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This paper introduces the initiation and evolution of interlaminar and intralaminar damage 
in the laminated composite plate under high-velocity impact with the finite element model. 
Damage in composite layers and delamination between layers are defined based on progressive 
damage model and cohesive zone modeling. Interlaminar and intralaminar damage initiation 
are predicted with Hashin criterion and traction-separation law and the damage evolution 
is predicted with reducing the value of stiffness based on fracture toughness energy that is 
available in ABAQUS. In this study, needed parameters for the finite element model such as 
fracture toughness energy are measured experimentally with some tests such as CT and DCB. 
The finite element model is valid with a velocity comparison of the impactor after impact in 
experimental impact test with 160J and the numerical simulation. The low percent difference 
between the experimental and numerical impact results is achieved and thus the needed 
parameters for simulation is extracted correctly. The present paper introduces a validated, 
accurate and low-cost finite element model with damage consideration and perforation of 
impactor for a laminated composite under the high-velocity impact that needed parameters 
could be measured experimentally.
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  چکيده
ای در صفحه چندلایه  پژوهش حاضر آغاز و گسترش خسارت درون و برون لایه

اپوکسی در معرض ضربه سرعت بالا با استفاده از یک مدل  - کولارکامپوزیتی 
های کامپوزیت به روش تخریب  دهد. خسارت در لایه اجزای محدود را ارایه می

ها با استفاده از مدل ناحیه چسبنده تعریف شده  رونده و تورق بین لایه پیش
از تورق بین ای با استفاده از معیار هاشین و آغ لایه است. آغاز خسارت درون

بینی شده و گسترش  جدایش پیش - ها با استفاده از تئوری کشش لایه
وسیله کاهش سفتی بر پایه انرژی چقرمگی  ای به های درون و برون لایه خسارت

افزار آباکوس انجام شده است. در این تحقیق، پارامترهای  شکست موجود در نرم
صورت تجربی و  مگی شکست بهمورد نیاز مدل اجزای محدود از قبیل انرژی چقر

هایی مانند کشش فشرده و تیر یکسر گیردار دوتایی  با استفاده از آزمایش
استخراج شده است. اعتبارسنجی مدل اجزای محدود نیز با استفاده از مقایسه 

ژول و ۱۶۰زننده پس از برخورد در آزمایش تجربی ضربه با انرژی  سرعت ضربه
ت. با مشاهده درصد تفاوت پایین بین نتایج سازی عددی انجام شده اس شبیه

سازی عددی نتیجه گرفته شد که خواص مورد نیاز  آزمایش ضربه با شبیه
شده و معتبر است. در تحقیق حاضر یک مدل  درستی استخراج  سازی به شبیه

زننده  هزینه اجزای محدود با درنظرگرفتن خسارت و نفوذ ضربه معتبر، دقیق و کم
یت چندلایه تحت ضربه سرعت بالا را ارایه کرده که پارامترهای برای یک کامپوز
  صورت تجربی استخراج کرد. توان به مورد نیاز آن را می
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های کامپوزیتی در صنایع مختلف از  استفاده روزافزون از چندلایه
های قابل توجه  جمله هوافضا، نظامی و حمل و نقل نشانگر مزیت

این مواد نسبت به سایر مواد است. برخی از مزایای این مواد شامل 
سفتی به وزن بالا، مقاومت به خستگی بالا، نسبت استحکام و 

مقاومت در مقابل خوردگی و سایش، قابلیت جذب انرژی بالا و 
قابلیت طراحی خوب هستند. البته در مقابل مزایای ذکرشده، این 

ترین  مواد معایبی نیز در مقایسه با سایر مواد دارند که یکی از مهم
ای پیچیده تخریب در اثر ه آنها ضعف در برابر ضربه و وجود مکانیزم

ضربه است، تا جایی که فقدان دانش در زمینه تاثیرات ضربه روی 
های کامپوزیتی منجر به محدودیت استفاده از این مواد شده  سازه
ها به دو دسته  های تخریب در کامپوزیت . مکانیزم[1]است
ی ا لایه شوند که مکانیزم درون ای تقسیم می لایه ای و برون لایه درون

مربوط به شکست الیاف و ماتریس و دیگری مربوط به جدایش 
های متعدد عددی و تجربی  منظور روش ها است. بدین بین لایه

ها توسط محققین مختلف  برای بررسی خواص شكست کامپوزیت
رونده  ارایه و توسعه یافته شده است. استفاده از مدل تخریب پیش (PDM) خسارت تحت  سازی اجزای محدود منظور شبیه به

خورد. این  های مختلف بین محققین بسیاری به چشم می بارگذاری

است  (CDM)روش که بر مبنای مکانیک آسیب پیوسته 
وسیله کاهش سفتی و در نهایت  سازی خسارت در مدل به شبیه
شود. در این روش با افزایش بار و  رفتن المان انجام می ازبین

ها تعریف شده و  ه برای لایهیافت افزایش میزان تنش، سفتی کاهش
ای دچار واماندگی شود، سفتی صفر برای آن در درنظر  چنان چه لایه
ها محاسبه  شود و در ادامه سفتی جدید برای سایر لایه گرفته می

و  چویبار توسط  رونده برای اولین شود. روش تخریب پیش می
مورد همکاران برای تحلیل رفتار گسترش واماندگی مواد کامپوزیتی 

. این روش این قابلیت را دارد که براساس [2]استفاده قرار گرفت
مدل غیرخطی با دقت بالا آغاز خسارت و گسترش آن تا واماندگی 

ترتیب از  سازی کند و بدین کامل را برای مواد کامپوزیتی شبیه
های کامپوزیتی بین محققین  جذابیت بالایی برای تحلیل سازه

سازی تخریب  مدل [6]و همکاران زاده بیترا. [5-3]برخوردار است
رونده صفحات کامپوزیتی تحت بار کششی را در دمای پایین  پیش
افزار انسیس و با استفاده از معیار تخریب هاشین  کارگیری نرم با به

سازی آسیب  مدل [7]و همکاران شکریهاند. اخیراً  انجام داده
های کامپوزیتی را با درنظرگرفتن اثرات  رونده در چندلایه پیش

ای با استفاد از معیار هاشین  لایه های درون و برون همزمان تخریب
افزار آباکوس  کارگیری نرم با به (CZM)و مدل ناحیه چسبنده 
به روش تخریب  [8]بخشانو  طاهریبررسی کردند. همچنین 

های کامپوزیتی  مشخصه کششی را در چندلایه رونده فاصله پیش
اند.  های تحلیلی و عددی بررسی کرده شده ناچدار به روش بافته

بعدی در  ایشان از زیربرنامه یومت برای تعریف معیار واماندگی سه
اند. برای استفاده از مدل تخریب  افزار آباکوس استفاده کرده نرم
ود، نیاز به انجام های اجزای محد سازی رونده در شبیه پیش
. [4]های تجربی برای استخراج پارامترهای مورد نیاز آن است آزمون

سازی خسارت در مواد کامپوزیتی غیر از پارامترهای  برای شبیه
مربوط به ناحیه خطی این مواد از جمله مدول یانگ در کشش و 

ای نیز  لایه فشار، نیاز به استخراج چقرمگی شکست درون و برون
 بحرانی رهایی نرخ آن به که (GC) رمگی شکست بحرانیاست. چق

 از یکی عنوان به شود، می گفته نیز (SEER)انرژی کرنشی 
چندلایه است.  های کامپوزیت سازی پارامترهای مورد نیاز در شبیه

ترک است و در  رشد برابر در ماده مقاومت میزان بیانگر پارامتر این
ای قابل  لایه های چندلایه به دو صورت برون و درون کامپوزیت

ای  لایه تعریف است. برای استخراج چقرمگی شکست درون
استفاده از  با [9]و همکاران پینهواستاندارد مشخصی وجود ندارد. 

