
 

 

 

 

 

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



 

 

   

 

 

 ای هواییهگرایش سازه -هوافضارشته مهندسی  نامه دوره کارشناسی ارشدپایان
 

 عنوان:

 یدو پهپاد متصل، تحت بارگذار یهابال نیب یکیسازه اتصال مکان لیو تحل یطراح

 مختلف معادل  یها
 

 

 توسط:

 مجید صالحی
 

 
 استاد راهنما:

 پوردکتر محمود ذبیح
 

 
 اد مشاور:است

 دکتر یوسف عباسی
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 به نام خدا

 تأییدیه کمیته داوران پایان نامه

 عنوان:

 دو پهپاد متصل،  یهابال نیب یکیسازه اتصال مکان لیو تحل یطراح

 معادل  مختلف یها یتحت بارگذار

 توسط:

 مجید صالحی

 

های به عنوان بخشی از فعالیت عتی مالک اشترصننامه ارائه شده به تحصیلات تکمیلی دانشگاه پایان

 تحصیلی لازم برای اخذ درجه کارشناسی ارشد 

 

 ی:در رشته

 های هواییسازه -هوافضامهندسی 

 

  صنعتی مالک اشتردانشگاه 

 ایران -تهران

 

 ارزیابی و تصویب شده توسط

 

 محل امضاء                                  های هواییسازه -دانشیار گروه هوافضا -پورمحمود ذبیحدکتر  -1

 محل امضاء                                های هواییسازه -دانشیار گروه هوافضا -یوسف عباسیدکتر  -2

 محل امضاء                                                             رتبه علمی -نام اساتید داور گروه و دانشگاه -3

 محل امضاء                                           رتبه علمی                   -اساتید داور گروه و دانشگاه نام -4

 محل امضاء                                              رتبه علمی                 -نام اساتید داور گروه و دانشگاه -5
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 با تشکر و تقدیر از:

و در  های ارزشمند خود هموارهاییکه با راهنم پورحمود  ذبیحجناب آقای دکتر م استاد ارجمندم 

همچنین از راهنماییاندپشتیبان من بوده رسالهین اتمامی ساعات شبانه روز در انجام 
های . 

 نی و تشکر را دارم. ، کمال قدردا  یوسف عباسیکتر دآقای فروتنانه استاد ارجمند جناب 
 

 

 

 

 

 

 

 



 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

تمام حقوق مادی و معنوی مترتب بر نتایج مطالعات، 

های حاصل از این تحقیق متعلق به نوآوری ابتکارات و

 دانشگاه صنعتی مالک اشتر است.



 

 

 

 

 بسمه تعالی

 تعیین سطح طبقه بندی پایان نامه

 

 نامه: انیعنوان پا

 عادلممختلف  یها یدو پهپاد متصل، تحت بارگذار یبالها نیب یکیسازه اتصال مکان لیو تحل یطراح

 

 4022664011:  ییشماره دانشجو            مجید صالحیدانشجو:         یخانوادگنام و نام

 ای هواییهسازه -دسی هوافضامهن:  شیگرا رشته         پوردکتر محمود ذبیح استاد راهنما :  یخانوادگنام و نام

 

  بندی نداردطبقه  بندی داردطبقه :نامه طبق نظر استاد راهنمااین پایان

 
 نامه،ان.... این پای.............نامه تا تاریخ ...................داربودن پایانبندیتبصره: با توجه به طبقه

 فقط با نظر این واحد دانشگاهی، در اختیار متقاضی قرار گیرد.

 مضا رییس مجتمعا              امضا استاد راهنما                                                                                   
 

 سالهر/نامهانیپا جیصحت و اصالت نتا هیدییتأ

 دییارشد، تأ یکارشناس یلیقطع تحصم       4022664011          ییبه شماره دانشجو              مجید صالحی              نجانبیا

 نگرایشده از آثار د یرداربسخهو بدون هرگونه دخل و تصرف است و موارد ن نجانبیرساله حاصل کار ا/نامهانیپا نیا جینتا یهیکه کل مینمایم

قررات حاکم )قانون مدانشگاه مطابق با ضوابط و  صیصورت اثبات خلاف مندرجات فوق، به تشخ در .امرا با ذکر کامل مشخصات منبع آورده

و ...(  یو انضباط یپژوهش ،یضوابط و مقررات آموزش ،یآثار صوت و اتینشر ،کتب ریاز حقوق مؤلفان و مصنفان و قانون ترجمه و تکث تیحما

سلب  شیخو تخلف و مجازات را از نییو تع صیخصوص احقاق حقوق مکتسب و تشخ دررفتار خواهد شد و حق هرگونه اعتراض  نبنجایبا ا

 ( به عهدهییاو قض ی)اعم از ادار صلاحیو مراجع ذ یو حقوق یقیبه اشخاص اعم از حق ییهر گونه پاسخگو تی. در ضمن، مسئولمینمایم

 .شتخصوص نخواهد دا نیدر ا یتیولئمس چگونهیخواهد بود و دانشگاه ه نجانبیا

 

