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Abstract: Rotary blades used in many engineering structures are 

inherently and inevitably exposed to variable amplitude loads that cause 

fatigue and deterioration of their strength over time. In the present study, 

the fatigue behavior of a composite blade consisting of aluminum spar 

and composite laminate under the influence of variable amplitude 

aerodynamic loads has been evaluated. This evaluation has been based 

on the philosophy of safe life fatigue design. First, the loads acting on 

the blade have been extracted during different operating conditions. 

Then, by applying these loads to the FE model of the blade, the stress 

(or strain) components in metal and composite parts of the blade have 

been obtained. Finally, based on the stress (strain) components obtained 

for each of the model elements (in different flight conditions and rotation 

angles), the fatigue damage accumulation parameter of the aluminum 

spar and each of the equivalent layers of the composite shell have been 

calculated. The results have shown that the fatigue damage in both the 

aluminum spar and most of the composite layers is higher near the blade 

root, which is necessary to pay attention to in the design of this structure. 

In addition to the presented results, the methodology of this evaluation 

is also introduced. 
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 2 علی وجدانی 

 

ی دوارّ  رفتار خستگی پرهارزیابی  

کامپوزیتی تحت اثر بارهای دامنه 

  متغیر آیرودینامیکی 

 * علی وجدانی 

 ، قم، ایران دانشکده مهندسی مکانیک، دانشگاه صنعتی قم

 چکیده 

، به طور  ی مهندسیهاسازهاز   بسیاری در   به کار رفتههای دواّر  پره

بارهاذاتی و اجتناب ی دامنه متغیری قرار  ناپذیر، در معرض انواع 

آن استحکام  زوال  و  خستگی  موجب  زمان  طول  در  که  ها  دارند 

ی کامپوزیتی  ی حاضر، رفتار خستگی یک پرهمطالعهگردد. در  می

چندلای  و  آلومینیومی  اسپار  از  کامپوزیتیهمتشکل  اثر  ای  تحت   ،

بارهای دامنه متغیر آیرودینامیکی مورد ارزیابی قرار گرفته است.  

ی طراحی خستگی عمر ایمن  ی فلسفهاساس این ارزیابی، بر پایه

بوده است.   یّ شرایط کاری  ، بارهای وارد بر پره، در طابتدااستوار 

بر روی  ها  استخراج شده است. سپس با اعمال این بارگذاری  مختلف

اجزاء فلزی و    های تنش )یا کرنش( وارد برمولفه  مدل عددی پره،

های تنش  . در نهایت و بر اساس مولفهاندبدست آمدهکامپوزیتی پره  

المان از  هریک  برای  آمده  بدست  مدلها)کرنش(  )در شرایط    ی 

آسیب   تجمیع  پارامتر  میزان  مختلف(،  گردش  زوایای  و  پروازی 

ی  های معادل پوستهخستگی اسپار آلومینیومی پره و هریک از لایه

  است   بوده  ی آناند. نتایج نشان دهندهکامپوزیتی، محاسبه گردیده

های  آسیب خستگی هم در اسپار آلومینیومی و هم در اغلب لایه  که

پره،  کام ریشه  نزدیکی  در  در  پوزیتی،  است  که لازم  است  بیشتر 

داشت.    طراحی توجه  آن  به  قطعه  شده،  این  ارائه  نتایج  کنار  در 

 .متدولوژی انجام این ارزیابی نیز معرفی گردیده است

 هاکلید واژه

 .بارهای دامنه متغیر، آسیب، خستگی، ی کامپوزیتیپره

 1403/ 17/10: دریافت تاریخ

 31/01/1404: پذیرش تاریخ
  ac.irqut@vojdani.: مسئول نویسنده  *

 

 جدول علائم 

aL   :   بار آیرودینامیکی )بَرا( وارد بر پره 

ρ :    چگالی هوا 

a :   شیب منحنی بَرا 

c  :   وتر(chord )تور  پره ر 

Ω  :   سرعت دورانی رتور 

R :  دیسک )شعاع دوران( رتور  شعاع 

r  :    فاصله از مرکز دوران 

x :  𝑥 =
(𝑟−ℎ)

(𝑅−ℎ)
 ، فاصله بدون بعد نسبت به ریشه پره   

ψ:  ی گردش روتور زاویه 

h :  ره تا مرکز دوران رتور  فاصله ریشه پ 

𝑅̅  :  𝑅̅ = 𝑅 − ℎ  طول پره ، 

z :  𝑧 = 𝑟 − ℎ فاصله از ریشه پره ، 

θ :  ی زاویهpitch   پره 

λ :  نسبت جریان ورودی 

ia    : i =0,1,2 ضرایب فلپینگ ، 

ib :  i =1,2ضرایب فلپینگ ، 

𝜇 :   نسبت سرعت نوک 
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  مقدمه 1