های خوبی از مقادیر چقرمگی شکست  روش نرمی تخمین
های  ان با استفاده از آزمایش نمونهکند. ایش ای ارایه می لایه درون

ای  لایه کشش فشرده و فشار فشرده مقادیر چقرمگی شکست درون
گیری کردند.  را برای کامپوزیت چندلایه کربن/اپوکسی اندازه

شکست الیاف و ماتریس نرخ آزادسازی انرژی ترتیب برای مد  بدین
و  داسیوسهای مذکور قابل استخراج است.  کرنشی با آزمون

های  چندلایه برای نمونهمنحنی آر را برای کامپوزیت  [10]مکارانه
کشش فشرده به دست آوردند. در فرآیند رشد ترک در مد اول در 

های چندلایه، مقدار نرخ رهایی انرژی کرنشی با رشد ترک  کامپوزیت
یابد که به این پدیده اثر منحنی  زنی الیاف افزایش می دلیل پل به

شود و تاثیر بسیار زیادی بر نمودار  گفته می (R Curve)مقاومت 
با استفاده  [11]و همکاران لیگذارد.  جایی آزمایشگاهی می جابه- بار

، چقرمگی شکست (OCT)از آزمون کشش فشرده با ارتفاع زیاد 
بر است محاسبه که برای مواد ایزوتروپیک معت ASTM E399 [12]کامپوزیت چندلایه کربن/اپوکسی را با استفاده از استاندارد

 چقرمگی شکست را برای یک نمونه [13]و همکاران شکریهکردند. 
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به روش اجزای محدود و با استفاده از روش  کشش فشرده
برای کامپوزیت چندلایه به دست  (VCCT)شدن مجازی ترک  بسته

و  خلیجیاند.  مقایسه کرده [9]و همکاران پینهوآورده و با نتایج 
با استفاده از یک گیره جدید چقرمگی عرضی  [14]همکاران

کامپوزیت چندلایه شیشه/اپوکسی را تعیین کردند. ایشان به روش 
ای شکل تهیه  های پروانه گذاری دستی و فرآیند اتوکلاو نمونه لایه

جایی  کرده و بر پایه آزمون آرکان به استخراج نمودارهای نیرو جابه
سازی اجزای محدود،  فاده از شبیهاند. در ادامه با است آنها پرداخته

  ها تعیین شده است. چقرمگی شکست عرضی کامپوزیت
ای یکی دیگر از پارامترهای مهم  لایه چقرمگی شکست برون تعیین

 های سازی خسارت در مواد کامپوزیتی است. فعالیت در شبیه
ای  لایه بین شكست منظور تعیین چقرمگی به ای گسترده تحقیقاتی
ترین  ها که از شایع لایه تحت عنوان جدایش یا تورقکه  این مواد

شود به  های کامپوزیتی شناخته می مودهای آسیب چندلایه
انجام شده است. چقرمگی  عددی و آزمایشگاهی تئوری، های روش

توان با استفاده از آزمایش تیر  ای مود اول را می شکست بین لایه
استخراج کرد. همچنین محققین پیشنهاد دادند برای  ASTM D5528 [15] براساس استاندارد (DCB)یکسر گیردار دوتایی 

گیری چقرمگی شکست مود دوم از آزمایش خمش تیر با  اندازه
و در حالت ترکیبی مود اول و دوم از  (ENF)شکاف انتهایی 

با استفاده از  [17]و همکاران دیاساستفاده شود.  ASTM D6671 [16]، براساس استاندارد (MMB)آزمایش مود خمشی ترکیبی 
قوانین چسبندگی نرخ رهایی انرژی کرنشی در حالت مود یک را 
اند.  برای یک اتصال چسبی دو صفحه کامپوزیتی استخراج کرده

یک راه حل تحلیلی برای محاسبه  [18]و همکاران لیهمچنین 
تیر یکسر گیردار ای در مود اول در نمونه  چقرمگی شکست بین لایه

نیز روش جدیدی برای  [19]و همکاران گراسیاارایه دادند.  ییدوتا
تیر نقطه منحنی آر در برابر رشد ترک برای نمونه  به محاسبه نقطه

ارایه کردند. تاکنون اکثر محققین به استخراج  یکسر گیردار دوتایی
اول پرداختند و به ای در بارگزاری مود  چقرمگی شکست بین لایه
و  بنزگاهیبی چندان پرداخته نشده است. بررسی مود دوم و ترک

های  ای در کامپوزیت ، به بررسی تجربی تورق بین لایه[20]کنان
شیشه/اپوکسی، تحت بارگزاری مود اول، دوم و ترکیبی پرداختند. 

تجربی برای محاسبه چقرمگی شکست بین  ای نیمه ایشان رابطه
، رشد ترک [21]و همکاران کریمیان مقدمای ارایه کردند. اخیراً  لایه

در اتصال چسبی دو صفحه کامپوزیتی الیاف شیشه را در مود اول 
دادند. ایشان های تجربی و عددی مورد بررسی قرار  شکست به روش

و روش اجزای محدود  تیر یکسر گیردار دوتاییبا استفاده از آزمون 
 مقدار نرخ رهایی انرژی کرنشی بحرانی را (XFEM)یافته  توسعه

مدل ناحیه نیز پارامترهای  [22]و همکاران شکریهاستخراج کردند. 
 تیر یکسر گیردار دوتاییتحت بارگزاری مود اول نمونه  چسبنده

کامپوزیتی با استفاده از روش معکوس استخراج کردند. ایشان رشد 
- های کشش تورق با استفاده از مدل ناحیه چسبناک بر پایه مدل

ین با استفاده از الگوریتم ژنتیک جدایش انجام دادند. همچن
جایی حاصل از اجزای محدود و نتایج  جابه- اختلاف نموار بار

و  کامانهوآزمایشگاهی سایر محققین را به حداقل رساندند. 
ای را  رشد تورق و استخراج چقرمگی شکست بین لایه [23]همکاران

و  شکریهدر حالت بارگزاری مود ترکیبی را بررسی کردند. همچنین 
کارگیری روش چیدمان معادل در مود ترکیبی  با به [24]الدینی زین

اول و دوم و همچنین با استفاده از روش اجزای محدود و طبق 
شدن مجازی ترک، چقرمگی شکست بحرانی یک  روش روش بسته

نمونه تیر کامپوزیتی یکسر گیردار دو لبه نامتقارن را به دست 

کامپوزیت  یا شکست بین لایه [25]شاملیو  چوپانیآوردند. اخیراً 
اول و دوم را به مود مرکب  یتحت بارگذار یاپوکسچندلایه شیشه/