 مجید صالحی: یخانوادگو نام نام

  :خیامضاء و تار



 

 

 

 

 تقدیم به

 مسیر در این  ،زخودگذشتگی و دعای خیرشان اکه با عشق، صبر، همسر مهربانم  

 .دندنمورا برایم هموار  آموزی  علم

ایشان هایت احترام و عشق، به نامه را با ن شان، این پایاندریغبه پاس تمام زحمات بی

 .کنمتقدیم می
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 چکیده
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 چکیده
ای اتصال دو بال کامپوزیتی در یک پهپاد مرکب با مکانیزم لولایی در این پژوهش، تحلیل عددی رفتار سازه

ولا )در دو لشکل، عملکرد اتصال تغییر–غیرفعال مورد بررسی قرار گرفته است. هدف اصلی، ارزیابی پاسخ تنش

ها های کامپوزیتی تحت زوایای مختلف بازشدگی بالای(، و بررسی ایمنی لایهحالت اتصال پیچی و چسب سازه

 .باشددرجه( می 30و  20، 10، 0)

 وکسیاپ–های کربنشده و رفتار ارتوتروپیک لایهانجام  Abaqus افزاربعدی سازه با استفاده از نرمسازی سهمدل

نظر گرفته شده است.  در پوسته بالا و پایین بال در [0 ,0 ,0 ,10+ ,10− ,10− ,10+ ,0 ,0 ,0] چینیلایه آرایش با

های بحرانی در لایه چهارم ها استفاده گردید. همچنین، تنشمعیار خرابی هاشین جهت ارزیابی آغاز تخریب لایه

 .ای استخراج و مقایسه شدندتنش اصلی در چسب سازه میسز در لولا، ودرجه از پایین(، تنش فون 10+)

متر در حالت صفر درجه به میلی 0.152ها، تغییرشکل ریشه بال از نتایج نشان داد با افزایش زاویه نسبی بال

باشد. درجه کاهش یافته است که بیانگر کاهش بار خمشی مؤثر در این پیکربندی می 30متر در میلی 0.136

طور پیوسته کاهش یافته و ضریب اطمینان بر اساس معیار هاشین ی جهتی در لایه بحرانی بههاهمچنین تنش

اتصال، استفاده  درجه افزایش یافته است. در مقایسه دو نوع 30در زاویه  5.58در زاویه صفر درجه به  3.42از 

تری از تنش یکنواخت عمیسز در لولا گردید و توزیدرصدی تنش فون 47حدود  ای موجب کاهشاز چسب سازه

 .ایجاد کرد

ضریب  تحلیل مکانیزم لولا نشان داد طراحی پین فولادی با در نظر گرفتن بارهای خمشی و برشی دارای

شده قادر به کنترل گشتاور بازگشت و نوسانات گذرا اطمینان مناسب بوده و فنر پیچشی و دمپر ویسکوز طراحی

ای، عملکرد مناسبی از نهادی ضمن حفظ ایمنی سازهد پیکربندی پیشدهباشند. در مجموع، نتایج نشان میمی

 .آوردنظر کاهش تمرکز تنش و افزایش پایداری دینامیکی فراهم می

           

 

  کلمات کلیدی:

 دمپر -نرف -پین -ال کامپوزیتیب -کانیزم لولام -پهپاد مرکب
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 فصل اول

اهمیت و  ،بیان مسئله ؛مقدمه

 و اهداف ق،ضرورت انجام تحقی

 سوالات پژوهش
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  و معرفی موضوع مقدمه -1-1

های پرنده بدون سرنشین، نقش ترین سامانهعنوان یکی از مهمبه 1های اخیر، پهپادهادر دهه      

های برداری، شناسایی و مأموریتکلیدی در کاربردهای نظامی، غیرنظامی، پایش محیطی، نقشه

ثابت به دلیل بازده های مختلف پهپاد، پهپادهای بالپیکربندیاند. در میان تحقیقاتی ایفا کرده

اند. ای را به خود جلب کردهآیرودینامیکی بالا، مداومت پروازی مناسب و مصرف انرژی کمتر، توجه ویژه

ترین عضو باربر، تأثیر مستقیمی بر ایمنی پرواز، عنوان اصلیها، طراحی سازه بال بهدر این نوع سامانه

 . ]1[ آیرودینامیکی و عمر سازه دارد عملکرد

هستند که از  نیپرنده بدون سرنش یهااز سامانه ی، نوع2همبهمتصل یپهپادها ایچندبدنه  یپهپادها

. هدف کنندیعمل م کپارچهی یو عملکرد یاصورت سازهشده و به لیماژول مستقل تشک ایچند بدنه 

و  یکینامیرودیبهبود عملکرد آ ،یاتیعمل یریپذافانعط شیافزا ها،یکربندیپ نیاز توسعه ا یاصل

ها بدنه ایها پهپادها، بال نیاست. در ا ریپذقیو تطب دهیچیپ یهاتیو امکان انجام مأمور ،یاسازه

صورت به ت،یمتصل شده و بسته به مأمور گریکدیهوشمند به  ایماژولار  ،یکیصورت مکانبه توانندیم