های پرنده دارند. این  های دوّار کاربردهای متعددی در سازهپره 

ها در طول عمر سرویس خود تحت اثر بارگذاری متنوع، مانند  پره

متغیر آیرودینامیکی، گریز از مرکز و وزن قرار دارند.    بارهای دامنه

ارزیابی   این قطعات،  به  پیوسته  نوسانی  بارهای  اعمال  به  توجه  با 

آن سازهرفتار خستگی  از سلامت  اطمینان  در  ها جهت  و  پره  ای 

 ناپذیر است.  ی پرنده، ضرورتی اجتنابنتیجه کارکرد ایمن کل سازه

پره روتور  مانند    هاسازهشرایط حقیقی بارگذاری در بسیاری از  

بارگذاری خستگی  یک سازه پرنده یا   بادی به صورت  پره توربین 

در بسیاری از موارد بارگذاری، یک    .[4-1]  باشدی متغیر میدامنه

سیستم   در  محوره  چند  تنش  مادهمیدان  اصلی  ی  مختصات 

گردد  کامپوزیتی، حتی در الگوهای بارگذاری تک محوره ایجاد می

  که دلیل آن ناشی از خاصیت غیرایزوتروپی مواد کامپوزیتی است

ر( در آزمایشگاه، راهی  )دامنه متغی  1های بارگذاری طیفیتست  .]5[

شبیه تجربه  برای  عملکرد  حقیقیِ  شرایط  در  ماده  آنچه  سازی 

کند را با امکان کنترل سایر تأثیرات مانند رطوبت و دما مهیا  می

ی متغیر در  های دامنههایی از این نوع بارگذاریمثال.  نموده است

 .   ارائه گردیده است  [6]مرجع 

عمرمدل بینی  پیش  کامپوزیت  خستگی  های  های  برای 

ی تقریباً هر خصوصیت تصور شدنی از این مواد،  چندلایه ای بر پایه

توسعه پیدا کرده است. خصوصیات مکانیکی مهندسی مانند سفتی  

در   باقیمانده  مقاومت  و  دمپینگ  طبیعی،  فرکانس  نرمی،  یا  و 

جدایی  ترک،  چگالی  مانند  میکرومکانیکی  و    2کنار ِخصوصیات 

جدایش  3خروج  و  ماتریس،  از  لایه  الیاف  توسعه  ایبین  برای   ،

دیگری  های  اند. مدلی پیش بینی عمر به کار گرفته شدههامدل

های ساده خستگی  ی خصوصیات تعیین شده توسط تستنیز برپایه

ی  های چندلایه ای و آنالیزهای آماری استنتاج شدهبرای کامپوزیت

بیشتر از مواد، استوار هستند. برخی محققین نیز مکانیک شکست  

مانند   ایزوتروپ  مواد  برای  مناسب  متدی  که  را  خطی  الاستیک 

 
1  Spectrum Loading 
2  Debonding 

ها به  فلزات درنظر گرفته شده را برای آنالیز خستگی در کامپوزیت

نظر از تلاشکار گرفته بر روی توسعه  اند. صرف  های صرف شده 

محققان نتایج    بسیاری ازهای قابل اطمینان و پیچیدگی مدل،  مدل

ماینر  توسط  شده  ارائه  خطی  و  ساده  مدل  با  را  خود   4مطالعات 

  .[7]  ندکنمقایسه می

مطالعه پرهدر  یک  خستگی  رفتار  حاضر،  کامپوزیتی  ی  ی 

چندلای  و  آلومینیومی  اسپار  از  کامپوزیتیهمتشکل  )تصویر    ای 

آیرودینامیکی  (1  شکل   شماتیک  متغیر  دامنه  بارهای  اثر  تحت   ،

ی  ی فلسفهمورد ارزیابی قرار گرفته است. اساس این ارزیابی، بر پایه

در گام اوّل، بارهای  است.    استوار بودهطراحی خستگی عمر ایمن  

ی پرنده استخراج  وارد بر پره، در طیّ شرایط کاری مختلف سازه

اعمال   با  بارگذاریشده است. سپس  از  این  حالت    220ها )بیش 

محدود   المان  افزار  نرم  در  پره  عددی  مدل  روی  بر  مختلف( 

ANSYS  ،های اجزاء فلزی  های تنش )یا کرنش( وارد بر المانمولفه

در    اند.های مختلف( استخراج گردیدهو کامپوزیتی پره )در حالت

های تنش )کرنش( بدست آمده برای هریک  نهایت و بر اساس مولفه

المان میزان  از  مختلف(،  گردش  زوایای  و  پروازی  شرایط  )در  ها 

المان از  یک  هر  خستگی  آسیب  تجمیع    سپاراهای  پارامتر 

از لایه و هریک  پره  المانآلومینیومی  تمامی  های  های معادل در 

محاسبه    MATLABافزار  ی کامپوزیتی، با کد نویسی در نرمپوسته

و  .  اندگردیده فلزی  اجزاء  خستگی  آسیب  توزیع  ترتیب  بدین 

ی پرنده  سازهساعت پروازی    1000کامپوزیتی در سراسر پره پس از  

پژوهش حاضر دربرگیرنده.  است  استخراج گردیده توزیع  نتایج  ی 

لایه و  آلومینیومی  اسپار  در  خستگی  پوستهآسیب  ی  های 

آسیب    که  ی آن است نتایج نشان دهندهبوده است.    کامپوزیتی پره 

لایه اغلب  در  هم  و  آلومینیومی  اسپار  در  هم  های  خستگی 

احتساب  کامپوزیتی، در نزدیکی ریشه پره، بیشتر است. به علاوه،  

می مقاومت  و/یا  بار  در  متفاوت  اطمینان  تاثیر  ضرایب  تواند 

باشد.ملاحظهقابل نتایج آسیب پره داشته  بر  ی حاضر،  مطالعه  ای 

3  Pull-out 
4  Miner 



 4 علی وجدانی 

 

لازم  و    باشد می  های دواّر ای بر ارزیابی خستگی اینچنین پرهمقدمه

      . تر مورد توجه قرار گیردطور عمیقاست تا در مطالعات آتی به 

 

 

)دور از  دوار مورد مطالعهی پره  مقطعی ازتصویر شماتیک  -1 شکل

 ریشه پره(  

 آیرودینامیک مسئله   2

، بارهای اعمالی بر  ی پرندهسازهدر حین حرکت رو به جلوی  

درجه تغییر می کند. برای    360روی پره، با چرخش پره در طول  

به دو دسته  سهولت در تحلیل، می بر پره را  اعمالی  بارهای  توان 

تقسیم بندی نمود. بارهایی که به صورت قائم اعمال می شوند و  

 . [8] ندبارهایی که به صورت افقی بر پره وارد می شو

 بارهای قائم وارد بر پره شامل موارد زیر است:

 .  aLبار آیرودینامیکی،  -

 .wLوزن پره،   -

 .iLهای قائم، بار اینرسی نرمال، ناشی از شتاب -

آیرودینامیکی،   - و  daLدمپینگ  خمیدگی  از  ناشی   .

 فلپینگ پره.

 . dsLدمپینگ سازه ای پره،   -

به علت مقادیر کم بارهای دمپینگ سازه ای و وزن پره، می  

حاضر، وزن پره در   مطالعهها صرف نظر کرد. هرچند در توان از آن

، نیروی گریز از مرکز  نیز  بار افقی  ها در نظر گرفته شده است.تحلیل

سرعت زاویه    Ωشود. منظور از نوشته می   F2Ωاست که به صورت 

پارامتر   است.  رتور  )تا    Fای  فاصله  با حاصلضرب جرم در  مرتبط 

مقاومت   با  بالا،  در  ارائه شده  بارهای  ترکیب  است.  دوران(  محور 

 گیرد. ( در تعادل قرار میsMای پره )خمشی سازه

ی پرنده در طی ماموریت خود، در شرایط مختلفی مانند  سازه

... قرار  گیری، پرواز مستقیم،  تاکسی، صعود، اوج چرخش، فرود و 

دارد. به ازای هریک از این حالات لازم است بار آیرودینامیکی برَا  

وارد بر پره در طول پره استخراج شود. به علاوه باید توجه داشت  

بار تغییر میکه با تغییر زاویه داشتن    باکند.  ی چرخش پره، این 

توزیع بار برَای واحد طول وارد بر پره در  توان  می،  پارامترهای پره

مختلف   پروازی  راسازهحالات  پرنده  زاویه    ی  از  تابعی  به صورت 

 آورد:( بدست x( و فاصله بدون بعد از ریشه پره )𝜓گردش رتور ) 

𝑑𝐿𝑎 𝑑𝑟⁄ = 𝐴1 + [𝐴2 sin 𝜓 + 𝐴3 cos 𝜓] +

[𝐴4 sin 2𝜓 + 𝐴5 cos 2𝜓]                             (1 )  

      

بالا،  در رابطه مرجع  ارائه شده در  از روابط    𝐴5تا    𝐴1های  ترمی 

 یابی هستند.دست قابل  [9]

 ترم پایای بار آیرودینامیکی:

𝐴1 =  
1

2
 𝜌𝑎𝑐𝛺2𝑅2(𝜃𝑥2 + 𝜆𝑥 + 𝜇2𝜃 2⁄ + 𝜇2𝑏2 4⁄ )                                                  

            (2)           

 هارمونیک اول: های ترم

𝐴2 =  
1

2
 𝜌𝑎𝑐𝛺2𝑅2(−𝑎1𝑥2 + 2𝜇𝜃𝑥 + 𝜇𝜆 + 𝜇2𝑎1 4⁄ −

𝜇𝑏2𝑥 2⁄ )                                            (3 )    

                       

𝐴3 =  
1

2
 𝜌𝑎𝑐𝛺2𝑅2(𝑏1𝑥2 − 𝜇𝑎0𝑥 + 𝜇2𝑏1 4⁄ −

𝜇𝑎2𝑥 4⁄ )                                              (4 )        

 های هارمونیک دوم: ترم

𝐴4 =  
1

2
 𝜌𝑎𝑐𝛺2𝑅2(−2𝑎2𝑥2 + 𝜇𝑏1𝑥 − 𝜇2𝑎0 2⁄ )                                                        

          (5)                      

𝐴5 =  
1

2
 𝜌𝑎𝑐𝛺2𝑅2(2𝑏2𝑥2 + 𝜇𝑎1𝑥 − 𝜇2𝜃 2⁄ )                                                            

          (6)                        

اند.  معرفی و ارائه شده  [9]  در مرجع  ibو    iaضرایب فلپینگ  

با   حرکت فلپینگ پره را می توان براساس ترم های هارمونیک و 
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، در حقیقت تنها تعداد  این رابطهدر    .بیان کرد  (7)استفاده از رابطه  

ها )ضرایب فلپینگ( برای نشان دادن حرکت فلپینگ  کمی از ترم

مرتبه با  ترمپره  است.  لازم  دقت  از  بالایی    1bو    0a  ،1aهای  ی 

حدود   دقت  با  را  حقیقی  فلپینگ  حرکت  ارائه    1معمولاً  درجه 

واردمی و  را  کنند  دقت  سوم،  و  دوم  هارمونیک  های  ترم  کردن 

  2a ،2bهای  حاضر ترمپژوهش . بنابراین در [10]افزایش می دهد 

 اند. های بعدی برابر صفر در نظر گرفته شدهو ترم

𝛽 =  𝑎0 − 𝑎1 cos 𝜓 − 𝑏1 sin 𝜓 − 𝑎2 cos 2𝜓 −

𝑏2 sin 2𝜓 − ⋯                         (7 )                  

ها  ی بالا، در حقیقت تنها تعداد کمی از ترمدر رابطه   

ی  )ضرایب فلپینگ( برای نشان دادن حرکت فلپینگ پره با مرتبه

 معمولاً حرکت  b1 و a0 ،a1بالایی از دقت لازم است. ترمهای  

کنند و  درجه ارائه می 1فلپینگ حقیقی را با دقت حدود 

  دهدهای هارمونیک دوم و سوم، دقت را افزایش میکردن ترموارد

 و ترمهای  a2 ،b2[. بنابراین در پژوهش  حاضر ترمهای 10]

  [11] اند. هرچند در مرجع بعدی برابر صفر در نظر گرفته شده

 برابر  seesaw  برای سیستم پره با ساختار a2 ،b2نیز، ترمهای 

توزیع ترم هارمونیک دوم،   2 شکلدر صفر بدست آمده است. 

 نشان داده شده است.  

 

 [10] ترم هارمونیک دوم )کسینوسی( در حرکت فلپینگ پره  -2 شکل

 
5 Built-in coning angle 

به صورت زیر تعریف    [10]در مرجع    1bو    0a  ،1aهای  ترم

 شده اند:

𝑎0 =
1

2
𝛾 [

𝜃

4
(1 + 𝜇2) +

𝜆

3
] −

𝑀𝑤

𝐼1Ω2
                  (8)                                                   

                   

𝑎1 =
𝜇(

8

3
𝜃+2𝜆)

1−
1

2
𝜇2

                                               (9)                                                      

           

𝑏1 =
4𝜇𝑎0

3(1+
1

2
𝜇2)

                                                   (10 )                                     

                      

معرفی    [10]( در مرجع  8پارامترهای به کار رفته در رابطه )

( برای  11اند. با توجه به پیچیدگی نسبی این رابطه، از رابطه )شده

  seesawو برای سیستم پره با ساختار    [11])که در مرجع    0aترم  

در   شده(  می  یمقالهارائه  استفاده  رابطهدر  شود.  حاضر     𝛽𝑏  این 

است که در ساختار سیستم رتور وجود    5بیانگر زاویه مخروطی اولیه 

(  seesaw)در سیستم پره با ساختار    3  شکل  دارد. این زاویه در

است. داده شده  در    ترتیببدین  نشان  وارد شده  فلپینگ  ضرایب 

 آیند. بدست می( 6تا  2 روابط بار آیرودینامیکی )روابط

 𝑎0 = 𝛽𝑏                                                           (11)                                                       

          

 در 

، به ازای چهار حالت مختلف پروازی؛ تورزیع بار بَرای  4  شکل

های طولی  واحد طول پره، در زوایای مختلف گردش و در موقعیت

، توزیع  5  شکلی پره، ارائه شده است. در  مختلف نسبت به ریشه

پروازی مختلف   برای حالات  پره،  نوک  واحد طول( در  )بر  بَرا  بار 

نشان داده شده است.      همانطور که در این شکل مشاهده می  

درجه پره، توزیع بار بَرا )بر واحد طول    360گردد در یک گردش  

کند. به این معنا که در یک  پره( به صورت دامنه متغیر تغییر می
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ی بار نوسانی وارد بر هر مقطع  گردش پره، مقدار متوسط و دامنه

)با مقدار   نوسانی یکنواخت  بار  کلی  به طور  و  متغیر است  پره  از 

متوسط و دامنه ثابت( مشاهده نمی گردد. بنابراین با گردش مداوم  

بر پره   بار خستگی دامنه متغیر،  پره در هریک از حالات پروازی، 

می بایست  تحمیل  می  پره،  خستگی  رفتار  ارزیابی  برای  و  گردد 

 ماهیت دامنه متغیر بودن بار بَرای وارد بر پره در نظر گرفته شود. 

 seesaw [11]زاویه مخروطی اولیه سیستم پره  -3 شکل

 

 

 
 

 
 

 توزیع بار برَا بر واحد طول پره، به ازای حالات پروازی مختلف -4 شکل

 

 
، برای حالات پروازی برَا )بر واحد طول( در نوک پره  توزیع بار -5 شکل

 مختلف

 

بر واحد طول )در قسمت قبل،   برَا  بار  ( برای  zd/adLتوزیع 

( و  𝜓حالت های پروازی مختلف به صورت تابعی از زاویه گردش ) 

( بدست آمد. لیکن برای اعمال بار بَرا در مدل  zفاصله از ریشه پره )

بایست توزیع بار بَرا به صورت بار وارد بر سطح  میالمان محدود،  

 پره )بار بر واحد سطح یا به بیان دیگر، فشار منفی( استخراج شود.