ی قرار دادند. ایشان با استفاده بررسمورد  یو عدد یتجربهای  روش
سازی اجزای محدود با  از گیره (فیکسچر) بهبودیافته و شبیه

چقرمگی شکست بین  (J)گیری جی  کارگیری روش انتگرال به
اخیراً  [26]و همکاران محمدیای را استخراج کردند. همچنین  لایه

های کامپوزیتی  ای را در چندلایه چقرمگی شکست بین لایه
کربن/اپوکسی با روش نشرآوایی تعیین کردند. ایشان چقرمگی 

های بارگزاری مود اول، دوم و  ای را در حالت شکست بین لایه
آمده از روش نشر آوایی  دست به دست آورده و با مقادیر به ASTM D6671و  ASTM D5528ترکیبی، بر مبنای استانداردهای 

  مقایسه کردند.
سازی اجزای محدود  تاکنون بسیاری از محققین در شبیه

های چندلایه تحت ضربه، از اطلاعات (پارامترهای  کامپوزیت
موادی) موجود در مراجع خارجی استفاده کردند. این در حالی است 

علت  شده در داخل کشور به های ساخته ص کامپوزیتکه خوا
بودن مواد اولیه و همچنین پروسه ساخت، با خواص  متفاوت

موجود در مقالات خارجی تفاوت قابل توجهی دارند. در این 
پژوهش پارامترهای مورد نیاز (از قبیل خواص خطی، استحکامی و 

کسی در اپو -سازی کامپوزیت چندلایه کولار چقرمکی شکست) شبیه
معرض ضربه با استفاده از آزمایشات تجربی به دست آمده و از 

برای  مدل ناحیه چسبندهرونده و  های تخریب پیش روش
ای استفاده شده است. در انتها  لایه سازی خسارت دورن و برون شبیه

سازی مدل اجزای محدود با استفاده از  پاسخ ضربه ناشی از شبیه
ژول ۱۶۳آزمون ضربه سرعت بالا با انرژی  با نتابج آباکوسافزار  نرم

  مقایسه و اعتبارسنجی شده است.
روی  [27]و همکاران خلیلیتحقیق حاضر در راستای مطالعه 

ها است. ایشان یک  سازی ضربه کم سرعت روی کامپوزیت شبیه
سازی ضربه روی  مدل اجزای محدود معتبر جهت شبیه

های چندلایه بدون درنظرگرفتن خسارت را ارایه کردند. در  کامپوزیت
سازی  به استخراج یک مدل معتبر برای شبیه [28]مولفینادامه 

ای و  لایه ت درونها، با تعریف خسار ضربه روی کامپوزیت
ای پرداختند. در تحقیق حاضر، هدف  درنظرگرفتن جدایش بین لایه

استخراج آزمایشگاهی پارامترهای موادی مورد نیاز یک مدل معتبر 
سازی خسارت به روش تخریب  منظور شبیه اجزای محدود به

  رونده و مدل ناحیه چسبنده است. پیش
  
  سازی خسارت در کامپوزیت روش شبیه - ۲
های چندلایه در مقیاس ماکرو،  سازی خسارت در کامپوزیت یهشب

علت کارآیی بالا در  شود به که در آن پاسخ کلی سازه بررسی می
طور که  های اجزای محدود، توسعه زیادی یافته است. همان روش

ها به دو دسته  های پیچیده تخریب در کامپوزیت ذکر شد مکانیزم
ای مربوط  لایه وند که مکانیزم درونش تقسیم می ای لایه درون و برون

به شکست الیاف و ماتریس و دیگری مربوط به جدایش بین 
سازی خسارت  های کامپوزیت است. در پژوهش حاضر، در شبیه لایه

رونده و بین  های کامپوزیت از روش تخریب پیش در هر کدام از لایه
  دو لایه، از روش ناحیه چسبنده استفاده شده است.

  ای لایه رت درونخسا - ۱- ۲
شامل سه مرحله تحلیل  رونده مدل تخریب پیشیک مدل نمونه 

تنش الاستیک خطی، تحلیل واماندگی و تعریف متغیرهای حالت 
افزارهای اجزای محدودی  برای کاهش خواص مواد است. در نرم

صورت  ها به رونده برای کامپوزیت ، مدل تخریب پیشآباکوسمانند 
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خسارت در آن با استفاده از معیارهای آغاز الاستیک خطی و شروع 
آسیب و گسترش خسارت نیز براساس انرژی آزادشده در طول 

. [29]شود شدگی خطی ماده تعریف می فرآیند خسارت و نرم
ها در جهات مختلف، مستلزم بررسی  بودن رفتار کامپوزیت متفاوت

خواص الاستیک، استحکام و ضریب پواسوون آنها در جهات 
ها جزء موادی هستند که  است. از طرف دیگر کامپوزیتمختلف 

خواص آنها در کشش و فشار متفاوت است و این عوامل باعث 
شوند.  ها می سازی رفتار واماندگی در کامپوزیت شدن شبیه پیچیده

ها،  سازی واماندگی کامپوزیت از جمله معیارهای رایج در شبیه
نیز از آن استفاده  کوسآباافزار  است که در نرم [30]معیار هاشین

صورت  شود. این معیار برای افزایش دقت، آغاز واماندگی را به می
های برشی نیز در آن  ) که تنش۱بندی کرده (جدول  چهار مد دسته

دهنده تنش  ترتیب نشان به ଶଶߪو 11ߪ موثر هستند. در این معیار 
ی دهنده تنش برش نشان12ߪ موثر در راستای الیاف و ماتریس و 
نیز معادل حداکثر  Sو  X ،Yموثر بین ماتریس و الیاف است. 

مقاومت قابل تحمل در جهات الیاف، ماتریس و مقاومت برشی 
دهنده  نشان tدهنده جهت فشار و اندیس  نشان cاست که اندیس 

، بعد از ارضاشدن آباکوسرونده  جهت کشش در مدل تخریب پیش
) تاثیر Fشدن  معیارهای واماندگی جدول فوق (مساوی یک

  وسیله کاهش سفتی دیده شده است. خسارت به
  

  [30]انواع مدهای واماندگی معیار هاشین و روابط آن) ۱جدول 
  رابطه معیار  نوع معیار

ଶଶߪ   کشش ماتریس ൒ 0 → ௠௧ܨ  ൌ ሺߪଶଶ்ܻ ሻଶ ൅ ሺ߬ଵଶܵ௅ ሻଶ 

ଶଶߪ   فشار ماتریس ൏ 0 → ௠௖ܨ  ൌ ሺ ଶଶ2்ܵሻଶߪ ൅ ሾሺ ܻ஼2்ܵሻଶ െ 1ሿ ଶଶܻ஼ߪ ൅ ሺ߬ଵଶܵ௅ ሻଶ 

ଵଵߪ   کشش الیاف ൒ 0 → ௙௧ܨ  ൌ ሺߪଵଵ்ܺ ሻଶ ൅ ሺ߬ଵଶܵ௅ߙ  ሻଶ 

ଵଵߪ   فشار الیاف ൏ 0 → ௙௖ܨ  ൌ ሺߪଵଵܺ௖ ሻଶ 

  
ترتیب چنان چه پارامتر خسارت در یک المان برابر یک شود،  بدین

سفتی در المان به صفر رسیده و آن المان هیچ تنشی تحمل 
شود  محاسبه می ۱کند. در این مدل پاسخ مواد براساس رابطه  نمی