 . ]2-3[ ندیمستقل عمل نما ایزمان هم

 ینگ جهانجمسبوق به سابقه است. در طول  یچندبدنه در صنعت هوانورد یهااستفاده از سازه دهیا

 توسعه خاص جنگنده یهاطرح یها و برخافکندر بمب ژهویبه -دو بدنه یماهایاز هواپ ییهادوم، نمونه

مشترک  یانیم یهاسازه ایها لنوک با اتصال قیها، اتصال دو بدنه از طراز آن یاریکه در بس افتندی

 یمورد بررس یاتید عملو بر یداریپا حمل بار، تیظرف شیها عموماً با هدف افزاطرح نی. اشدیانجام م

 . ]4[ قرار گرفتند

مطرح شد؛  کمیوستیقرن ب لیو اوا ستمیدر اواخر قرن ب یصورت جدچندبدنه به یپهپادها مفهوم

 یهاسامانه ،یتیمواد کامپوز ،یمحاسبات کینامیرودیآ یهار حوزهتوجه دقابل یهاشرفتیکه پ یزمان

 ،یخیتار یهارا فراهم کرد. برخلاف نمونه هادهیا نیا یعمل یسازادهیامکان پ یو ارتباط یکنترل

 یاتصال و جداساز تیو قابل اندافتهیماژولار توسعه  یطراح هیچندبدنه مدرن اغلب بر پا یپهپادها

 یکینامیرودیآ یبارها عیکه توز شوندیم یطراح یاگونهپهپادها به نیا. ]5[ا هستند اجزا را دار عیسر

                                                 
 

 

 
1 Unmanned Aerial Vehicles – UAVs 

2 Connected / Multi-Body UAVs 
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 یانرژ ییو بهبود کارا یپرواز یداریپا شیچند بدنه، موجب کاهش تمرکز تنش، افزا انیم یاو سازه

ن امکا ،یسازهماهنگ یهاتمیهوشمند و الگور یکنترل یهااستفاده از سامانه ن،یگردد. افزون بر ا

  [.6] سازدیمستقل هر بدنه را فراهم م ای کپارچهیکنترل 

درجه  کیدهنده با اتصال کی کرنش–و پاسخ تنش یکیرفتار مکان یبررس ق،یتحق نیا یاصل هدف

. سازدیدرجه را فراهم م 30حداکثر  هیها تا زاوبال یاست که امکان حرکت نسب Zحول محور  یآزاد

 متریلیم 2425اند و طول هر بال برابر شده یطراح Clark Y لیرفویمورد مطالعه بر اساس ا یهابال

در نوک کاهش  متریلیم 250به حدود  شهیدر ر متریلیم 300که عرض بال از حدود  یاست، در حال

 . ابدییم

و مونتاژ  یطراح SolidWorksافزار دهنده ابتدا در نرمها و اتصالبال یبعدپژوهش، مدل سه نیا در

 یهالیاست. تحل دهیمنتقل گرد ABAQUSافزار به نرم کپارچهیمدل  کیعنوان سپس بهشده و 

انجام  اهبال یمختلف بازشدگ یایدر زوا ،یو ثقل یکینامیرودیمعادل آ یهایتحت بارگذار یکیاستات

 ریفولاد ضدزنگ در نظر گرفته شده تا تأثآلومینیوم و از  هالیدهنده در تحلشده است. جنس اتصال

 . ردیقرار گ یاتصال مورد بررس یداریتمرکز تنش و پا ،یکیخواص ماده بر پاسخ مکان

 شود:پرداخته می تاریخچه توسعه پهپادهای چندبدنهدر قسمت زیر به بررسی 

  پهپاد یفناور یگذارهپای – 1980تا  1960دهه  -1

 یها. سامانهافتندیتوسعه  یریگهدف یهانیو تمر یاهداف نظام یدوره، پهپادها عمدتاً برا نیا در

 یدر طراح شرفتیاما پ کردند،یم جادیدر عملکرد ا ییهاتیمحدود ،ییابتدا یهاساده و سازه یکنترل

 . ]7[ مودفراهم ن ترشرفتهیپ میمفاه یرا برا نهیتر، زمبال ثابت و استفاده از مواد سبک

 چندبدنه یپهپادها دهیا یرگیشکل – 1990دهه  -2

ماژولار و چندبدنه شد.  یمانند پهپادها یمیمنجر به ظهور مفاه شتر،یب یتیمأمور یریپذعطافبه ان ازین

حمل  یبا چند ماژول برا ییپهپادها یبر رو ،یدر حوزه نظام ژهیوبه ،یو صنعت یدانشگاه یهاپژوهش

 .]8[ دیمتنوع متمرکز گرد ینصب حسگرها ایبار 

  هیاول یهاو نمونه فناوری توسعه – 2000دهه  -3

 یپهپادها هیاول یهانمونه شرفته،یپ یکنترل یهاو سامانه یتیگسترش استفاده از مواد کامپوز با