یک نمونه از توزیع بار برَا بر واحد سطح اعمال شده بر    ، 6  شکل در  

پره محدود  المان  مدل  نرم  روی  )محیط    ANSYSافزار  در 

Mechanical APDL)  .نشان داده شده است ، 
 

 
دل المان محدود  زیع بار برَا بر واحد سطح در متو یک نمونه از -6 شکل

 ANSYSدر نرم افزار  پره 

 ارزیابی رفتار خستگی پره  3

مختلف  از   بارهای  پرهمیان  بر  )در جهت  وارد  وزن  بار  سه   ،

قائم(، بار آیرودینامیکی برَا )در جهت قائم( و بار گریز از مرکز )در  

مولفه عنوان  به  افقی(  اصلیجهت  بار  قرار    های  احتساب  مورد 
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اند و از اثر سایر بارها صرف نظر شده است. پره در طیُ شرایط  گرفته

ی پرنده، تحت اثر دو نوع بارگذاری نوسانی )خستگی(  سرویسِ سازه

 قرار دارد:

برَا )در هر حالت    آیرودینامیکی  ناشی از تغییرات بار  ( بار نوسانی1

 پروازی( 

ناشی از تغییرات شرایط پروازی )دور رتور و سرعت    ( بار نوسانی2

 (   ی سازه پرندهرو به جلو

اند. بر  ی فوق، مدّ نظر قرار گرفتههر دو مولفهدر این مطالعه،  

این اساس، تحت اثر بارهای دامنه متغیر خستگی، آسیب خستگی  

ی طراحی عمر ایمن،  وارد بر پره )در سرتاسر آن( بر مبنای فلسفه

های متعدد المان محدود )در نرم  سازیو با استفاده از نتایج شبیه

ی پرنده، استخراج  ( به ازای عمر سرویس کاری سازهANSYSافزار  

محاسبه در  است.  رابطهگردیده  از  آسیب،  تجمعی  پارامتر  ی  ی 

مختلف  -ماینر مراحل  ادامه  در  است.  شده  گرفته  بهره  پالمگرن 

 گردد:ارزیابی رفتار خستگی پره در پژوهش حاضر، ارائه می

 

 مدلسازی المان محدود   -1-3

، شامل تیر اصلی آلومینیومی، ی مدّ نظر، از سه بخش اصلیپره

ی  پوسته.  فومی تشکیل شده استی  پوسته کامپوزیتی و پرکننده

کامپوزیت از  متشکل  و  پره  شیشه/اپوکسی  الیاف  های 

المانباشد.  گرافیت/اپوکسی می آلومینیومی و فوم برای  تیر  بندی 

 Mechanical APDLفضای  ی رتور دردر مدل المان محدود پره

ای )در نزدیکی  گره  4های هرمی  از المان  ANSYS 14.5نرم افزار  

مش با  پره  المانریشه  و  نامنظم(  مکعبی  بندی  حجمی    8های 

)در قسمتگره با مشای  و  پره  از ریشه  بندی منظم(  های دورتر 

های  بندی پوسته کامپوزیتی نیز الماناستفاده شده است. برای مش

اند. همچنین به منظور اعمال  ای به کار گرفته شدهگره  4ای  پوسته

سطحی در سطح روئین پره )در    های بار برَا بر سطح پره، از المان

بندی نوعی  المان 7 شکلم( استفاده گردیده است. در  قسمت منظ

تیر آلومینیومی و هسته فومی در نزدیکی ریشه پره نشان داده شده  

 است. 

 

 
)سمت راست(   المان بندی نوعی تیر آلومینیومی و هسته فومی -7 شکل

 هدر نزدیکی ریشه پر و پوسته کامپوزیتی )سمت چپ(،

 

 شرایط مرزی و بارگذاری  -2-3

  که تنها تحلیل خستگی پره حاضر با توجه به این  ی مطالعهدر  

نظر   هاب  مدّ  قسمت  است،  شده  بوده  مدلسازی  تقریبی  طور  به 

با    است. هاب  به  پره  اتصال  محل  در  پیچی  اتصالات  مدلسازی 

مواجه پیچیدگی تماسی    بوده  هایی  سطوح  معرفی  ضرورت  است. 

های غیرخطی ناشی از مدلسازی  بین اجزاء مختلف اتصال و تحلیل

حاضر،    پژوهشهاست. بنابراین در  ی این پیچیدگیتماس، از جمله

تماس(،   سطوح  مدلسازی  )و  پیچی  اتصالات  مدلسازی  جای  به 

ی هاب و پره به صورت به هم چسبیده و یکپارچه فرض  مجموعه

بنابراین، هرچند نتایج بدست آمده در محل اتصالات با    شده است.

می  خطا  اتصالات،  نواحی  از  دور  لیکن  است؛  نتایج  مواجه  توان 

 حاصله را قابل قبول دانست.  

نحوه8  شکلدر   و ،  پره  ریشه  و  هاب  اجزاء  بندی  مش    ی 

چگونگی یکپارچه فرض کردن اجزاء مختلف )یکسان در    همچنین،
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شده   داده  نشان  متفاوت(  اجزاء  در  مشترک  نودهای  گرفتن  نظر 

در رابطه با بارگذاری وارد بر پره نیز نکاتی در بخش قبل ارائه    است.

)به    استاتیکی  تحلیل غیرخطی  225با اجرای    گردید. در مجموع

  25  ، در زوایای گردش متفاوتگانه  9  ازای حالات پروازی مختلف 

با کدنویسی    و استخراج نتایج حاصله؛   ANSYSنرم افزار    ( در گانه

افزار   نرم  در    MATLABدر  تنش/کرنش  متغیر  دامنه  طیف 

ازای  های مدل المان محدود، در هریک از حالات پروازی و به  المان

زوایای گردش مختلف استخراج گردیده است. بدین ترتیب امکان  

 گردد. ارزیابی آسیب هر المان از مدل میسر می

 

 
   ANSYSی پره و هاب در مدل نرم افزار مش بندی مجموعه -8 شکل

 

