)منظری یهانس ت ،یگذار هیلاسپس اثرات انواع 

 نس تاًشد و توافق  سهیمقا  ANSYSیافزارنرمانجام شده توسط بسته   (FEM)روش المان محدود یهاحلراهبا  جیقرار گرفت. نتا

پرداختند.  به روش آیزوژئومتریک شدهتیتقوهای تحلیل کمانش ورقسعیدی و حسنی به  [58] در مرجعبه دست آمد.  یخوب

برای  4اسپلاین -و بی 1که در آن از توابع نربز شدهمکانیک محاس اتی محسوب  رویکردی جدید در حوزه 5آیزوژئومتریک روش

 رییتهی حساب تهییراتی و نظریه ها. در این پژوهش به کمک روششودیماستفاده  مسئلهسازی  هندسه و نیز تقری  یسازمدل

 کنندهتیتقوهای متنوع برای با هندسه شدهتیتقوبرشی مرت ه اول، معادلات حاکم مربوط به کمانش ورق نازك مستطیلی  کلش

اده با استفشده است. در این پژوهش و محل قرارگیری آن روی ورق دل واه در نظر گرفته  کنندهتیتقوشکل . است آمدهدستبه

سازی به روش آیزوژئومتریک، دستگاه معادلات  و با گسسته شدنش ورق به دست آورده انرژی پتانسیل کل، رابطه کما از روش

دینگ و همکاران  [10] شده است. در مرجعی عددی هادر مقایسه با سایر روش ترقیدقیی هامنجر به حصول جواب ومربوطه حل 

 ادشنهیپ زمانهم طوربه شدهتیتقو یهاپنل یکل و یکمانش موضع مسئلهحل  یکارآمد برا روش کی پژوهش خود به ارائهدر 

را ارائه کردند که به جای قرارگیری در خطوط  هاکنندهتیتقو ه همراهب یچهاروجه المان تضعیف شده شکلکیها آن. پرداختند

تعداد  یراحتبهدر صورت لزوم  توانیم، حل روش به ود دقت منظوربه. دادقرار ه از صفح ی دل واهیهر جادر  توانیمگرهی، 

 ایموجود  یلیتحل هایوشبا ر جیآورده شده است. نتا ییمطالعه همگرای برای مثال عدد نیداد. چند افزایش ها راالمان یهاگره

. افتیدست  ییبالا دقتبه توانیمگره  یاست که با تعداد کم و حاکی از آن شده سهیمقا ارزیابی یمحدود برا یاجزا یهاداده

راهم را ف شدهتیتقو یهاپنل زمانهم یو موضع یرفتار کمانش کل عیسر لیتواند امکان تحلیم یشنهادیروش پ ن،یعلاوه بر ا

 .کند

 مسئله و اهداف اصلی تحقیق -2

 یادهیچیم تلف و پ یاز اجزا مایاست. هواپ مایهواپ ژهیوبه ییهوا یهاها در سازهآنها، استفاده از پنل ژهیاز موارد کاربرد و یکی
وص خص نیدر ا. مربوطه دارد یدر طراح ییآن، نقش بسزا تیپراهمو  نفکیجزء لا عنوانبهبال آن  یاست که سازه شده لیتشک

 ریخوب نظ یکیازجمله خواص مکان ،ییهوا عیو صنا یمهندس یهادر سازه فردمنحصربه یهایژگیو لیبه دل ،یتیمواد کامپوز

 نیاز طراحان و پژوهشگران را در ا یاریتوانسته است نظر بس کمانش اعنوا برابردر  ومتمقابالا،  یچقرمگ ،یاستحکام کشش

                                                           
1 Isogeometric 
2 NURBS 
3 B-Spline 
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 . دیبه خود جل  نما شیازپشیبخصوص 

 شکل با ابعاد مش   تحت لیصفحه مستط کی صورتبه مایتر مسئله، پنل بال هواپپژوهش جهت درك بهتر و ساده ینا در

در  ( مهمیرهندسیو غ ی)هندس یاثر پارامترها یو به بررس شودیدر نظر گرفته م هاکنندهتیبا انواع تقو یال ه یهایبارگذار

رانی هدف یافتن بار بح. در این پژوهش شودیافزار اجزا محدود آباکوس پرداخته ماز نرم فادهکمانش و استحکام سازه با است لیتحل

 سهیو مقا یابیدر انتها به ارزباشد. چینی و سطم مقاطع هندسی م تلف، با در نظر گرفتن اثر وزن سازه میکمینه تحت انواع لایه