  ماتریس الاستیسیته خسارت است: ௗܥکرنش و  ߝکه در آن 
ߪ  )۱( ൌ  ߝௗܥ

جایی معادل اولیه  قابل مشاهده است، جابه ۱طور در نمودار  همان ሺߜ௘௤଴ ሻ  در نقطهA  با تنش معادل اولیهሺߪ௘௤ ଴ ሻ  تقاطع دارد و این
نقطه زمانی است که هر کدام از مدهای واماندگی ارضا شده است. 
با گسترش خسارت، سفتی و تنش کاهش یافته و هنگامی که 

برسد، خسارت ماده در آن مد واماندگی  ௘௤௧ߜجایی به  میزان جابه
به  Aبرای رسیدن رفتار ماده از نقطه  شود. در این میان کامل می

نیاز است  ௖ሻܩሺبرای هر مد واماندگی به یک میزان انرژی  Cنقطه 
است. جزییات بیشتری  ۱، نمودار OACبرابر با مساحت مثلث که 

  آورده شده است.به تفصیل  [28]در این رابطه در تحقیق اخیر مولفین
  ای لایه خسارت برون - ۲- ۲

ها، نیازمند  ای یا تورق در کامپوزیت لایه سازی خسارت برون شبیه
مدل ناحیه چسبنده تعریف ناحیه یا رفتار چسبنده دارد. در مدل 

، از روابط مکانیک شکست برای رونده تخریب پیشمانند مدل 
قابل  ۱طور که در شکل  شود. همان گسترش خسارت استفاده می

ملاحظه است، مدل ناحیه چسبنده با یک ناحیه الاستیک خطی 
شروع شده و در ادامه براساس معیار واماندگی آغاز خسارت تعیین 

ሺߜ଴ሻ  و درنهایت با استفاده از معیارهای مکانیک شکست میزان
شود. معیارهای شروع آسیب  خسارت مشخص می گسترش

، نوع ۲مختلفی برای تعیین آغاز خسارت وجود دارد که در رابطه 
حداکثر  t0ترکیبی تنش بیشینه آورده شده است. در این رابطه 

 tاستحکام بین دو لایه در جهت نرمال و در دو جهت برشی است و 
جزییات  .هم تنش موجود در بین دو لایه در جهات مذکور است

بیان شده و در  [28]در تحقیق اخیر مولفین بیشتری در این رابطه
ترین پاسخ را  آنجا نتیجه گرفته شده که این معیار واماندگی دقیق

  دارد:

)۲(  ቊ〈ݐ௡〉ݐ௡଴ ቋଶ ൅ ൜ݐ௦ݐ௦଴ൠଶ ൅  ቊݐ௧ݐ௧଴ቋଶ ൌ 1 
بین  ଴ሻܧሺبا شروع آسیب، سفتی اولیه  ۱در ادامه براساس شکل 

جدایش کاهش یافته و مانند -ها طی یک رابطه خطی کشش لایه
، با استفاده از پارامتر خسارت در رونده مدل تخریب پیش مدل 
با  ௠ߜنرخ رشد آسیب تعیین شده و درنهایت در نقطه  (D)المان 

  شود. آسیب در المان کامل می௖ܩ جذب انرژی
  

  
 [28]در گسترش خسارت به روش خطیجایی موثر  تنش موثر و جابه )١نمودار 

  

 

 - شماتیک نواحی آغاز و گسترش خسارت و رفتار دو خطی کشش )١شكل 
 [28]جدایش

  
مدل تخریب های  روش تعیین پارامترهای مورد نیاز مدل- ۳

  مدل ناحیه چسبندهو  رونده پیش
مدل و  رونده مدل تخریب پیش طور که ذکر شد در یک مدل همان

، خواص الاستیک، استحکامی و جذب انرژی ماده و ناحیه چسبنده
چسب بین دو لایه مورد نیاز است. در پژوهش حاضر خواص 
الاستیک و استحکامی کششی شامل مدول الاستیسیته و برشی، 
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انجام شده است. همچنین مقاومت  ASTM D3518و  ASTM D3039ترتیب بر مبنای استاندارد  استحکام کششی و برشی به
  انجام شده است. ASTM D3410ز بر مبنای استاندارد فشاری نی
ای  لایه های چقرمگی شکست درون سازی خسارت انرژی در شبیه

) نیز مدل ناحیه چسبندهای ( لایه ) و برونرونده مدل تخریب پیش(
ای،  لایه مورد نیاز است. برای تعیین انرژی چقرمگی شکست درون

حقیق مانند اکثر استاندارد مشخصی موجود نیست و در این ت
استفاده  [9]و همکاران پینهوشده توسط  محققین از روش نرمی ارایه

ای، در روند  لایه شده است. در رابطه با انرژی چقرمگی شکست برون
های تنش در  جدایش یا رشد ترک برای متمایزنمودن مولفه

مودهای مختلف، سه مود مختلف در تغییر شکل نسبی سطوح 
شود. در این میان مود اول (بازشدگی) و مود  جدایش تعریف می

، نشان داده شده از اهمیت ۲ دوم (برش داخل صفحه) که در شکل
  بیشتری برخوردار هستند.

  

 

  شماتیک رشد ترک در مد اول و دوم )٢شكل 
  

ای در مودهای مختلف به روش  لایه تعیین چقرمگی شکست برون
های استاندارد قابل انجام است.  تجربی و براساس آزمایش

تیر های  ترتیب چقرمگی شکست مود اول با استفاده از نمونه بدین
و  ASTM D5528و براساس استاندارد  یکسر گیردار دوتایی

های خمش تیر با  چقرمگی شکست مود دوم با استفاده از نمونه
استخراج  ASTM D6671شکاف انتهایی و براساس استاندارد 

تیر یکسر گیردار تصاویر شماتیک دو تست  ۳شود. در شکل  می
  ه شده است. و خمش تیر با شکاف انتهایی نشان داد دوتایی

  

-

  
خمش تیر با  وتیر یکسر گیردار دوتایی  های تست شماتیکجزییات  )٣شكل 

 شکاف انتهایی

قابل محاسبه است  ۳، در حالت کلی با رابطه Gچقرمگی شکست 
 ܽ݀ افزایش دیفرانسیلی انرژی کرنشی و  ܷ݀که در آن که در آن 

افزایش دیفرانسیلی طول ترک است. براساس تئوری تیرها، مقدار 
نرخ آزادشدن انرژی کرنشی در مدهای بارگذاری اول و دوم را 

ܩ  :[15 ,16]محاسبه کرد ۵و  ۴ای ه توان با رابطه می ൌ െ 1ܾ ܷ݀݀ܽ )۳(  
ூܩ ൌ ܧ12 )ଶܽଶܾଶ݄ଷ )۴݌  
ூூܩ ൌ ܧ916 )ଶܽଶܾଶ݄ଷ )۵݌  

ذکرشده، لازم است طول نمونه آزمایش  استاندارهایبراساس 
متر باشد.  میلی۲۵تا  ۲۰و عرض آن در محدوده  ۱۲۵حداقل 

متر و طول ترک اولیه  میلی۵تا  ۳همچنین ضخامت کامپوزیت بین 
متر توصیه شده است. طبق استاندارد  میلی۵۰ معمولطور  نیز به

های آزمایش چهار روش  برای استخراج چقرمگی شکست از داده
کردن  روش کالیبره ،(MBT)شده  وری تیر ساده، تئوری تیر اصلاحتئ

 (MCCM)کردن نرمی  شده کالیبره و روش اصلاح (CCM)نرمی 
تیر شود که رفتار نمونه  در تئوری تیر ساده فرض میوجود دارد. 