 . ]9[را دارا بودند  یبیترک ایعملکرد مستقل  تیکه قابل افتندیچندبدنه توسعه 

 یاتعملی فاز به ورود – 2010دهه  -4

 یعنوان پهپاد چندبدنه ماژولار معرفبه X-55 (Northrop Grumman)مانند  ییهادوره، نمونه نیا در

 .]10[ها بود بدنه نیهماهنگ و بهبود ارتباطات ب یکنترل یهابر توسعه سامانه یشدند. تمرکز اصل
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 کاربردها گسترش –تاکنون  2020دهه  -5

 ستیز طیمح شیونقل بار و پااز جمله امداد و نجات، حمل یرنظامیغ یهاچندبدنه به حوزه یپهپادها

چندبدنه  یبا ساختارها 3پهپادهای گروهی میمفاه بیترک نهیها در زمپژوهش ن،یاند. همچنوارد شده

 طرح هواپیمای ترابری چند بدنه کمپانی مک دانل داگلاس 1در شکل . ]11[در حال گسترش است 

نشان داده  ساخت چینQimingxing50 پهپاد خورشیدی  2نشان داده شده است. همچنین در شکل 

 ه است.شد

 

 ]13، 12[ طرح هواپیمای ترابری چند بدنه کمپانی مک دانل داگلاس: 1-1شکل 

 
 ]14[ ساخت چینQimingxing50 پهپاد خورشیدی : 2-1شکل 

 

 

 

 

                                                 
 

 

 
3 Swarm UAVs 
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بار  نهیبه عیوزت ،یتیمأمور یریپذماژولار، انعطاف یطراح رینظ ییهایژگیو یچندبدنه دارا یپهپادها

وجو جست رینظ ییکاربردها یها را براآن هایژگیو نیهستند. ا یخرابدر برابر  یریپذتحمل شیو افزا

 ییهاالشمقابل، چ در .سازدیمناسب م یعلم قاتیو تحق ینظام اتیعمل ،ییو نجات، حمل بار، شناسا

 یاصل بیاز معا قیدق یکنترل یهابه سامانه ازیساخت بالا و ن نهیها، هزاتصال یطراح یدگیچیپ رینظ

ها، را دهندهالاتص هیدر ناح ژهیوبه ق،یدق یاسازه لیکه لزوم تحل شوندیمحسوب م هایکربندیپ نیا

  .]15[ سازدیبرجسته م

 Glass/Epoxy ویژهبه) شده با الیافهای پلیمری تقویتبا پیشرفت فناوری مواد، استفاده از کامپوزیت

. این مواد به دلیل نسبت افته استطور گسترده رواج یدر طراحی بال پهپادها به (Carbon/Epoxy و

دار، استحکام به وزن بالا، مقاومت مناسب در برابر خستگی و امکان طراحی خواص مکانیکی جهت

رغم مزایای قابل با این حال، علی .]16[شوند های هوایی سبک محسوب میآل برای سازهای ایدهگزینه

 نقاط از همچنان ایسازه اتصالات محل در ویژهبه، ها، نواحی اتصال و تمرکز تنشتوجه کامپوزیت

 . روندمی شمار به بال سازه طراحی در بحرانی

شود. این اتصال به سازه اصلی متصل می 4هبدن به های متعارف، بال از طریق اتصال بالدر پیکربندی

مچنین بارهای های خمشی و پیچشی و هباید قادر باشد نیروهای آیرودینامیکی، بارهای اینرسی، ممان

مطالعات متعددی نشان  .]17[صورت ایمن منتقل کند گذرا ناشی از مانورها و اغتشاشات پروازی را به

شوند و تحلیل دقیق این نواحی ای در پهپادها اغلب از نواحی اتصال آغاز میهای سازهاند که خرابیداده

 .]18[ ای در افزایش قابلیت اطمینان سامانه داردکنندهنقش تعیین

های پروازی مطرح شده است که شامل های اخیر، مفاهیم نوینی در طراحی سامانهدر سال

های چندبدنه و یا پهپادهای ، سامانه(Joined Wing) های متصلهای غیرمتعارف مانند بالپیکربندی

به دو پهپاد ال متعلق جای اتصال بال به بدنه، دو بباشند. در این مفاهیم، بهشده مکانیکی میکوپل

توانند اهدافی نظیر هایی میشوند. چنین پیکربندیمجزا از طریق یک سازه واسط به یکدیگر متصل می

های مأموریتی خاص را دنبال افزایش پایداری، بهبود توزیع بار، افزایش ظرفیت حمل بار یا ایجاد قابلیت

 .]19[ کنند

                                                 
 

 

 
4 Wing–Fuselage Joint 
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های حرکتی نظیر لولا، فنر ویژه در حضور مکانیزمبال بهبهای اتصال بالبا وجود این، تحلیل سازه

تر از کند. در این نوع اتصال، مسیر انتقال بار پیچیدهجدیدی را مطرح می هایپیچشی و دمپر، چالش

شده از طریق مکانیزم اتصال به صورت کوپلحالت متعارف بوده و نیروهای آیرودینامیکی هر بال، به