 خواهد شد. پرداختهممکن  ییکارا نیبه بهتر یابیجهت دست آمدهدستبه جینتا

 کمانش صفحات -3

احتمال بروز  ،ترکی ی قرار گیردبارگذاری و یا  ، برشیتحت بارگذاری فشاری پنلیک  کهیهنگامهمانگونه که ق لا بیان شد 

شده  ائهار هاش در پنلکمانانواع های م تلفی برای توصیف روشکنون بررسی شود. تا دقتبهکمانش زیاد خواهد بود و بایستی 

دهد.  نمونه از بروز پدیده کمانش در پنل را نشان می، یک 5. شکلشودیها پرداخته ماست که در ادامه به ذکر چند مورد از آن

تئوری  ( با در نظر گرفتن1تزری) انرژی ،5گالرکین روش های تحلیلی شاملروش ازتوان های کمانش میمنظور بررسی پدیدهبه

محدود  المان، اجزاء محدود عددیهای روش ،4روش نیمه تحلیلی و مرت ه دوم، تئوری تنش برشی مرت ه اول، کلاسیک ورق

 .استفاده کرد

 

 
 شکل مخروطی دندانه در انتهای تیرک 0شکل 

                                                           
1 Galerkin Method 
2 Ritz 
3 Semi-Analytical 
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در تحلیل  .شودیتقسیم م یرخطیی و کمانش غخطکمانش  یدودستهبه  ،المان نوع تسلیمهمچنین تحلیل کمانش از منظر 

ی تحلیل غیرخط .محاس ه کرد یراحتبه مانشی رامقادیر بارهای بحرانی ک ،یافتن مقادیر ویژهتوان با میکمانش خطی درواقع 

ین د. همچنرفتار کن یرخطیصورت غماده بهده و ماهیت های نس تاً زیاد شدچار تهییر شکل هکه ساز شودیهنگامی استفاده م

اشاره کرد که در این پژوهش  1و کمانش محلی 5مهم کمانش کلی توان به دو دستهتحلیل کمانش از منظر محل تشکیل آن میدر 

 پرداخته خواهد شد.دسته اول یعنی کمانش کلی پنل  هاً بعمدت

 گاههیشود. این صفحه در هر چهار طرف تحت تکدر نظر گرفته می 1مطابق شکل b و a یک صفحه مستطیلی شکل با ابعاد

در ماتریس  11D ،12D، 22Dهای برابر ترم در 26D و 16Dهای باشد. ترممی 0=[B]ساده مقید شده است. لایه چینی متقارن و بنابراین 

[D] ای بسیار ناچیز است. صفحه تحت بارهای گسترده صفحه𝑥𝑁  و𝑦𝑁 ها قرار دارد. جهت تحلیل این صفحات از روش روی ل ه

 . [6] شودانرژی استفاده می

 
 [3] تحت بار دو محوره یلیمستط یتیصفحه کامپوز 2شکل 

 :ست ازا انرژی پتانسیل کل یک سیستم ع ارت

(5) πp= U + Ω 

 .[9]د باشمیزیر  صورتبهها در یک صفحه نازك بر اساس روابط بین انحناها و تهییر مکان Uنشی انرژی کر

(1) U=
1

2
∫ ∫ [D11 (

∂2w

∂x2
)

2

+D22 (
∂2w

∂y2
)

2

+D66 (
2∂2w

∂x∂y
)

2

+2D12 (
∂2w

∂x2

∂2w

∂y2
)] dydx

b

0

a

0

 

 [9] :با ستبرابر اها قرار دارد، کار نیروی خارجی ل ه بر  𝑦𝑁و  𝑥𝑁ای صفحه تحت بارهای گسترده صفحه ازآنجاکه

(4) Ω=
1

2
∫ ∫ [Nx (

∂w

∂x
)

2

+Ny (
∂w

∂y
)

2

] dydx

b

0

a

0

 

 [9]بنابراین شرایط مرزی زیر را داریم:  صفر است.برابر ها ل ه درساده،  یهاگاههیتک تهییر مکان برای صفحات روی

(3) 
w=Mx=-D11

∂2w

∂x2
-D12

∂2w

∂y2
=0     at x=0 and x=a 

w=My=-D12

∂2w

∂x2
-D22

∂2w

∂y2
=0     at y=0 and y=b 

 [9] تهییر مکان استفاده نمود:تابع توان از جواب زیر برای میبرای ارضاء کردن شرایط مرزی، 

(1) w= ∑ ∑ Amn sin
mπx

a
sin

nπy

b
 

 m و n سری و اختیاری است و  موردنظرهای تعداد ترم𝑛𝑚𝐴 شودصل بقای انرژی محاس ه میثابت و بر اساس ا. 