 متدولوژی تحلیل خستگی اجزاء پره -3-3

حاضر بر    ی مطالعهمتدولوژی ارزیابی خستگی به کار رفته در  

ی فلسفه طراحی خستگی عمر ایمن استوار است. بر مبنای این  پایه

مولفهفلسفه متغیر  دامنه  به طیف  توجه  با  تنش  های  ی طراحی، 

المان بر  اعمالی  تجمیع  )کرنش(  پارامتر  از  مقدار  یک  پره،  های 

بر روش ماینر المان-آسیب )استوار  از  برای هریک  های  پالمگرن( 

گردد. بدین  پره )اعم از اجزاء کامپوزیتی یا آلومینیومی( حاصل می

توان نگرشی نسبت به رفتار خستگی پره حاصل نمود.  ترتیب می

های زیر خلاصه  توان در گامکلیت متدولوژی ارزیابی خستگی را می

 :نمود

 
6 Rainflow 

در   محاسبه (1 )کرنش(  تنش  متغیر  دامنه  طیف  ی 

المان از  لایه  هر  در  پره،  طولی  محور  های  راستای 

 کامپوزیتی و در هر المان آلومینیومی 

ها و به منظور استخراج میزان  های بعدی برای هر یک از المانگام 

 گیرد.پارامتر تجمیع آسیب بر روی آن المان انجام می

)کرنش(   (2 تنش  متغیر  دامنه  طیف  سیکل  شمارش 

بارش  جریان  روش  از  استفاده  با  آمده،  و 6بدست 

مقادیر   )i(meanσ  ،aσاستخراج  سیکل  تعداد  و   )in  )

با هرمولفه از  i(meanσ  ،aσی  مرتبط    meanσ(. مقصود 

باشد.  بیانگر دامنه تنش می  aσمیزان تنش متوسط و  

i  ی  نشان دهندهi    امین بلوک دامنه ثابت تنش )پس

از شمارش سیکل( با مقدار دامنه تنش و تنش متوسط  

i(meanσ ،aσ( است )9 شکل.) 

 

 کاربرد یک متد شمارش سیکلنمای شماتیک از  -9 شکل

 

)محاسبه (3 تحمل  قابل  سیکل  تعداد  شرایط  iNی  در   )

( با توجه به پارامترها و مشخصات  meanσ  ،aσ)iتنشی  

 ماده
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شرایط   (4 از  هریک  به  مربوط  آسیب  ضریب  محاسبه 

𝑛𝑖( که برابر است با:   meanσ ،aσ)iتنشی 

𝑁𝑖
 

ماینر  محاسبه (5 کلی  آسیب  تجمیع  پالمگرن  -پارامتر 

المان برای  )و  المان  هر  هر  برای  در  کامپوزیتی،  های 

 : زیر لایه(، با استفاده از رابطه

𝐷 = ∑ 𝐶𝑦𝑐𝑙𝑒 𝑅𝑎𝑡𝑖𝑜 = ∑
𝑛𝑖

𝑁𝑖
𝑖                (12)                                                   

             

رفتار   (6 اساس  ارزیابی  بر  پره  مختلف  نواحی  خستگی 

المان برای  شده  استخراج  آسیب  پارامتر  های  مقادیر 

 مدل المان محدود 

 

استفاده   MATLABسازی روند فوق، از نرم افزار  برای پیاده 

روند ارزیابی رفتار خستگی پره در این نرم  فلوچارت شده است. 

  ، درافزار

 نشان داده شده است.  10 شکل

پوسته و  آلومینیومی  اسپار  خستگی  تحلیل  ی متدلوژی 

کامپوزیتی به کاررفته در این روند )فلوچارت(؛ در ادامه به اختصار  

 توضیح داده شده است.

 

 
7 Fully reversed 

 
 

افزار  فلوچارت روند ارزیابی رفتار خستگی پره در نرم -10 شکل
MATLAB 

اسپار  1-1-1 خستگی  تحلیل  متدلوژی 

 آلومینیومی

محاسبه )برای  تحمل  قابل  سیکل  تعداد  شرایط  iNی  در   )

میi(meanσ  ،aσتنشی   رابطه(،  از  به  بایست  توجه  با  مناسب  ای 

آلومینیوم مشخصات  و  اسپار    پارامترها  در  استفاده  مورد  آلیاژی 

سری   از  خاص  کرد.  (6000)آلیاژی  مرجع    استفاده    [12]در 

آلومینیومداده خستگی  نظر   های  مدّ  مختلف    آلیاژی  منابع  از 

برای این    S-Nها یک رابطه آوری گردیده است تا براساس آنجمع

( گردد  ارائه  آلومینیوم  داده11  شکلنوع  این  به  (.  مربوط  ها 

)تنش متوسط صفر(    7های با بارگذاری کاملاً معکوس شونده تست
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ها دیده نشده است. در  هستند و اثر تنش متوسط غیر صفر در آن

  های خستگی آلومینیوماین مرجع برای تطبیق یک منحنی به داده

 از ساختار معادله زیر استفاده شده است.  آلیاژی مدّنظر

𝑆 =
𝐸

4√𝑁
 ln (

100

100−𝐴
) + 𝐵                                     (13)  

                                                                      

 ی فوق: در رابطه

E مدول الاستیسیته : 

N :  تعداد سیکل های تا خرابی 

S  حاصلضرب دامنه کرنش در مدول الاستیسیته : 

     A     وB  دادهثابت و  معادله  تطبیق  برای  که  هستند  ها  هایی 

برابر با حاصلضرب دامنه    Sگردند. باید توجه داشت که  انتخاب می

کرنش در مدول الاستیسیته بوده و بیانگر تنش محلی در یک سازه  

کند. هرچند،  است که به طور اسمی، به صورت الاستیک رفتار می

ی الاستیک، دیگر این مقدار بیانگر مقدار تنش  با تجاوز از محدوده

حاضر و به منظور تحلیل خستگی پره    یمقالهباشد. در  واقعی نمی

در راستای طولی پره جایگزین مقدار    تنش، مقدار دامنه  دوّاررتور  

S .حاصلضرب دامنه کرنش در مدول الاستیسیته( شده است( 

 
های خستگی کاملاً معکوس شونده برای آلومینیوم  داده  -11 شکل

 [ 12]ها و تطبیق یک منحنی با آن 6000آلیاژی خاص از سری 

به عنوان    Aتوان با درنظر گرفتن  به عنوان اولین تخمین، می     

به صورت حدّ   B( و RAدرصد کاهش سطح در یک تست کشش )

 (، خصوصیات خستگی را برآورد کرد. eSدوام )

  آلیاژی مدّ نظر   های خستگی آلومینیوممعادله انطباق به داده     

به    Bو    Aارائه شده است. بر اساس مقدار ثوابت    [12]در مرجع  

الاستیسیته  مدول  مقدار  با جایگذاری  و  معادله  این  در  رفته  کار 

  پژوهش )آلومینیوم به کار رفته در    MPa 69637آلومینیوم برابر با  

)رابطه   آلومینیوم  خستگی  رفتار  معادله  پروژه  S-Nحاضر(،  در   )

 حاضر به صورت زیر حاصل می گردد:

𝑆 =
14623.4

√𝑁
+ 96.5 MPa                                   (14)                                                                      

         

در رابطه فوق تنش متوسط درنظر گرفته نشده )تنش متوسط       

برابر با مقدار دامنه تنش لحاظ گردیده است. با استفاده   Sصفر( و 

( را به ازای یک  Nی بالا می توان تعداد سیکل تا خرابی )از رابطه

( الاستیک  تنش  معکوس  Sدامنه  کاملاً  بارگذاری  شرایط  در  و   )

 شونده )تنش متوسط صفر( بدست آورد.    