ها تا زاویه چنین وجود درجات آزادی چرخشی )برای مثال دوران بالشوند. همبال مقابل منتقل می

شود که باید های الاستیک اتصال میها، لولاها و المانمشخص( سبب ایجاد بارهای اضافی در پین

 .دقت تحلیل شوندبه

یع صورت توزهایی، اعمال بارهای آیرودینامیکی واقعی بهاز سوی دیگر، در تحلیل عددی چنین سامانه

پرهزینه است. به همین دلیل، در بسیاری از مطالعات  CFD–FSI هایسازیفشار پیچیده، مستلزم شبیه

شود که در آن اثر می استفاده (Equivalent Loadings) های معادلمهندسی، از مفهوم بارگذاری

که جزئیات دون آنگردد، بهای معادل به سازه اعمال میصورت نیروها و مماننیروهای آیرودینامیکی به

ها ها و تغییرشکلای، تنشاین رویکرد امکان تمرکز بر پاسخ سازه .]20[سازی شود میدان جریان مدل

 .کندرا با دقت و کارایی مناسب فراهم می

تحت  دهنده بال به بال دو پهپاد متصلنامه، هدف اصلی طراحی و تحلیل سازه اتصالپایاندر این 

باشد. در این راستا، یک مکانیزم اتصال شامل لولا و فنر پیچشی )و در عادل میهای مختلف مبارگذاری

ها تا زاویه مشخص را فراهم گیرد که امکان دوران نسبی بالصورت لزوم دمپر( مورد بررسی قرار می

ها صورت معادل استخراج شده و اثر آنکند. بارهای آیرودینامیکی متناظر با شرایط پرواز کروز بهمی

شود. های ایجادشده در بال، پین لولا و اجزای اتصال با استفاده از روش اجزاء محدود تحلیل میبر تنش

های های اتصال در پیکربندیتواند مبنای مناسبی برای طراحی ایمن و بهینه سازهنتایج این تحقیق می

  . نوین پهپادی فراهم آورد

 بیان مسئله -1-2

ها از های اخیر، موجب حرکت پژوهشپرنده بدون سرنشین در سال هایرشد سریع سامانه       

های مرکب، ماژولار و چندبخشی شده است. در این میان، اتصال سوی سامانههای کلاسیک بهپیکربندی

عنوان رویکردی نوین برای منظور ایجاد یک سامانه یکپارچه پروازی، بهفیزیکی چند پرنده به یکدیگر به

یکی از  .]21[مأموریتی، بهبود پایداری و ارتقای ظرفیت حمل بار مطرح شده است  افزایش کارایی

های دو پهپاد مستقل به یکدیگر است؛ های این رویکرد، اتصال مکانیکی بالبرانگیزترین حالتچالش
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طور اساسی با ای سیستم بهحالتی که در آن مسیر انتقال بار، رفتار دینامیکی و پاسخ سازه

 .های متعارف تفاوت داردپیکربندی

بال، نیروهای آیرودینامیکی تولیدشده توسط هر بال، علاوه بر ایجاد بارهای خمشی و بهدر اتصال بال

شوند. این انتقال بار دهنده به بال مقابل نیز منتقل میپیچشی در همان بال، از طریق سازه اتصال

زای اتصال نظیر لولا، پین و عناصر الاستیک های موضعی بالا در اجشده، منجر به ایجاد تنشکوپل

ز سوی دیگر، وجود درجات ا .]22[شدت تحت تأثیر قرار دهد تواند رفتار کلی سازه را بهشود و میمی

 زاویه از تابعی وارده بارهای که شودمی سبب محور لولا حول هابال نسبی دوران ویژه، بهآزادی حرکتی

 .باشند سیستم میرایی انمیز و پیچشی فنر مشخصات چرخش،

شود تا نسبت استحکام های سبک، معمولاً از مواد کامپوزیتی ساخته میخصوص در سامانهبال پهپاد، به

های کامپوزیتی نسبت به تمرکز تنش، بارگذاری خارج از صفحه به وزن بهینه گردد. با این حال، سازه

های بال کامپوزیتی، اند که در سازهان دادهای حساس هستند. مطالعات نشلایههای برشی بینو تنش

باشند یمنواحی اتصال مکانیکی از جمله ریشه بال و اتصالات لولایی، مستعد آغاز آسیب و خرابی 

صورت نامتقارن و شود، زیرا مسیر بارگذاری بهبال تشدید میبهاین مسئله در پیکربندی بال .]23[

 . گیردیوابسته به رفتار مکانیزم اتصال شکل م

ای زمان رفتار سازهای مستلزم در نظر گرفتن هماز منظر تحلیل عددی، بررسی دقیق چنین سامانه

 سازه -سازی کامل اندرکنش سیالبال، مکانیزم اتصال و اثر بارهای آیرودینامیکی است. اگرچه شبیه

) 5FSI( از نظر محاسباتی پرهزینه  تواند تصویر دقیقی از بارگذاری واقعی ارائه دهد، اما این روشمی

ای عملی نیست. به همین دلیل، استفاده از نامهبوده و برای بسیاری از مطالعات طراحی اولیه و پایان