مانند تیر یکسر درگیر است و نرخ رهایی انرژی  یکسر گیردار دوتایی
  آید: دست میبه  ۶با استفاده از رابطه 

)۶( Іܩ  ൌ  2ܾܽߜ3ܲ
نرمی را بیشتر از مقدار واقعی که در آن تیر  مقداردر عمل  ۶رابطه 

طور کامل  کند. از آنجایی که تیر به بینی می کاملاً درگیر است پیش
درگیر نیست و امکان دارد جلوی ترک (جایی که فرض شده کاملاً 
مهار شده) مقدار مشخصی چرخش داشته باشد از دو روش برای 

شده طول  ری تیر اصلاحشود. در روش تئو اصلاح این اثر استفاده می
با آزمایش و  ∆شود، که  بیشتر فرض می ∆ترک موجود به اندازه 

) ۲، برحسب طول ترک (مطابق نمودار ሺఋ௉ሻترسیم ریشه سوم نرمی 
ܽآید. بنابراین طول ترک برابر با  به دست می ൅ خواهد بود و   ∆
  آید: به دست می ۷صورت رابطه  شده به رابطه اصلاح

)۷( Іܩ  ൌ 2ܾሺܽߜ3ܲ ൅ |∆|ሻ 

کاررفته در روش تئوری تیر  به ۳نرمی، ضریب  کردن در روش کالیبره
که شیب خط نمودار لگاریتمی نرمی برحسب  nساده، با ضریب 

صورت رابطه زیر  لگاریتم طول ترک است جایگزین شده و به
  :شود محاسبه می

)۸( Іܩ  ൌ 2ܾܽߜܲ݊  

نحوه  ASTM D6671و  ASTM D5528در استانداردهای 
ای که  محاسبه بار در رابطه های فوق به سه روش بار متناظر با نقطه

، بار (NL)شود  جایی از حالت خطی خارج می جابه- منحنی بار
و بار متناظر با کاهش  (VIS)متناظر با تشخیص چشمی رشد ترک 

. در تحقیق جایی پیشنهاد شده است جابه-شیب نمودار نیرو% ۵
مشاهده شد که  [21]نو همکارا مقدمیمیان کرشده توسط  انجام

طور  آمده از سه روش مذکور به دست به نرخ رهایی انرژیمقادیر 
و  یمحمد ینهمچن% با یکدیگر اختلاف دارند. ۵میانگین کمتر از 
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ین شکست ب یچقرمگنشان دادند که در محاسبه  [26]همکاران
جایی  هجاب- شیب نمودار نیرو% ۵کاهش استفاده از روش  ای یهلا

ها تطابق بیشتری با  آوردن نیرو نسبت به سایر روش دست برای به
 در پژوهشترتیب  یی دارد. بدینروش نشرآوا آمده از دست مقادیر به
% ۵اهش ) و روش ک۷(رابطه شده  از روش تئوری تیر اصلاح حاضر

چقرمگی شکست  محاسبه میزانجایی برای  جابه-شیب نمودار نیرو
  استفاده شده است.

  و آزمایشات تجربی ها نمونه یساز آماده، مواد - ۴
های چندلایه به روش تزریق در خلاء  در این تحقیق کامپوزیت (VIP) بافته  های دوجهته پیش ترتیب پارچه تولید شده است. بدین

از نوع کولان (ساخت گرم بر مترمربع ۲۳۰ یسطح یچگالکولار با 
، درون کیسه خلا قرار داده شده و فرآیند ۴استرالیا) مطابق شکل 

بار ۹/۰تزریق اپوکسی نوع اپولام (ساخت فرانسه) تحت فشار منفی 
علت سردی هوای ناشی از زمستان با  انجام شده است. در ادامه به

مدت  و به C۲۵°استفاده از یک دستگاه اتوکلاو، پخت در دمای 
اعت انجام شده است. طبق توصیه کارخانه سازنده، بهترین س۲۴

گرم هاردنر ۳۰گرم اپوکسی و ۱۰۰خواص ماتریس با ترکیب وزنی 
شود و در  آید که منجر به پخت نوع آرام می ) به دست می۲۰۱۸(نوع 

بودن خواص،  منظور یکسان اینجا نیز از آن پیروی شده است. به
های استخراج خواص مواد  مونههای آزمایش ضربه و ن تمامی نمونه

  اند. به یکباره و در یک مرحله تولید شده
  

 

 ∆نمودار ریشه سوم نرمی بر حسب رشد طول ترک و استخراج میزان  )٢نمودار 
  

 

 اپوکسی به روش تزریق در خلاء- فرآیند ساخت کامپوزیت چندلایه کولار )٤شكل 
  

های آزمون مورد نیاز برای استخراج خواص الاستیک،  نمونه
استحکامی و جذب انرژی ماده و چسب بین دو لایه طبق 

های  ، ساخته شده است. در نمونه۳استاندارهای ذکرشده در بخش 

(جهت استخراج چقرمگی شکست مد اول)  تیر یکسر گیردار دوتایی
با ضخامتی تقریبی منظور ایجاد جدایش اولیه، یک لایه تفلون  به
ها بین دو لایه میانی کامپوزیت  میکرون در حین ساخت نمونه۲۰

شکل  لایه مربعی ۱۶های  قرار داده شده است. همچنین کامپوزیت
متر و چگالی  میلی۷/۴ضخامت کل و  ۱۴۶×۱۴۶با ابعاد 

های تست ضربه تهیه  عنوان نمونه کیلوگرم بر مترمکعب به۱۳۲۰
  شده است.

  تجربی پارامترهای مورد نیاز استخراج - ۱- ۴
های چندلایه  سازی خسارت در کامپوزیت پارامترهای مورد نیاز شبیه

براساس استانداردهای ذکر شده و در دمای محیط با استفاده از 
 ۲۰۰تن) و هیوا مدل ۵(ظرفیت  ۵۰های سنتام مدل  دستگاه

های کشش و فشار  کیلوگرم) انجام شده است. آزمون۲۰۰(ظرفیت 
متر  میلی۲نشان داده شده مطابق استاندارد با سرعت  ۵ر شکل که د

و خمش تیر با شکاف انتهایی  کشش فشرده های بر دقیقه و آزمون
متر بر دقیقه انجام  میلی نشان داده شده با سرعت یک ۶در شکل 

های تعیین چقرمگی شکست بحرانی مود اول  شده است. در آزمون
متر  میلی تگاه هیوا و سرعت یککه برای دقت بیشتر آزمایش با دس
طور  جایی و بار در جهت عمودی به بر دقیقه انجام شده، میزان جابه

پیوسته توسط دستگاه ثبت شده و در همین حین میزان رشد ترک 
قابل مشاهده است با چشم غیرمسلح در  ۷طور که در شکل  همان

آمده از  دست طول بازشدن فک، ثبت شده است. پارامترهای به
ها شامل خواص الاستیک، استحکامی و جذب انرژی، جهت  زمونآ

مدل تخریب  های کامپوزیت (روش لایه سازی خسارت درون شبیه
) مدل ناحیه چسبندههای کامپوزیت (روش  ) و بین لایهرونده پیش
ذکر شده است. لازم به ذکر است برخی از  ۳و  ۲ترتیب در جداول  به

تئوری یا اطلاعات موجود در برگه خواص، با استفاده از روابط 
  مشخصات فنی تعیین شده است.