                                                           
1 Global Buckling 
2 Local Buckling 
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(7) ∂πP

∂wmn

=
∂(U+Ω)

∂wmn

=0 

و با تعریف نس ت طول به عرض صفحه  50قرار داد و با استفاده از رابطه  55و  50در روابط  54را از رابطه  wتوان میحال 

= a/b 𝑅𝐴  [9] رسید ،51به رابطه. 

(6) π2Amn[D11m4+2(D12+2D66)m2n2(AR)2+D22n4(AR)4]=-Amna2[Nxm2+Nyn2(AR)2] 

ن معنی است که ضری  ه ایصفر ن واهد بود. این ب (W)افتد، دیگر جابجایی صفحه میزمانی که کمانش در یک صفحه اتفاق 

𝑛𝑚𝐴  طرفی حذف نمود. از 51توان از معادله میصفر است و غیر  54در رابطه x/Nyk=N که شود در نظر گرفته و اجازه داده می

، رابطه 51معادله  ازبنابراین  ؛(شوددر فرض می -0𝑁برابر با  بار، فشاری بودنبه دلیل قرار بگیرد )  𝑥𝑁صفحه تحت نیروی فشاری 

های ، به تعداد نیم موجآمدهدستبه( 0𝑁نیروی کمانشی) همچنین دست خواهد آمد یک صفحه کامپوزیتی به ، برای بار کمانشی57

𝑚  در راستای𝑥  و𝑛  در راستای𝑦 [9] شودبستگی دارد که با تعداد مودها تعریف می. 

(9) N0=
π2[D11m4+2(D12+2D66)m2n2(AR)2+D22n4(AR)4]

a2(m2+kn2(AR)2)
 

 مسئله یمرز طیشراو  سازیمدل -4

بسیار  دارای انحنا هااین نوع سازه طورمعمول،سازی شده است. بهمدل مسطمصورت بهدر این پژوهش، ت شده تقوی پنل

ت ت،  صورتبه و پنل کنندهتقویت سازیمدل، وجود دارد یادیز یشعاع انحنا ها،زهسا نوع نیازآنجاکه در ا .باشنداندکی می

 سازه، کل رفتار دهندهکه نشان باشد یاگونهبه بایدسازه  یمرز طیشرا. دهدیقرار نم ریتحت تأث رفتار کمانشی سازه را خیلی

شوند. میسازی مدلم تلف  یمرز طیبا شرا شدهتیهای تقو، پنلنابع م تلفباشد. در م اصلیاز مدل  یکوچک یعنوان ب شبه

 هازهسا نیای، در طورکل. بهگاهی ساده استشرایط مرزی تکیهشود، ها اعمال مینوع سازه نیا یکه برا یمشترک یمرز طیشرا

 ردنظرموپنل  لیمنظور تحلبه دهند. پسعمل کرده و به پنل اجازه حرکت موضعی نمیها ل هدر  گاههیتک عنوانها بهری توسط 

 است (shell edgeی )فشار گذاریبار نوع شدهاعمالی بارگذارشود. همچنین، گرفته میی را از نوع ساده در نظر گاههیتکشرایط 

 .[15] ی پنل استگاههیتکشرایط مرزی و  گرانیب 4شکل  .شودپنل اعمال می یکه در ل ه عرض

 

 

 شکل 3 شرایط مرزی و تکیه گاهی پنل تقویت شده ]20[

 سازی اجزای محدود آباکوسشبیهافزار سازی مسئله در نرممدل -0

، های م تلف هستند. با توجه به نوع مسئلهها، از نوع کامپوزیتی با لایه چینیکنندهمواد مورد استفاده برای پوسته و تقویت

 ی جوابگوی نیاز مسئله باشد. در این خصوص مواد کامپوزیتیخوببهکارکرد و نحوه بارگذاری آن، بایستی از موادی استفاده بشود که 
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ت و مدول به مقاوم توانیممزایای این الیاف  ازجملهیک گزینه مناس  و پرکاربرد در نظر گرفته شود.  تواندیمبا الیاف گرافیتی 

بالای  تاًنس ، قیمت ادشده ساط حرارتی پایین و همچنین مقاومت خستگی بالا اشاره نمود. در کنار مزایای یویژه بالا، ضری  ان

 ضمناًآمده است.  5های کامپوزیتی مورد استفاده در جدول . خواص مکانیکی ورقشودیمیک فاکتور منفی تلقی  عنوانبهآن 