های هوایی عنوان جایگزینی مهندسی و متداول، در تحلیل سازههای معادل آیرودینامیکی بهبارگذاری

هایی ویژه در سازهحیح اعمال این بارهای معادل، بهبا این وجود، تعیین نحوه ص .]24[رواج یافته است 

های مکانیکی هستند، همچنان یک چالش دهندهای و اتصالهای صلب، پوستهکه ترکیبی از المان

 . شودمهندسی محسوب می

علاوه بر این، رفتار فنر پیچشی و دمپر مورد استفاده در مکانیزم اتصال، نقش کلیدی در توزیع نیروها، 

کند. انتخاب نادرست سفتی فنر یا ضریب ای ایفا میسازی زاویه دوران و کاهش بارهای ضربهمحدود

                                                 
 

 

 
5 Fluid and Solid Interaction 



 شپژوه اهداف و سوالات اهمیت و ضرورت انجام تحقیق، ،بیان مسئله ؛مقدمهفصل اول: 

  

9 

 

تواند منجر به افزایش بیش از حد تنش در پین لولا یا تغییرشکل نامطلوب بال شود. در میرایی می

کاربرد اند، های مکانیکی پرداختههای لولایی در سازهحالی که مطالعات متعددی به مدلسازی اتصال

طور محدود بال پهپادها، بهبهویژه در اتصال بالهای هوایی سبک و کامپوزیتی، بهاین مفاهیم در سازه

 .]25[ بررسی شده است

دهنده ای یک اتصالطراحی و تحلیل سازه: بر این اساس، مسئله اصلی این پژوهش عبارت است از

های مختلف معادل ای که تحت بارگذاریهگونبال شامل مکانیزم لولا و فنر پیچشی، بهبهبال

های ایجادشده در اجزای بال ها و تغییرشکلصورت ایمن انجام شده و تنشآیرودینامیکی، انتقال بار به

دقیق،  حل این مسئله مستلزم توسعه یک مدل اجزاء محدود .و اتصال در محدوده مجاز قرار گیرند

ی اتصال بر پاسخ ادل، و بررسی اثر پارامترهای مکانیکهای معتعریف صحیح شرایط مرزی و بارگذاری

تواند چارچوبی قابل اتکا برای طراحی اتصالات بال در ای سیستم است. نتایج این تحقیق میسازه

های نوین پهپادی فراهم نموده و خلأ موجود در ادبیات فنی این حوزه را تا حدی پوشش پیکربندی

 .دهد

 حقیقاهمیت و ضرورت انجام ت -1-3

طور چشمگیری افزایش یافته به های پرنده بدون سرنشینهای اخیر، توسعه سامانهدر سال        

های شناسایی، پایش، حمل بار و کاربردهای عنوان ابزارهایی کلیدی در مأموریتها بهو این سامانه

فزایش کارایی و اند. یکی از رویکردهای نوین در انظامی و غیرنظامی مورد استفاده قرار گرفته

است که در آن دو یا چند پرنده  6های چندپهپادی متصلپذیری پهپادها، استفاده از پیکربندیانعطاف

شوند تا مزایایی نظیر افزایش دهانه مؤثر، بهبود نسبت های مکانیکی به یکدیگر متصل میاز طریق سازه

 .]27، 26[در حین مأموریت حاصل شود برآ به پسا، افزایش ظرفیت حمل بار و امکان تغییر پیکربندی 

نی در عملکرد، ایمنی و قابلیت اطمینان دهنده بال به بال نقشی کاملاً بحرادر این میان، سازه اتصال

تنها باید قادر به انتقال صحیح نیروهای آیرودینامیکی، وزن و اینرسی کند. این سازه نهسامانه ایفا می

های دینامیکی ناشی از ها و بارگذاریای، ناهمراستاییییرات زاویهبین دو پهپاد باشد، بلکه باید تغ

                                                 
 

 

 
6 Coupled or Modular UAVs 
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ای های سازهدهد که بسیاری از خرابیآشفتگی جریان و مانورها را نیز تحمل کند. مطالعات نشان می

 .]28[ های پرنده ناشی از طراحی نامناسب اتصالات، لولاها و اجزای انتقال بار متمرکز استدر سامانه

پذیری سازه با ها، امکان تطبیق( در اتصال بالدمپر لزوم صورت در و) فنر-از مکانیزم لولااستفاده 

سازد. با این حال، طراحی چنین بارهای متغیر، کاهش تمرکز تنش و جذب انرژی ارتعاشی را فراهم می

و های خمشی و پیچشی، مکانیزمی مستلزم درک دقیق از مسیر انتقال بار آیرودینامیکی، ممان

های وارد بر اجزای کلیدی مانند پین لولا و فنر پیچشی است. در بسیاری از مطالعات موجود، تنش

دهنده، تمرکز اصلی بر تحلیل آیرودینامیکی یا کنترل پرواز پهپادها بوده و بررسی جامع سازه اتصال