  آزمون تجربی ضربه - ۲- ۴
آزمون ضربه با استفاده از دستگاه ضربه سرعت بالا انجام شده که 

 ۸شکل شماتیک آن و نحوه گیردارکردن ورق تحت ضربه در شکل 
طور  اپوکسی، به- لایه کولار ۱۶نشان داده شده است. ورق کامپوزیتی 

شکل از جنس  رضی تحت ضربه یک ضربه زننده مخروطیع VCN200  درجه با ۳۰متر و زاویه مخروط  میلی۳۰، طول ۷/۸با قطر
ترتیب آزمون تجربی ضربه  گرم، قرار گرفته است. بدین۲۵/۹جرم 

وسیله یک ضربه زننده  روی کامپوزیت چندلایه ساخته شده، به
ژول انجام شده ۱۶۳متر بر ثانیه و انرژی ۶/۱۸۷مخروطی با سرعت 

  است.
  

 

 های فشار (سمت راست) و کشش (سمت چپ) آزمون )٥شکل 
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های خمش تیر با شکاف انتهایی (سمت راست) و کشش فشرده  آزمون )٦شکل 

  (سمت چپ)
  

 

 آزمون تیر یکسر گیردار دوتایی و مشاهده چشمی گسترش ترک )٧شکل 
  

 

 گاهی سازه هدف ضربه بالستیک و شرایط تکیهشماتیک دستگاه آزمون  )٨شكل 

ای در مدل  لایه خواص ماده استخرج شده برای تعریف خسارت درون )۲جدول 
 رونده تخریب پیش

 اپوکسی-شده برای کامپوزیت کولار خواص استخراج
 E11 الاستیک (گیگاپاسکال)

٥/٩٩  
E22  
٥/۹۹ G12 

٦/٦  
G13 *  
٤/٤  

G23*  
٤/٤  

 ்ܺ  (مگاپاسکال)آغاز خسارت 
٤٢٥ ܺ஼ 

١١٠ ்ܻ 
٤٢٥

ܻ஼ 
١١٠ ܵ௅ 

٧٠  

 ்ܨ     متر) گسترش خسارت (نیوتن بر میلی
٣/٢١ ∗  ஼ܨ

 ்ܯ ٦/١٥
٩٦/٠

 ஼ܯ
٨١/٣  

  شده با استفاده از روابط تئوری تعیین (*)
  

ای در مدل  لایه شده برای تعریف خسارت برون خواص ماده استخرج )۳جدول 
 مدل ناحیه چسبنده
 ای) (جدایش بین لایه شده برای چسب خواص استخراج

 *E (گیگاپاسکال) الاستیک
٦/١ G**  

٥٥/٠   

∗  (مگاپاسکال) آغاز خسارت ߬ଵ 
٣٤  

∗∗ ߬ଶ 
٦٨ ∗∗ ߬ଷ 

٦٨ 
 ூ஼ܩ متر) (نیوتن بر میلی گسترش خسارت

٩٦/٠  
 ூூ஼ܩ

٨١/٣    
 شده با استفاده از روابط تئوری تعیین (**)؛ شده از برگه مشخصات فنی چسب تعیین (*)
  
  سازی به روش اجزای محدود شبیه - ۵

 آباکوسافزار  سازی اجزای محدود به کمک نرم در این تحقیق شبیه
انجام شده است. مدل دینامیکی شامل یک مخروط  ۲۰۱۷نسخه 

متر  میلی۱۴۶×۱۴۶عنوان ضربه زننده روی صفحه مربعی  فولادی به
شده از کامپوزیت کولار/اپوکسی دوجهته و ضخامت هر لایه  ساخته
صورت گیردار  های صفحه به گاه متر است. تکیه میلی۲۹۴/۰
از جنس فولاد با جرم  شده و برخورد یک مخروط توپر سازی مدل
صورت عمود به مرکز  متر بر ثانیه، به۶/۱۸۷گرم و سرعت ۲۵/۹

  سازی شده است. صفحه شبیه
  سازی نحوه شبیه - ۱- ۵

سازی برخورد از تحلیل غیرخطی و حلگر  در تحقیق حاضر برای شبیه
صریح که در این گونه مسایل نسبت به حلگر ضمنی مناسب تر 

سازی پوسته با استفاده از المان  لاست، استفاده شده است. مد
انجام شده و جسم مخروطی ضربه زننده نیز  ای پیوسته صفحه
سازی شده  های توپر مدل پذیر و با استفاده از المان صورت شکل به

کند. برای  که با سرعت اولیه مشخص به سطح صفحه برخورد می
های خانواده  که یکی از المان SC8Rبندی صفحه از المان  مش

ها در  این المان ای پیوسته است، استفاده شده است. المان صفحه
علت درنظرگرفتن اثرات  ای مرسوم به های صفحه مقایسه با المان

دهند. اما روابط دینامیکی و  تری می تغییر شکل برشی، نتایج دقیق
. نکته قابل [29]کند ها پیروی می سینماتیکی آنها از تئوری ورق

های  سازی تورق بین لایه ست که برای شبیهتوجه در اینجا این ا
مدل ناحیه سازی و با روش  صورت مجزا مدل کامپوزیت، هر لایه به

سازی حاضر،  ها تعریف شده است. در شبیه چسب بین لایهچسبنده 
ای براساس  لایه خواص مواد با درنظرگرفتن خسارت درون و برون

با  دهمدل ناحیه چسبنو  رونده مدل تخریب پیشهای  روش
تعیین شده است.تعداد  ۲و  ۱های جداول  استفاده از داده

برای  SC8Rالمان  ۱۵۶۸۰سازی شامل  کاررفته در شبیه های به المان
برای ضربه زننده است که تعداد و  C3D8Rالمان  ۱۱۱۰صفحه و 

ها با استفاده از روش آزمون و خطا به دست  اندازه مناسب المان
ها و مقایسه نتایج  ، با ریزترکردن المانآمده است. به عبارت دیگر

با اندازه مش اولیه و تکرار این فرآیند (مطالعه همگرایی المان)، 
ها به دست آمده است. همچنین برای کاهش  اندازه مناسب المان
چهارم برای استخراج نتایج استفاده شد که در  زمان حل، از مدل یک
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ر این شکل قابل طور که د نشان داده شده است. همان ۹شکل 
مشاهده است، برای افزایش دقت نتایج، در اطراف ناحیه برخورد از 

تر (مش ریزتر) استفاده شده است.  هایی با ابعاد کوچک المان
ها با مقایسه نیروی  ترتیب طی مطالعه همگرایی اندازه المان بدین

شده که نتیجه آن در  برخورد نسبت به ریزکردن المان، استخراج
المان برای لبه  ۱۵ذکر شده و براساس آن تعداد بهینه  ۳نمودار 

کاررفته بین ضربه زننده  دایره به دست آمده است. تئوری تماس به
انجام شده  و هدف از نوع تماس جفتی و با تنظیم تماس سخت 

  است.
  