از   توان  می  غیر صفر،  متوسط  تنش  اثر  گرفتن  درنظر  برای 

. در صورتی که به  [13]ی گودمن اصلاح شده استفاده کرد  رابطه

، مقاومت خستگی )دامنه( در شرایط کاملاً  fNازای تعداد سیکل  

باشد، آنگاه بر اساس    NfSمعکوس شونده )تنش متوسط صفر( برابر 

ی گودمن، در حضور تنش متوسط )در همان تعداد سیکل  رابطه

fNی زیر برقرار است. ( رابطه 
𝑆a

𝑆Nf
+

𝑆m

𝑆u
= 1                                                        (15)                                                                 

           

، مقدار متوسط تنش و  𝑆m،  دامنه تنش،  𝑆aی فوق  در رابطه     

𝑆u  بیانگر مقاومت تسلیم ماده است. در این رابطه مقدار مقاومت ،

)در شرایط کاملاً معکوس شونده( با استفاده از معادله    NfSخستگی،  

 گردد.مرتبط می fNبا تعداد سیکل تا شکست،    (14)

با توجه به این حقیقت که تنش متوسط فشاری در عمرهای       

تواند براحتی به  شده میطولانی مفید است، معادله گودمن اصلاح

در   شود.  داده  تعمیم  فشاری  متوسط  تنش    12  شکل ناحیه 

ثابت که مولفهدیاگرام با هم    𝑆mو    𝑆aهای  های عمر خستگی  را 

کند، به صورت شماتیک نشان داده شده است. در این  مرتبط می

در شرایط کاملاً    fN، مقاومت خستگی در تعداد سیکل  NfSشکل  

𝑆m معکوس شونده ) = 01, -=  R  است و )fS ی حدّ  نشان دهنده
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در شرایط کاملاً معکوس شونده )مرتبط با طول عمر بالا    8خستگی

 باشد.  سیکل( می 610-810مانند 

 
 [13]دیاگرام های عمر ثابت به همراه دو خط معیار تسلیم   -12 شکل

فوق مطالب  به  توجه  دیگر  با  تکمیلی  مباحث  تحلیل  و  در   ،

آلومینیومی پره بارگذاری  رفتار خستگی قسمت  اثر  ی رتور تحت 

 دامنه متغیر، موارد زیر در نظر گرفته شده است.

ای از  توان به مجموعهیک بارگذاری دامنه متغیر را می -

دامنه  سیکل با  بارگذاری  این  های  کرد.  تفکیک  ثابت 

فرآیندهای شمارش سیکل )مانند   از  با استفاده  عمل 

 گیرد.روش جریان بارش( صورت می

رفتار خستگی قسمت آلومینیومی پره، با ارزیابی رفتار   -

 گیرد.های آن انجام میخستگی تک تک المان

ی رتور در  های مختلف وارد بر پرهبا اعمال بارگذاری  -

)در   تنش  متغیر  دامنه  طیف  محدود،  المان  مدل 

های آلومینیومی راستای طولی پره( برای تمامی المان

می استخراج  پروازی  حالت  هر  در  سایر  پره  از  گردد. 

و  مولفه شده  نظر  صرف  جهات(  سایر  )در  تنش  های 

تنش در   عنوان مولفه  به  پره  تنش در راستای طولی 

می لحاظ  پره  خستگی  دیگر  ارزیابی  بیان  به  شود. 

 مسئله با یک مسئله تک محوره معادل گردیده است.   

در هر المان آلومینیومی، پس از شمارش سیکل و به   -

ازای هر بلوک بارگذاری دامنه ثابت )برای مثال بلوک  

i    ام با تنش متوسط و دامنه تنشi(meanσ  ،aσ  و با )

از    inتعداد   استفاده  با  تسلیم  معیار  روابط  سیکل(، 

 
8 Fatigue limit 

)مرجع   می(  [13]مربوطه  صورت  بررسی  در  شود. 

تجاوز از معیار تسلیم )حداقل در یک بلوک بارگذاری(،  

 شود.  آن المان به عنوان المان آسیب دیده شناخته می

در هر المان و به ازای هر بلوک بارگذاری دامنه ثابت   -

)پس از شمارش سیکل( در صورت عدم تجاوز از معیار  

تسلیم، در صورتی که دامنه تنش )در آن بلوک( کمتر  

از حدّ دوام خستگی باشد، آسیب خستگی المان در آن  

برابر   بارگذاری  حد  صفر  بلوک  میشود.  گرفته  درنظر 

ام و    i( در بلوک  14دوام خستگی )با توجه به رابطه  

با   برابر  متوسط  تنش  حضور  10×1696.5) ×-در 

)uS/i)meanσ( .در نظر گرفته شده است 

برای هر المان، در صورت عدم تجاوز از معیار تسلیم   -

بلوک تمامی  در  )در  ثابت(؛  دامنه  با  بارگذاری  های 

بلوک از  )مانند  هریک  ثابت  دامنه  با  بارگذاری  های 

ام(، )بدون شرط اضافی در مدل دوم و با شرط   iبلوک  

اساس   بر  بلوک  آسیب خستگی  مقدار  بودن  غیرصفر 

سیکل تعداد  قبل(،  پاراگراف  تحمل  شرط  قابل  های 

(iN  به ازای مقدار تنش متوسط و دامنه تنش بلوک )

i(meanσ  ،aσ( با استفاده از روابط )محاسبه  15( و ) 14 )

سیکلمی تعداد  داشتن  با  آن  شود.  در  اعمالی  های 

( صورت  inبلوک  به  خستگی  جزئی  آسیب  پارامتر   ،)

𝑛𝑖کسر  

𝑁𝑖
بدست آمده و در نهایت به ازای کل بارگذاری     

های دامنه  دامنه متغیر وارد بر آن المان )تمامی بلوک

ثابت( میزان آسیب خستگی المان مورد نظر با جمع  

∑ی   ها )با استفاده از رابطهآسیب بلوک
𝑛𝑖

𝑁𝑖
𝑖    و درنظر

آسیب بلوکگرفتن  برخی  احتمالی  صفر  ها(  های 

گردد. در صورت تجاوز این مقدار از عدد  محاسبه می

شناخته   دیده  آسیب  المان  عنوان  به  المان  آن  یک، 

 شود.می

 



 12 علی وجدانی 

 