 .]29[ های متصل، کمتر مورد توجه قرار گرفته استویژه در پیکربندیبه

در ساخت بال پهپادها، اگرچه منجر به   Glass/Epoxyکارگیری مواد کامپوزیتی نظیریگر، بهاز سوی د

شود، اما رفتار مکانیکی متفاوت این مواد نسبت به کاهش وزن و افزایش نسبت استحکام به وزن می

ل های موضعی، تمرکز تنش در محسازد. تنشتری را در نواحی اتصال ضروری میفلزات، تحلیل دقیق

هایی هستند که بدون تحلیل عددی دقیق پین و اثرات خستگی در اتصالات کامپوزیتی از جمله چالش

 .]30[ قابل ارزیابی نیستند

امکان مدلسازی   ABAQUSافزارهایی ماننددر این راستا، استفاده از روش اجزاء محدود و نرم

کند. ترکیب محاسبات ها را فراهم میها، اتصالات لولایی، فنرهای پیچشی و دمپرگرایانه تماسواقع

دستی مبتنی بر اصول مکانیک جامدات و آیرودینامیک با تحلیل عددی، رویکردی قابل اعتماد برای 

بنابراین، انجام این تحقیق با تمرکز بر طراحی، . دهددهنده ارائه میطراحی و اعتبارسنجی سازه اتصال

های معادل آیرودینامیکی ل دو پهپاد متصل تحت بارگذاریای اتصال بال به باسازی و تحلیل سازهمدل

تواند مبنایی دهد و از سوی دیگر، میسو خلأ موجود در ادبیات پژوهش را پوشش میو وزنی، از یک

های پهپادی ماژولار و چندبخشی در آینده فراهم سازد. نتایج این پژوهش کاربردی برای طراحی سامانه

های ای و افزایش قابلیت اطمینان سامانهر طراحی صنعتی، بهبود ایمنی سازهقابلیت استفاده مستقیم د

 . پرنده بدون سرنشین را خواهد داشت
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 اهداف تحقیق -1-4

 اهداف تحقیق در این پایان نامه عبارتند از:           

بال دو پهپاد دهنده بال به ای مکانیزم اتصالسازی و تحلیل سازههدف اصلی این پژوهش، طراحی، مدل

منظور اطمینان از انتقال ایمن و کارای بارهای آیرودینامیکی و وزنی تحت شرایط مختلف متصل به

 . باشدپروازی و بارگذاری معادل می

 در این پایان نامه عبارتند از: اهداف اختصاصی

 رد نیروی لیفت ومنظور برآوبه سازی بارهای معادل آیرودینامیکی وارد بر بال پهپادتعیین و مدل -1

 .ایصورت معادل در مدل سازههای ناشی از آن در شرایط پروازی کروز و اعمال این بارها بهممان

با هدف محاسبه  تخمین محل مرکز فشار آیرودینامیکی بال و بررسی اثر آن بر انتقال بار به اتصال -2

 .فنر–های خمشی و پیچشی وارد بر مکانیزم لولادقیق ممان

ای که امکان دوران گونهبه حی هندسی مکانیزم اتصال بال به بال شامل لولا، پین و فنر پیچشیطرا -3

 .ای حفظ گرددزمان پایداری سازهدرجه( فراهم شده و هم 30ها تا زاویه مشخص )نسبی بال

های برشی، شامل تنش های ترکیبیهای وارد بر پین لولا تحت بارگذاریمحاسبه تحلیلی تنش -4

 .های انتقالیشی و پیچشی ناشی از نیروی لیفت، وزن پهپاد و ممانخم

شامل سفتی پیچشی  تعیین مشخصات مکانیکی مناسب فنر پیچشی و دمپر )در صورت استفاده( -5

 .ها و کاهش نوساناتو ضریب میرایی مورد نیاز برای کنترل دوران بال

های جامد، پوسته و با استفاده از المانABAQUS  افزارمدلسازی عددی اتصال بال به بال در نرم -6

 .سازی رفتار واقعی لولا، پین و فنرکانکتور جهت شبیه

ویژه در اطراف پین لولا و محل اتصال بال به بررسی توزیع تنش و کرنش در نواحی بحرانی اتصال -7

  .به مکانیزم، و شناسایی نقاط مستعد تمرکز تنش

سازی منظور اطمینان از صحت مدلبه حاسبات دستی و روابط تحلیلیاعتبارسنجی نتایج عددی با م -8

  .آمدهدستو قابل اعتماد بودن نتایج به

 با هدف استفاده از ای برای اتصالات بال در پهپادهای متصل یا ماژولارارائه معیارهای طراحی سازه -9

  .های آینده و کاربردهای صنعتینتایج پژوهش در طراحی
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 تحقیق ت یا فرضیاتسؤالا -1-5

 سوالات تحقیق عبارتند از:      

های معادل آیرودینامیکی وارد بر بال پهپاد در شرایط پروازی کروز چگونه قابل نیروها و ممان -1

ای اتصال بال به بال اعتماد در تحلیل سازهصورت معادل و قابلو این بارها چگونه به تخمین هستند؟