 

 چهارم صفحه کامپوزیتی و ضربه زننده ریزی مدل یک مش )٩شكل 
  
  سازی شبیهاعتبارسنجی  - ۲- ۵

سازی تحقیق  کاررفته در شبیه برای اطمینان از درستی روش به
سازی ضربه روی صفحه  حاضر، ابتدا به مقایسه پاسخ شبیه

پرداخته شده است. مدل دینامیکی  [31]گنزالسکامپوزیتی با نتایج 
عنوان ضربه زننده روی صفحه مربعی با  شامل یک کره فولادی به

شده از کامپوزیت با الیاف کربن  مترمربع ساخته میلی۱۰۰×۱۵۰ابعاد 
 متر و میلی۱۸۱۲۵/۰است. ضخامت هر لایه  [454/904-/454/04] ای متقارن لایه ۸با چیدمان  AS4/8552و ماتریس اپوکسی 

کیلوگرم بر مترمکعب است. جسم ضربه زننده ۱۵۹۰ چگالی هر لایه
متر از جنس فولاد  میلی۱۶یک کره توپر الاستیک همگن دارای قطر 

متر بر ۷۸/۲صورت عمود و با سرعت  کیلوگرم است که به۵با جرم 
، مقایسه تاریخچه ۴کند. در نمودار  ثانیه به مرکز صفحه برخورد می

سازی  سازی حاضر با نتایج شبیه آمده از شبیه دست نیروی برخورد به
 ۶و  ۵پرداخته شده است. در نمودارهای  و آزمایشگاهی گنزالس

جایی  نیز، مقایسه انرژی داخلی هدف و نیروی برخورد برحسب جابه
پرداخته شده است. ملاحظه  [31] گنزالسضربه زننده با نتایج 

ل قبولی با نتایج سازی حاضر از تطابق قاب شود که نتایج شبیه می
  مرجع مذکور برخوردار است.

 منظور اطمینان از درستی استخراج پارامترهای موادی مورد نیاز به
سازی، سرعت پس از برخورد ضربه زننده در آزمون تجربی  شبیه

 آمده از دست به استخراج شده و با سرعت پس از برخورد ضربه زننده
خوبی مشاهده شده و تطابق  گرفتهمقایسه صورت  سازی شبیه
، تاریخچه تغییرات انرژی جنبشی ضربه زننده ۷در نمودار  .است
دهد ضربه زننده  سازی ذکر شده که نشان می آمده از شبیه دست به

ژول انرژی خود را از دست ۶۴/۱۴پس از نفوذ کامل به میزان 
دهد. در مقابل سرعت ضربه زننده در آزمون تجربی پس از نفوذ  می
ژول کاهش ۳۷/۶۰بر ثانیه کاهش یافته که برابر با  متر۸/۱۴۸به 

بودن مدل عددی  چهارم انرژی جنبشی است و با توجه به یک
% به دست ۳اختلاف نتایج اجزای محدود و آزمون ضربه در حدود 

شده با استفاده از یک سیستم با  آمده است. تحلیل های انجام
 Corei7-6820HQگیگابایت حافظه و هسته پردازشگر از نوع ۸

  دقیقه زمان صرف شده است.۱۵انجام شده و برای هر تحلیل حدود 
ای در  لایه ، توزیع کانتورهای خسارت درون۱۱و  ۱۰های  در شکل

صفحه کامپوزیتی پس از نفوذ، طبق معیار هاشین شامل معیارهای 
کشش و فشار الیاف و ماتریس نشان داده شده است. مشاهده 

بیشترین مقاومت در برابر واماندگی را شود که الیاف در کشش  می
از خود نشان دادند. آغاز خسارت در هر لایه از کامپوزیت با مقادیر 

طور مثال  شود. به تر از صفر در هر کدام از معیارها تعیین می بزرگ
قابل مشاهده است، برخی از نواحی  ۱۰طور که در شکل  همان

ه صفر دارد مقداری نزدیک ب HSNFTCRTکامپوزیت که در آن 
دهنده آغازنشدن خسارت در آن نواحی است. مقادیر صفر تا  نشان

دهنده گسترش خسارت و کاهش سفتی ماده در جهت  یک نشان
هایی در آنها معیار خسارت به عدد یک رسیده  الیاف است و المان

باشد دچار تخریب کامل شدند و دیگر هیچ تنشی در جهت الیاف 
برای سایر مدهای واماندگی  کنند. این توضیح تحمل نمی

قابل تعمیم است. همچنین در  ۱۱و  ۱۰های  شده در شکل داده نشان
های  ای (تورق) بین لایه لایه ، کانتور خسارت برون۱۲شکل 

کامپوزیت پس از نفوذ بیان شده که نشان از واماندگی چسب بین 
ز نتایج ترتیب با استفاده ا ها در اطراف ناحیه نفوذ را دارد. بدین لایه

ای با استفاده از معیار هاشین و  لایه این تحقیق آغاز خسارت درون
جدایش - ها با استفاده از تئوری کشش آغاز تورق بین لایه

ای لایه های درون و برون بینی شده و گسترش خسارت پیش
بینی شده است. در این تحقیق  وسیله کاهش سفتی پیش به

 یا پتالینگ ورد، از نوعکامپوزیت ناشی از برخ شکست یزممکان
 یدشد یکشش یها تنشبروز  علت به پتالینگی است. شدگ گلبرگ
آن به  یزانم است ومنحصر به محل برخورد دهد و  رخ می یشعاع

در تحقیق حاضر تطابق خوبی  ضخامت سازه هدف وابسته است.
متر) در آزمون تجربی و  میلی۶بین میزان ارتفاع ناحیه آسیب دیده (

نشان داده شده  ۱۳آمده که در شکل  دست برخورد به سازی شبیه
  است.

توان در هر لایه  برای درک روند گسترش خسارت در کامپوزیت می
تاریخچه تغییرات هر کدام از معیارهای واماندگی را در طول زمان 

توان  ترتیب می برخورد را استخراج و مورد بررسی قرارداد و بدین
طور  حین فرآیند نفوذ کسب کرد. به درک بهتری از مدهای واماندگی

ترتیب از بالا به  ، تغییرات معیارهای واماندگی (به۸نمونه در نمودار 
پایین) شامل فشار الیاف، کشش الیاف، فشار ماتریس و کشش 

صورت متوسط برای کل  ماتریس را در طول زمان برخورد و به
د. ملاحظه درجه) مشاهده کر۴۵ها لایه اول (با زاویه الیاف  المان
طور متوسط بیشترین خسارت را در  شود که کشش ماتریس به می

ثانیه به حداکثر مقدار خود  میلی۲۵/۰لایه اول ایجاد کرده و در زمان 
رسیده است. این نتیجه یک دید کلی در رابطه با سطح خسارت هر 

های کامپوزیت ارایه  کدام از مدهای واماندگی در هر کدام از لایه
های در معرض ضربه  تواند برای طراحی کامپوزیت میدهد و  می

  سرعت بالا مورد استفاده قرار گیرد.
  