 متدلوژی تحلیل خستگی کامپوزیت  2-1-1

پره کامپوزیتی  اجزاء  خستگی  تحلیل  در  متدولوژی  رتور  ی 

انتخاب    9GL  [14]حاضر، بر اساس روابط ارائه شده توسط    ژوهشپ

یک   واقع  در  دستورالعمل  این  است.  گواهی  "شده  برای  راهنما 

بادیتوربین فنی    " های  مختلف  موضوعات  برگیرنده  در  که  است 

باشد. در قسمتی از فصل پنجم این  های بادی میمرتبط با توربین

 10FRPهای  مرجع، مطالبی پیرامون ارزیابی مقاومت در کامپوزیت

ی پره توربین بادی عمدتاً  ارائه گردیده است. از آنجایی که پوسته

پیش رو نیز برای    یمطالعهاز مواد کامپوزیتی ساخته شده است، در  

ی رتور، از روابط ارائه شده  ی کامپوزیتی پرهتحلیل خستگی پوسته

در  بر اساس این دستورالعمل،    استفاده شده است.   GLدر راهنمای  

روابط مربوط به تحلیل خستگی کامپوزیت، ضرایب اطمینان جزئی  

Maγ    مرتبط با مقاومت(term-short  و )Mbγ    )مرتبط با خستگی(

با ضرب ضریب اطمینان    شود.مشاهده می هریک از این ضرایب، 

. ضرایب  ( بدست می آیندx=a,b)  𝐶ixدر ضرایب کاهش    M0γجزئی  

تاثیر عوامل مختلفی همچون دما، پیرشوندگی و ساختار   کاهش، 

 گیرند.  جهته، پارچه بافته شده و ...( را درنظر میکامپوزیت )تک

  S/Nی منحنی  بر پایه  FRPتحلیل خستگی اجزاء کامپوزیتی  

رابطه گودمن  دیاگرام  است.  استوار  دیاگرام گودمن  و  ی  مشخصه 

  S  (Rهای  و کنش  Rهای  های متوسط و دامنه از مقاومتبین مولفه

کرنش  Sو   تنش  εهای  به صورت  میσهای  یا  نشان  را  و  (  دهد 

 ساخته شود.  13 شکلتواند به صورت می

 
9 Germanischer Lloyd 

 

دیاگرام گودمن در تحلیل خستگی کامپوزیت   -13 شکل

[14] 

 

سیکل تحمل  تعداد  قابل  بار  از  می  Nهای  استفاده  با  تواند 

 ی زیر تعیین شود: رابطه

𝑁 = [
𝑅k,t+|𝑅k,c|−|2 ∙ 𝛾Ma∙ 𝑆k,M−𝑅k,t+|𝑅k,c||

2 ∙ (𝛾Mb 𝐶1b⁄ ) ∙ 𝑆k,A
]

𝑚

                                                               

          (16)    

 ی بالا:در رابطه

𝑆k,M     های مشخصه مقدار متوسط کنش 

𝑆k,A     کنشدامنه مشخصه  ی  Sk,Aهای  =

(|Sk,max − Sk,min| 2⁄ ) 
𝑅k,t    مقاومتshort-term  سازه عضو  در  مشخصه  ای 

 کشش 

𝑅k,c    مقاومتshort-term  سازه عضو  در  مشخصه  ای 

 فشار 

𝑚    پارامتر شیبm  در منحنیS/N 

N     تعداد سیکل بار مجاز 

𝛾Ma    ضریب اطمینان جزئی برای ماده )مربوط به مقاومت

short-term ) 

𝛾Mb    ضریب اطمینان جزئی برای ماده )مربوط به مقاومت

 خستگی( 

𝐶1b     𝑁1 𝑚⁄    دیگر بیان  𝛾Mb)به  𝐶1b⁄    ضریب بیانگر 

 لحاظ نشده است(  𝐶1bاست که در آن    𝛾Mbاطمینان جزئی  

 

های مشخصه  ی مقاومتبیانگر دامنه  𝑅k,Aپارامتر    13  شکلدر  

بنابراین با داشتن   است. N = 1ای برای تعداد سیکل بار عضو سازه

تواند برای تعیین تعداد سیکل  های وارده، دیاگرام گودمن میکنش

)به منظور محاسبات تجمیع آسیب( به کار گرفته شود.    Nبار مجاز  

شود که در  محاسبه می i/N inبه صورت جمع کسرهای  Dآسیب 

ها و  کنش  iهای اعمالی در یک کلاس  بیانگر تعداد سیکل  inآن  

10 Fibre Reinforced Plastics 
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iN  ها  ی تعداد سیکل بار مجاز در همان کلاس کنشدهندهنشان

 باید کمتر از یک باشد.   Dاست. 

 مرور نتایج  4

پیش پژوهش  از  خستگیهدف  رفتار  ارزیابی    پره   یک   رو 

بوده    پرواز یک سازه پرنده ساعت    1000در طی  دواّر    کامپوزیتی 

گذشته در  شده  ارائه  مطالب  به  توجه  با  خلاصه،    ،است.  طور  به 

 مراحل زیر انجام گرفته است.پره بر اساس ارزیابی رفتار خستگی 

حالات  محاسبات بار آیرودینامیکی )برَا( وارد بر پره در  -

 پروازی مختلف 

های  در حالت " گریز از مرکز، بَرا و وزن"اعمال بارهای  -

پروازی مختلف )و در زوایای گردش متفاوت( در مدل  

های تنش )کرنش(  المان محدود پره و استخراج مولفه

 ها در هر تحلیل المان

های المان محدود، در  بازخوانی نتایج حاصل از تحلیل -

محاسبه   و  متلب  افزار  نرم  در  شده  نوشته  اصلی  کد 

المان برای  آسیب  تجمیع  بپارامتر  پره  ازای  های  ه 

 ساعت پروازی   1000

 

  بر اساس فلوچارت  با توجه به روند فوق و

 10 شکل

متعددی   ،10  شکل گردیده    اطلاعات  استخراج  زیر  موارد  شامل 

 است.  

طی   - در  پره  کلی  آسیب  پارامتر  ساعت    1000میزان 

المان تمامی  در  و    اسپارهای  پرواز،  هر  آلومینیومی 

   ی مدل شده(لایه  4شامل المان پوسته کامپوزیتی )

های آسیب دیده )با مقدار آسیب واحد( در  تعداد المان -

اجزاء   از  و  آلوم  اسپار هریک  پوسته    4ینیومی  لایه 

 کامپوزیتی 

آلومینیومی   اسپار های پره )میزان پارامتر آسیب المان -

طی    4و   در  کامپوزیتی(  پوسته  ساعت    1000لایه 

مانند حالت  پروازی، به ازای هریک از حالات پروازی )

 ( Forward Flightپروازی 

المان - از  تعداد  هریک  شرایط  تحت  دیده  آسیب  های 

 ساعت   1000حالات پروازی در طی 

ها به ازای یک دور گردش پره،  بردار میزان آسیب المان -

 در هریک از حالات پروازی 

 