 ته شده است.در نظر گرف متریلیم 511/0ها برابر با ض امت لایه

 ل تحلیل مسئله از سه گام تشکیل شده است: در این پژوهش، مراح

 کننده و سطم مقاطع م تلفگام اول: تحلیل پنل کامپوزیتی با یک عدد تقویت 

 کننده و سطم مقاطع م تلفگام دوم: تحلیل پنل کامپوزیتی با چند عدد تقویت 

 کننده منت  گام سوم: بررسی اثر تهییرات هندسی و لایه چینی بر روی تقویت 

 بندیمش -3

عددی، بسیار  یسازتواند برای مدلمی Shell استفاده از نوع المان ،ABAQUS افزاری موجود در نرمهابا توجه به انواع المان

واضم است ی نازك مناس  است، استفاده شده است. هاسازی پوستهمدلکه برای  S4R مناس  باشد. در این پژوهش از المان

اما باید توجه کرد که افزایش  ،دوشمی بندی مدل هندسی استفاده شود، دقت نتایج بیشتر مش تعداد المان بیشتری درچه هر  که

بندی صورت گرفته . بدین منظور آنالیزی جهت حساسیت مشدهدمیخطای محاس ات عددی را نیز افزایش  هاحد تعداد المانبی

المان به  30000ها از حدود ار با زیاد شدن تعداد المانمطابق این نمود خلاصه آمده است. طوربه 3شکلاست که نتایج آن در 

المان انت اب گردید که با توجه به زمان حل، نتایج  9700شود. برای این پژوهش ی در مقادیر ویژه ایجاد نمیچنانآنبعد تهییر 

 دهد.میقابل ق ولی را ارائه 

 
 مش به حساسیت تحلیل  نمودار 4شکل

 ر بحرانی کمانشی برای پنل تقویت شدهبررسی عددی بیشترین با -2

ده طوری انت اب کننکننده م تلف در نظر گرفته شد. ابعاد تقویتجهت تعیین بیشترین بار بحرانی کمانشی، چهار نوع تقویت

ایط ر، نحوه بارگذاری و شکاررفتهبهگردیده است که همگی دارای سطم مقاطع برابر باشند. در این حالت، خواص مواد کامپوزیتی 

مرزی برای همه حالات مشابه است، با این تفاوت که قدری در لایه چینی تهییرات ایجاد کرده تا حالات بیشتری را در نظر گرفته 

 [15]های کامپوزیتی خواص ورق 0جدول 

EL 181 GPa 

ET 10.3 Gpa 

GLT 7.17 GPa 

VLT 0.28 

𝜌 1.6x103 kg/m3 
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های استحکام، وزن، هزینه و محدودیت ازجملهبا توجه به شرایط مسئله  تری حاصل شود. لازم به ذکر استو نتایج درست و منطقی

ی از این موارد اپارهکه  شودیمبرای لایه چینی مواد کامپوزیتی از اصول و قواعد خاصی استفاده  عمولاًمطراحی و ساخت سازه، 

 ذکر شده است.  [9]در من ع 

مش صات   4و 1در جداول شده در پنل، قابل مشاهده است. همچنین  کاربردهبه یهاکنندهتیتقوم تلف ، انواع 1در شکل  

 ، ارائه شده است.تکی کنندهتیتقوهندسی و لایه چینی م تلف برای حالت 

 
 [20] های مختلفکنندهتقویت ههندس 0 شکل

 

 کنندههندسی چهار تقویتمشخصات  2جدول 
Stiffener Types 

Geometrical Parameters 
Blade Type T Type J Type Hat Type 

50 35 36.5 40 Stiffener Height (mm) 
83 75 75 30 Stiffener Botton Width (mm) 
- 38 17.5 40 Stiffener Top Width (mm) 
- - - 15 Hat Angle (°) 

411.750 411.750 411.750 411.350 )2sectional Area (mm-Cross 
 

 تکی )گام اول( کنندهتیتقونتایج برای  -2-0

 تکی کننده تقویت و پوسته برای استفاده مورد هایچینی لایه 3جدول
Skin Layup Stiffener Layup Layup 

[45°/0°/90°/0°/90°/-45°]s °]s2°/45°/902°/0245°/0°/90-[ Set 1 
°]s25°/04-[45°/0°/90°/ 45°]s-45°/90°/45°/90°/-°/45°/0°/2[90 Set 2 

[90°/0°/-45°/0°/45°/90°]s °/45°]s345°/90-45°/45°/90°/-[90°/ Set 3 
45°/90°]s-°/45°/90°/2[0 45°]s-45°/90°/45°/-°/90°/45°/90°/2[0 Set 4 
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قابل  3که در جدول  طورهمانمانش انجام گردید. ، آنالیز کهکننده با چهار نوع لایه چینی بیان شدبرای چهار نمونه تقویت