  
ها، حداکثر نیروی برخورد نسبت به  مطالعه همگرایی تعداد المان )٣نمودار 

  شکل ای تعداد المان در طول لبه ناحیه دایره
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 تاریخچه نیروی برخوردمقایسه ) ٤نمودار 

  

  
 مقایسه تاریخچه انرژی داخلی هدف )٥نمودار 

  

  
  جایی ضربه زننده مقایسه نیروی برخورد بر حسب جابه )٦نمودار 

  

  تغییرات انرژی جنبشی ضربه زنندهتاریخچه  )٧نمودار 

  

 

 تغییرات معیارهای واماندگی در لایه اولمتوسط  )٨نمودار 
  

 

پس از نفوذ، براساس کانتورهای خسارت در صفحه کامپوزیتی  )١٠شكل 
  معیارهای کشش در الیاف (بالا) و فشار در الیاف (پایین)

  

  

 
کانتورهای خسارت در صفحه کامپوزیتی پس از نفوذ، بر اساس ) ١١شكل 

 معیارهای کشش در ماتریس (بالا) و فشار در ماتریس (پایین)
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 نفوذهای کامپوزیت پس از  کانتور خسارت تورق بین لایه )١٢شكل 
  

دیده   کامپوزیت و میزان ارتفاع ناحیه آسیبمکانیزم شکست پتالینگ  )١٣شكل 
 سازی برخورد در آزمون تجربی و شبیه

  
  گیری بندی و نتیجه جمع - ۶

سازی  شده در این پژوهش قادر به شبیه مدل اجزای محدود ارایه
اپوکسی با درنظرگرفتن - ضربه سرعت بالا بر صفحه کامپوزیتی کولار

های  شده در لایه ای است. خسارت تعریف لایه خسارت درون و برون
ها  رونده و خسارت تورق بین لایه کامپوزیت به روش تخریب پیش

چسبنده انجام شده است. آغاز خسارت در  با استفاده از مدل ناحیه
بینی شده و  های کامپوزیت با استفاده از معیار هاشین پیش لایه

رونده و کاهش سفتی  وسیله مدل تخریب پیش گسترش خسارت به
انجام  آباکوسافزار  بر پایه انرژی چقرمگی شکست موجود در نرم

ها از تئوری  بینی آغاز تورق بین لایه شده است. همچنین برای پیش
جدایش و برای گسترش آن از روابط بر پایه انرژی موجود -کشش
  افزار استفاده شده است. در نرم

کاررفته  های به در تحقیق حاضر همچنین، پارامترهای مورد نیاز مدل
سازی خسارت، از قبیل خواص خطی، استحکامی و  برای شبیه

ساس چقرمکی شکست با استفاده از آزمایشات تجربی و برا
منظور استخراج انرژی  استخراج شده است. به ASTMاستاندارد 

های کشش فشرده و برای  ای از آزمون لایه چقرمگی شکست درون
خمش تیر با  ای از آزمایشات لایه استخراج چقرمگی شکست برون

  استفاده شده است. تیر یکسر گیردار دوتاییو  شکاف انتهایی
ابتدا با استفاده از مقایسه  اعتبارسنجی روش مدل اجزای محدود،

پاسخ ضربه برای یک مساله نمونه و با درنظرگرفتن خسارت درون و 
ای انجام شده و در ادامه با استفاده از مقایسه سرعت ضربه  لایه برون

سازی  زننده پس از برخورد در آزمایش تجربی ضربه و پاسخ شبیه

سازی،  بیهترتیب بر مبنای نتایج ش عددی انجام شده است. بدین
ژول انرژی خود را از ۵۶/۵۸ضربه زننده پس از نفوذ کامل به میزان 

% کمتر از نتیجه آزمون تجربی است. ۳دست داده که در حدود 
رونده و مدل  های پژوهش حاضر، روش تخریب پیش براساس یافته

ای  لایه خوبی رفتار خسارت درون و برون تواند به ناحیه چسبنده می
سازی کند. در این  تحت ضربه سرعت بالا را شبیه صفحه کامپوزیتی

های موجود در استانداردها و  توان با استفاده از آزمون میان می
و  رونده مدل تخریب پیش های مراجع، پارامترهای مورد نیاز مدل

  را استخراج کرد.مدل ناحیه چسبنده 
نکته قابل توجه در اینجا این است که استخراج انرژی چقرمگی 

سازی ضربه با سرعت حدود  صورت استاتیکی برای شبیه به شکست
متر بر ثانیه معتبر است و نیاز به استخراج چقرمگی شکست ۱۸۰
گیری،  صورت دینامیکی در این محدوده سرعت نیست. این نتیجه به

که در آن بیان شده، چقرمگی شکست در  [32]هانو  سانبا پژوهش 
ر ثانیه ثابت بوده و با مقدار متر ب۱۲۰۰سرعت رشد ترک پایین تر از 

استاتیکی آن برابر است، انطباق دارد، زیرا در پژوهش حاضر از نتایج 
های استاتیکی برای یک مدل دینامیکی استفاده و پاسخ  آزمون
سازی با پاسخ آزمون تجربی از تطابق خوبی برخوردار شد.  شبیه

د با هزینه اجزای محدو تحقیق حاضر یک مدل معتبر، دقیق و کم
درنظرگرفتن خسارت و نفوذ ضربه زننده برای یک کامپوزیت 

توان پارامترهای  چندلایه تحت ضربه سرعت بالا را ارایه کرده که می
تواند  صورت تجربی استخراج کرد. تحقیق حاضر می مورد نیاز آن را به

های  راهگشای تحقیقات آتی در زمینه طراحی و تحلیل کامپوزیت
ت بالا با رویکرد استخراج خواص مکانیکی در معرض ضربات سرع

  صورت تجربی قرار گیرد. آن به
  

، آزمایشگاه باربازو مهندس  سقفیاز آقایان دکتر تشکر و قدردانی: 
های نو دانشگاه صنعتی امیرکبیر و آقایان مهندس  مواد و فناوری

، کارگاه مواد مرکب دانشگاه صنعتی مالک اشتر میرزاییو  تقویان
های  های فراوان در انجام آزمون بابت همکاری و راهنمایی(تهران)، 

  شود. تجربی مورد نیاز و ساخت کامپوزیت تشکر فراوان می
مشترک دانشجو و  یاتیمقاله حاصل کار تحق نیااخلاقی:  تاییدیه
  .استمالک اشتر  یشگاه صنعتنراهنما از دا دیاسات

 است.موزدی توسط نویسندگان بیان نشده تعارض منافع: 
(نویسنده اول)، پژوهشگر اصلی  میثم سروش سهم نویسندگان:

 کمکی(نویسنده دوم)، پژوهشگر  فرد زاده کرامت ملک %)؛٦٠(
  %)٢٠( کمکی(نویسنده سوم)، پژوهشگر مرتضی شهروی  %)؛٢٠(

انجام  یکار پژوهش نیاز ا یمال تیحما گونه چیهمنابع مالی: 
  نشده است.
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