 آسیب خستگی اسپار آلومینیومی -1-4

با احتساب ضرایب اطمینان مختلف در بار و مقاومت، میزان  

پس از هزار ساعت    اسپار آلومینیومیدر سرتاسر  آسیب خستگی  

در   پروازی است.  آمده  در    ، 14  شکل  بدست  آسیب  میزان  توزیع 

در بار، نشان داده شده    2اسپار، به ازای احتساب ضریب اطمینان  

هایی با آسیب کامل هستند و  المان  های با رنگ قرمز، است. المان

  0.001های با رنگ خاکستری دارای آسیب خستگی کمتر از  المان

المانباشندمی از  نظر  های نزدیک اتصالات که قضاوت در  . صرف 

تر و مطالعات  ها، نیازمند مدلسازی دقیقرابطه با آسیب خستگی آن

می میتکمیلی  المانباشد؛  که  دریافت  به  توان  نزدیک  های 

دارای  محدوده نواحی،  سایر  به  نسبت  نیز  پره؛  به  هاب  اتصال  ی 

در طراحی   است  لزوم، لازم  در صورت  و  بیشتری هستند  آسیب 

 ها توجه داشت. اسپار، با دقت بیشتری به آن
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                )الف( سطح رویین پره                                                        

 )ب( سطح زیرین پره

لومینیومی پره به ازای انتخاب  توزیع آسیب خستگی اسپار آ -14 شکل

 در بار  2ضریب اطمینان 

 

 ی کامپوزیتیپوستهآسیب خستگی  -2-4

پرهپوسته کامپوزیتی  از  ی  واقعیت  در  هرچند  نظر  مورد  ی 

ی  های متعدد کامپوزیتی ساخته شده است؛ لیکن در مطالعهلایه

با جنس و زاویه، لایهحاضر،   در مجاورت    ی الیاف مشابه کههای 

شده چیده  یک  یکدیگر  صورت  به  درنظر  ،  معادل  یلایهتک  اند، 

المان  بر این اساس، پوسته  .اندگرفته شده ی کامپوزیتی در مدل 

المان صورت  به  پوستهمحدود،  لایههای  چهار  از  متشکل  و  ،  ای 

  شامل دو لایه الیاف شیشه/اپوکسی و دو لایه الیاف کربن/اپوکسی

شده لایه  اند.مدل  ضخامت  که  است  ضروری  نکته  این  های  ذکر 

کامپوزیتی، در طول پره به صورت متغیر درنظر گرفته شده است.  

های کامپوزیتی الیاف کربن/اپوکسی،  رزیابی رفتار خستگی لایهدر ا

 از روابط کرنش پایه استفاده شده است.  

مشابه اسپار آلومینیومی، در این بخش نیز به ازای ضرایب اطمینان  

لایه آسیب  میزان  هزار  مختلف،  ازای  به  کامپوزیتی  مختلف  های 

آسیب میزان  نمونه،  برای  است.  آمده  بدست  پروازی  لایه    ساعت 

با فرض ضریب  در سرتاسر پره،    سوم کامپوزیتی )شیشه/اپوکسی( 

)   1.5اطمینان   بار  اطمینان  15  شکلبرای  فرض ضریب  و   )1.5  

 ( مقاومت  و  بار  ارائه شده است.  16  شکلبرای  ادامه  این  ( در  در 

المان  نتایج از  نظر  در  نیز صرف  قضاوت  که  اتصالات  نزدیک  های 

تر و مطالعات  ها، نیازمند مدلسازی دقیقرابطه با آسیب خستگی آن

؛ ی کامپوزیتیهادر اغلب لایهتوان دریافت که  باشد؛ میتکمیلی می

به محدودهالمان نزدیک  به  های  نسبت  نیز  به پره؛  ی اتصال هاب 

هستند. بیشتری  آسیب  دارای  نواحی،  ضریب    سایر  علاوه،  به 

مقاومت(   و/یا  بار  )در  انتخابی  قابل  میاطمینان  تاثیر  تواند 

 ای بر نتایج حاصله داشته باشد.  ملاحظه

 
پره                                                                                         رویین  سطح  )الف( 

 )ب( سطح زیرین پره 

کامپوزیتی پره به  ی توزیع آسیب خستگی لایه سوم پوسته -15 شکل

 برای بار 1.5 یب اطمینانازای انتخاب ضر
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پره                                                                                          رویین  سطح  )الف( 

 )ب( سطح زیرین پره 

ی کامپوزیتی پره به  توزیع آسیب خستگی لایه سوم پوسته -16 شکل

 برای بار و مقاومت  1.5 ازای انتخاب ضرایب اطمینان

 گیریبندی و نتیجه جمع  5

یک   دوّار یارزیابی رفتار خستگی پره به  حاضر یمطالعه

متغیر آیرودینامیکی پرداخته  ی پرنده تحت اثر بارهای دامنهسازه 

است. به علاوه یک متدولوژی جهت انجام این ارزیابی معرفی 

  ی اولّ؛ حلیل رفتار خستگی پره، در مرحله. برای تاست گردیده 

برای  گردد. میاستخراج  سازه  ای وارد بر پره در طول یک پروازباره

برَا، نیروی گریز از مرکز   آیرودینامیکی بار"ی سه مولفه این منظور،

های نیروی اعمالی بر پره در طول  به عنوان مولفه "و نیروی وزن

های هریک از حالت به ازای  سپساند. پرواز در نظر گرفته شده 

، توزیع بار برَا )بر واحد طول( برحسب زاویه  پروازی سازه پرنده 

ی  خراج گردیده است. در مولفهاست zو فاصله از ریشه پره  𝜓گردش 

بار برَا، ماهیت خستگی ناشی از تغییرات زاویه گردش پره )در هر  

باشد. ماهیت خستگی های پروازی میحالت پروازی( و تغییر حالت

در مولفه نیروی گریز از مرکز، ناشی از تغییرات دور رتور )تغییرات 

است. مولفه   پروازحالات پروازی با دور رتورهای مختلف( در حین 

نیروی وزن در طول ماموریت ثابت بوده و به تنهایی باعث ایجاد  

ارزیابی رفتار خستگی  ی دوم؛ سپس، در مرحلهگردد. خستگی نمی

  بر اساس فلوچارت ارائه شده دری رتور پره 

با توجه به بارهای خستگی وارد  و    است   انجام گرفته  10  شکل

ی طراحی عمر ایمن، میزان پارامتر تجمیع  بر پره و بر مبنای فلسفه

برای هریک    ی پرنده؛ سازهساعت پروازی    1000آسیب ماینر پس از  

این مطالعه، بیانگر    اند.از اجزاء فلزی و کامپوزیتی پره محاسبه شده

سازه یک  خستگی  تحلیل  که  است  واقعیت  کامپوزیتی  این  ی 

پیاده نیازمند  ماده(  چند  از  و  )متشکل  منسجم  روند  یک  سازی 

 باشد. هدفمند، از محاسبات بار تا تحلیل خستگی سرتاسر پره می

مطالعه که  داشت  توجه  محدودیتباید  با  حاضر  نیز  ی  هایی 

ناحیه تحلیل خستگی  مثال؛  برای  بوده است.  و  همراه  ی حساس 

بایست  برانگیز اتصالات، انجام نگرفته است. این موضوع، میچالش

 تر این حوزه، حتماً لحاظ گردد.   در تحقیقات جامع
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