 . کندها، بار کمانشی بیشتری را تحمل میکنندهشکل نس ت به سایر تقویت Hatکننده مشاهده است، تقویت

 کننده تکی با انواع لایه چینی مختلفضرایب بار بحرانی کمانشی با تقویت 4جدول

Buckling Load Factors  
Blade Type J Type T Type Hat Type Layup 

0.135 0.149 0.158 0.229 Set 1 
0.14 0.165 0.18 0.268 Set 2 

0.138 0.153 0.166 0.243 Set 3 
0.118 0.126 0.0424 0.196 Set 4 

ا ب نمونه عنوانبهضری  بار بحرانی در مقدار بار وارد شده(  ضربحاصل، حالات کمانش و بیشترین بار بحرانی )7 در شکل

 گرافیکی نمایش داده شده است. صورتبهکند ها تحمل میکنندهکه پنل با انواع تقویت  Set 1لایه چینی از نوع

  

  

 SET 1کننده تکی با لایه چینی مقایسه چهار تقویت 3 شکل

 چندتایی )گام دوم( کنندهتیتقونتایج برای  -2-2

، نحوه رفتهکاربهدر این حالت نیز، خواص مواد کامپوزیتی . است کنندهتیتقوشود که پنل با چندین اکنون حالتی بررسی می

 .(1جدول ) شده استبارگذاری و شرایط مرزی برای همه حالات مشابه است و تنها قدری در لایه چینی تهییرات ایجاد 

 کنندههای مورد استفاده برای پوسته و چهار تقویتلایه چینی 0جدول 

Skin Layup Stiffener Layup Layup 
45º/90º]s -º/90º/245º/90º/0-º/2º/02[45 45º/45º]s-º/45º/0º/45º/2º/902º/45º/0245-45º/0º/90º/-[ Set 1 
º/0º/45º]s2º/45245 -45º/90º/0º/-[90º/0º/ 45º/45º]s-º/245º/45-º/0º/90º/3º/45º/0º/90245-[90º/ Set 2 

º]s2º/45345-º/2º/45º/90º/45245-[ º/45º]s345 -45º/45º/0º/-45º/90º/45º/-/90º/45º/º245º/45-[ Set 3 
º]s2º/90º/0º/45345º/0 -45º/0º/-[90º/ 45º/90º/45º/90º]s -º/0º/90º/2º/0º/90245-[45º/90º/45º/0º/ Set 4 

ر کمانشی ها باکنندهشکل، نس ت به سایر تقویت Hatکننده همان طور که در ادامه مشاهده است، در این حالت نیز، تقویت

 سازی آباکوس قابل مشاهده است.ش یهافزار نرم در ای از نتایج آنالیزخلاصه 7کند. در جدول بیشتری را تحمل می
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 کننده و لایه چینی مختلفضرایب بار بحرانی کمانش با چهار تقویت 3 جدول

Buckling Load Factors  
Blade Type J Type T Type Hat Type Layup 

2.47 1.61 1.95 8.45 Set 1 
2.29 1.61 1.78 7.71 Set 2 

1 0.64 0.8 3.47 Set 3 
3.34 2.008 2.5 9.17 Set 4 

 .قابل مشاهده است Set 1افزار اجزا محدود آباکوس برای لایه چینی نوع نتایج خروجی از نرم، 6در شکل 

 
 Set 1کننده با لایه چینی مقایسه چهار تقویت 2شکل 

 شکل )گام سوم( Hatکننده ارامترهای هندسی و غیر هندسی تقویتبررسی اثر پ -3
شکل، دارای بیشترین ضری   Hatکننده نوع تکی و چندتایی، تقویت کنندهتیتقوتاکنون مشاهده شد که در هر دو حالت 

های پارامتر، 9. در شکل ودشیمتعداد، ابعاد هندسی و لایه چینی بر روی آن پرداخته  ریتأثبار کمانشی است. در ادامه به بررسی 

، برای بررسی اثر سطم 6قابل مشاهده است. همچنین، سه نوع هندسه م تلف مطابق جدول  شکل، Hatطراحی سطم مقطع 

 .شکل بر میزان بار بحرانی، در نظر گرفته شده است Hat کنندهتیتقومقطع هندسی 

 
 [20] شکل Hatهای طراحی سطح مقطع پارامتر 3شکل 

 

Hat type 

T type 
J type 

Blade type 
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ها برای آنالیز عددیابعاد نمونه 2 جدول  

Hat Type  
Specimen 3 Specimen 2 Specimen 1 Geometrical Parameters 

30 35 40 Stiffener Height (mm) 
20 25 30 Stiffener Bottom Width (mm) 
30 35 40 Stiffener Top Width (mm) 
25 20 15 Hat Angle (º) 

 در نظر گرفته شد. ،9مطابق جدول  ع لایه چینیانوا ها نیزکنندهتقویتو  پوستهه منظور ارزیابی ب

 شکل Hatهای در نظر گرفته شده برای تقویت کننده لایه چینی 3جدول 

Skin Layup Stiffener Layup Layup 

[45°/0°/90°/0°/90°/-45°]s [-45°/0°/902°/02°/45°/902°]s Set 1 

[45°/0°/90°/-45°/02°]s [902°/45°/-45°/90°/45°/90°/-45°]s Set 2 

[90°/0°/-45°/0°/45°/90°]s [90°/-45°/45°/90°/-45°/903°/45°]s Set 3 

[02°/45°/90°/-45°/90°]s [02°/90°/45°/90°/-45°/90°/45°/-45°]s Set 4 

آنالیز برای به  47 مجموعاً کهیطوربهکامپوزیتی، در نظر گرفته شد.  شدهتیتقوجهت تحلیل پنل  کنندهتقویت 3تا  1تعداد 

سی گردیده ی بررکننده و سطم مقطع بر بار بحرانلایه چینی، تعداد تقویت ریتأثدست آوردن بار بحرانی انجام شد. در این آنالیز 

به ترتی   1و  5و سطم مقطع  Set 1کننده با لایه چینی نوع نمونه کانتورهای بار بحرانی برای پنل با دو تقویت عنوانبهاست. 

 ارائه شده است. 8در جدول  آمدهدستبهای از نتایج آمده است. در ادامه خلاصه50و شکل  8در شکل 

 
  0 سطح مقطع در SET 1نی نوع ضرایب بار بحرانی لایه چی 2شکل 

 
  2سطح مقطع  در SET 1ضرایب بار بحرانی لایه چینی نوع  01شکل 
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 نتایج تفسیر -2

 پنل با دو تقویت کننده -2-0

است، چون دارای سطم مقطع  5در این حالت در لایه چینی اول، بالاترین ضری  بار بحرانی مربوط به شکل هندسی 

 ماًیستقماست و با توجه به بیشتر بودن ارتفاع، از ممان اینرسی بالاتری برخوردار بوده که ها ی نس ت به سایر هندسهتربزرگ

، ضری  بار بحرانی آن بالاتر است 4تر بودن شکل هندسی است. در لایه چینی دوم، با توجه به کوچک رگذاریتأثروی بار بحرانی 

ست. در لایه چینی سوم و چهارم، بیشترین بار بحرانی مربوط به شکل لایه چینی در بار بحرانی ا ریتأث دهندهنشانکه این امر 

، بیشترین بار بحرانی را 5ی در این حالت، لایه چینی دوم و هندسه طورکلبهی دارد. تربزرگکه سطم مقطع  باشدیم 5هندسی 

 ست.ا دارا

 پنل با سه تقویت کننده -2-2

بیشترین سطم مقطع را داشته و با توجه  5است. هندسه  5به هندسه چینی اول، بالاترین ضری  بار بحرانی مربوط در لایه 

متفاوت هستند، اما دارای بار  1و  5هندسه  نکهیا بابه بیشتر بودن ارتفاع، ممان اینرسی بالاتری نیز دارد. در لایه چینی دوم، 

حرانی مربوط یه چینی سوم و چهارم، بیشترین بار بلایه چینی بر بار بحرانی است. در لا ریتأثبرابر هستند که بیانگر   اًیتقربحرانی 

 دارد.در این حالت لایه چینی دوم، بیشترین ضری  بار بحرانی را  یطورکلبهدارد.  یتربزرگاست که سطم مقطع  5به هندسه 

 پنل با چهار تقویت کننده -2-3

 ریهنده تأثدامر نشان نیاست که ا شتریها بهنمون رینمونه اول نس ت به سا یبار بحران  یاول، ضر ینیچ هیحالت در لا نیدر ا

، با توجه به 5هندسه  یکه بار بحران شودیمشاهده م زیدوم، سوم و چهارم ن ینیچ هی. در لاباشدیم یدر بار بحران ینرسیممان ا

 است. شتریب گریاز دو هندسه د ینرسیبودن ممان ا شتریب

 اف،یال یریقرارگ هیاز منظر زاو ینیچ هیتعداد و نوع لا ریبه تأث توانیت، مآمده مش   شده اسدستبه جیطور که از نتاهمان

ر پنل، مورد استفاده د یهاکنندهتیتعداد تقو نیبسته بودن، همچن ایو باز  یاز منظر ابعاد هندس هاکنندهتینوع سطم مقطع تقو

 برده و با توجه به آن نس ت یدر بال پ یتیکامپوز شدهتیتقو یهاپنل یکمانش یداریمحدود پا اجزا یبه روش عدد یابیبه ارز

ج، قابل -8الف تا -8در جدول  لیتحل نیآمده از ادستبه جیاز نتا یاادامه خلاصه در تر اقدام نمود.مناس  هرچه یبه طراح

 مشاهده است.

      ندسی مختلفکننده تحت لایه چینی و اشکال هالف  ضرایب بار بحرانی کمانشی پنل با دو تقویت -2جدول 
2 Stiffeners-First Layup-Hat 

3 
2 Stiffeners-First Layup-Hat 

2 
2 Stiffeners-First Layup-Hat 

1 Model 
0.73 0.81 0.89 Buckling Load Factor 

2 Stiffeners-Second Layup-

Hat 3 
2 Stiffeners-Second Layup-

Hat 2 
2 Stiffeners-Second Layup-

Hat 1 Model 
0.84 0.82 0.99 Buckling Load Factor 

2 Stiffeners-Third Layup-

Hat 3 
2 Stiffeners-Third Layup-

Hat 2 
2 Stiffeners-Third Layup-

Hat 1 Model 
0.74 0.82 0.89 Buckling Load Factor 

2 Stiffeners-Fourth Layup-

Hat 3 
2 Stiffeners-Fourth Layup-

Hat 2 
2 Stiffeners-Fourth Layup-

Hat 1 Model 
0.61 0.67 0.73 Buckling Load Factor 

 

 کننده تحت لایه چینی و اشکال هندسی مختلفب  ضرایب بار بحرانی کمانشی پنل با سه تقویت-2جدول 
3 Stiffeners-First Layup-Hat 

3 

3 Stiffeners-First Layup-Hat 

2 

3 Stiffeners-First Layup-Hat 

1 
Model 

2.31 2.65 2.67 Buckling Load Factor 

3 Stiffeners-Second Layup-

Hat 3 

3 Stiffeners-Second Layup-

Hat 2 

3 Stiffeners-Second Layup-

Hat 1 
Model 
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2.55 2.69 2.69 Buckling Load Factor 

3 Stiffeners-Third Layup-

Hat 3 

3 Stiffeners-Third Layup-

Hat 2 

3 Stiffeners-Third Layup-

Hat 1 
Model 

2.29 2.5 2.56 Buckling Load Factor 

3 Stiffeners-Fourth Layup-

Hat 3 

3 Stiffeners-Fourth Layup-

Hat 2 

3 Stiffeners-Fourth Layup-

Hat 1 
Model 

1.89 2.12 2.23 Buckling Load Factor 

 مقایسه وزنی -01

ذکر  50خلاصه در جدول  طوربهکننده انجام گردید که نتایج آن یتتقو 3و  4، 1های با در انتها یک مقایسه وزنی بین سازه

شود و این افزایش وزن در برخی مواقع ها بیشتر میکنندهتر شدن سطم مقطع، وزن تقویتمش   با بزرگ طوربهشده است. 

ها نندهکصمیم گرفت که تعداد تقویتها تتوان با در نظرگرفتن وزنمیباعث کاهش تحمل بار بحرانی خواهد بود. در برخی موارد 

با وزن سازه با   اًیتقرکیلوگرم(  11/1) 5کننده و لایه چینی اول و سطم مقطع چه تعداد باشد. برای مثال وزن سازه با دو تقویت

نده کنویتکیلوگرم( برابر است ولی بار بحرانی کمانش سازه با سه تق 76/1) 4کننده و لایه چینی سوم و سطم مقطع سه تقویت

 باشد.می 98/0کننده و لایه چینی اول برابر با بار بحرانی سازه با دو تقویت کهیدرحالباشد می 45/1برابر 

 کننده مختلفها با تعداد تقویتمقایسه وزنی سازه 01جدول 

2 Stiffeners-First Layup-Hat 

3 
2 Stiffeners-First Layup-Hat 

2 
2 Stiffeners-First Layup-Hat 

1 Model 

2.18 2.35 2.52 Weight (kg) 
3 Stiffeners-First Layup-Hat 

3 
3 Stiffeners-First Layup-Hat 

2 
3 Stiffeners-First Layup-Hat 

1 Model 

72.6 2.92 3.17 Weight (kg) 
4 Stiffeners-First Layup-Hat 

3 
4 Stiffeners-First Layup-Hat 

2 
4 Stiffeners-First Layup-Hat 

1 Model 

3.16 3.5 3.83 Weight (kg) 

 ارزیابی و صحت سنجی نتایج -00

 [15]سنجی و ارزیابی نتایج حاصل پرداخته خواهد شد. به منظور انجام صحت سنجی مطابق مرجع در این ب ش به صحت

ای نظر گرفته شده کننده تحت بار فشاری ل هعدد تقویت 3با  متریلیم 619در  149کامپوزیتی با ابعاد  شدهتیتقویک پنل 

کننده انت اب شده است. همچنین، لایه چینی پوسته و تقویت [15]ها مطابق مرجع کنندهاست. خواص و سطم مقطع تقویت

 آمده است.  55و خلاصه نتایج در جدول  شدهگرفتهزیر در نظر  صورتبهجهت انجام ارزیابی 

Stiffener: [-45º/0º/90º/-452º/45º/02º/902º/45º/0º/45º/-45º/45º]s 

Skin: [452º/02º/-45º/90º/02º/90º/- 45º/90º]s 

 انسیس و افزارنرمشود درصد کم تهییرات در نتایج و بروز خطا، با توجه به اختلاف محاس اتی دو که مشاهده می طورهمان

 یابیارز 55شکل  ده است.واقع ش دییتأنتایج با دقت قابل ق ولی در این ب ش، مورد  آباکوس، در حد معقولی بوده و صحت

 دهد.را نشان می پژوهش حاضر و 11مطابق مرجع  یاههینوع ت کنندهتیتقو

 [20]با مرجع  سهیپژوهش در مقا نیحاصل از ا جیخلاصه نتا 00جدول 

Buckling Load Factors 
Hat type J type T type Blade type  

 نتایج پژوهش 3.1725 3.166 3.2877 9.5963

 [15]نتایج مرجع  3.4 2.941 2.984 8.768

 درصد تهییرات 6.7- 7.7 10.2 9.4
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 پژوهش حاضر جی، ب( نتا22مطابق مرجع  جیالف(نتا یاغهینوع ت کنندهتیتقو یابیارز 00شکل 
 

 

 نتیجه گیری و پیشنهادات -02

عداد ها، تکنندهیسه میان انواع تقویتکامپوزیتی پرداخته شد. جهت انجام مقا شدهتیتقودر این پژوهش، به ارزیابی پنل 

کننده و سطم مقطع، در هر مرحله ثابت در نظر گرفته شد. در ابتدا جهت مش   شدن بهترین نوع های پوسته و تقویتلایه

ر ه افزار آباکوس انجام گردید و مش   شد که درکننده تکی و چندتایی در نرمکننده، آنالیز کمانشی در دو حالت تقویتتقویت

ها کنندهبیشترین پایداری را نس ت به سایر تقویت جهیدرنتشکل، بیشترین بار بحرانی را تحمل کرده و  Hatکننده دو حالت تقویت

لایه چینی و تعداد  ریتأث ازجملهدهد. در ادامه این پژوهش به بررسی خواص هندسی و غیر هندسی مهم از خود نشان می

کننده منت   های م تلف روی تقویتپرداخته شد. تعداد، ابعاد و لایه چینی ک پنل بال هواپیماها، در ارزیابی یکنندهتقویت

کننده از نوع کلاه شکل در حالت تکی و با لایه چینی نوع اول، نس ت به بررسی گردید. در این پژوهش نتیجه شد که تقویت

کند. همچنین این نوع کمانشی بیشتری را تحمل می، بار %35 ،ای شکلو تیهه %41 ،شکل J، %45شکل،  T کنندهتیتقو

 ،ای شکلو تیهه %68 ،شکل J، %67شکل،  T کنندهتیتقوبرای حالت چندتایی و لایه چینی نوع دوم، نس ت به  کنندهتیتقو

توان میوارد کند. در انتها نیز مقایسه وزنی بین حالات م تلف انجام گردید. در برخی م، بار کمانشی بیشتری را تحمل می%60

لایه  کننده وها چه تعداد باشد. برای مثال وزن سازه با دو تقویتکنندهها تصمیم گرفت که تعداد تقویتبا در نظرگرفتن وزن

برابر است، ولی بار بحرانی  4کننده و لایه چینی سوم و سطم مقطع با وزن سازه با سه تقویت  اًیتقر 5چینی اول و سطم مقطع 

 98/0کننده و لایه چینی اول برابر با بار بحرانی سازه با دو تقویت کهیدرحالباشد می 45/1کننده برابر با سه تقویتکمانش سازه 
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