 شوند؟کار گرفته میبه

شده به های خمشی و پیچشی منتقلمحل مرکز فشار آیرودینامیکی بال چه تأثیری بر مقدار ممان -2

 های پین و لولا نسبت به تغییر این محل چگونه است؟و حساسیت تنش مکانیزم اتصال دارد؟

 کاهش الب به بال اتصال در را بار ناگهانی انتقال و تنش تمرکز تواندمی حد چه تا فنر-مکانیزم لولا -3

 دهد؟

های ترکیبی لیفت، وزن و ممان پیچشی های حداکثر ایجادشده در پین لولا تحت بارگذاریتنش -4

 ها در محدوده مجاز مواد انتخابی قرار دارند؟و آیا این تنش چه مقدار است؟

زاویه  ها تاای و پایداری مکانیزم اتصال در دوران بالسفتی پیچشی فنر چه تأثیری بر پاسخ سازه -5

 درجه دارد؟ 30

 کند؟افزودن دمپر به مکانیزم اتصال چه نقشی در کاهش نوسانات و پاسخ دینامیکی سیستم ایفا می -6

تا چه میزان با محاسبات تحلیلی تطابق  ABAQUS افزارنتایج حاصل از مدلسازی عددی در نرم -7

 دارند؟

  ن فرضیات تحقیق عبارتند از:یهمچن

های صورت نیروها و ممانتوان در شرایط پروازی کروز بهمیکی وارد بر بال را میبارهای آیرودینا -1

 .سازی کردمعادل متمرکز در مرکز فشار بال مدل

توزیع لیفت در راستای دهانه بال تقریباً بیضوی فرض شده و مرکز فشار آیرودینامیکی کل بال در  -2

 .دارددهانه از ریشه بال قرار درصد نیم 45تا  42حدود 

های کوچک و ناحیه الاستیک مواد قرار ای بال و مکانیزم اتصال در محدوده تغییرشکلرفتار سازه -3

 .دارد

 .است سازیمدل قابل خطی دمپر-فنر-صورت یک سیستم لولاای بهاتصال بال به بال از نظر سازه -4

ناچیز فرض شده و لحاظ ش پژوه این در سازه-تأثیرات آیرواستاتیکی پیچیده و اندرکنش سیال -5

 .گرددنمی



 شپژوه اهداف و سوالات اهمیت و ضرورت انجام تحقیق، ،بیان مسئله ؛مقدمهفصل اول: 
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کاررفته در بال و اجزای اتصال همگن و ایزوتروپ )برای اجزای فلزی( و ارتوتروپ خطی مواد به -6

 .شوند)برای بال کامپوزیتی( فرض می

ها در مدل عددی بدون لقی اولیه و با انتقال کامل نیرو بین اجزا در نظر گرفته اتصالات و تماس -7

 .شوندمی

ای اتصال بال به بال دو پهپاد متصل را ؤالات و فرضیات فوق چارچوب نظری لازم برای تحلیل سازهس

 . گیرندفراهم کرده و مبنای انجام محاسبات تحلیلی و مدلسازی عددی در این پژوهش قرار می
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مروری بر مطالعات و تحقیقات 

 گذشته
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 مقدمه -2-1

نامه رسی و تحلیل مطالعات و تحقیقات پیشین مرتبط با موضوع این پایاندر این فصل، به بر           

مند تبیین گردد. مرور ادبیات صورت نظامشود تا چارچوب علمی و پژوهشی مسئله بهپرداخته می

تحقیق، ضمن آشنایی با دستاوردهای علمی موجود، امکان شناسایی خلأهای پژوهشی و ضرورت انجام 

های مورد استفاده در ادامه سازد و مبنایی برای انتخاب رویکردها و روشم میتحقیق حاضر را فراه

 .کندپژوهش ایجاد می

های مختلفی از جمله شده در حوزهنامه، مطالعات انجامای موضوع این پایانرشتهبا توجه به ماهیت بین

های های پروازی، بارگذاریهای لولایی و فنردار در سازهای بال و اتصالات آن، مکانیزمتحلیل سازه

های اجزاء محدود، و نیز کاربرد پهپادهای متصل و ماژولار ها در تحلیلسازی آنآیرودینامیکی و معادل

شده و صورت تفکیکهای داخلی و خارجی مرتبط بهاند. در این راستا، پژوهشمورد بررسی قرار گرفته

 .اندبا رویکردی تحلیلی مرور شده

ل صرفاً گردآوری نتایج تحقیقات گذشته نیست، بلکه تلاش شده است با مقایسه هدف از این فص

ها شده در مطالعات پیشین، نقاط قوت و ضعف آنهای تحلیلی و نتایج ارائهها، فرضیات، مدلروش

مشخص گردد. این امر زمینه را برای تعریف دقیق مسئله پژوهش، انتخاب روش تحلیل مناسب و ارائه 

شده بندی انجامکند. در پایان این فصل، جمعهای بعدی فراهم میشده در فصلمطرح هاینوآوری

تواند به توسعه دانش موجود در زمینه طراحی و تحلیل دهد که چگونه پژوهش حاضر مینشان می

 . ای اتصالات بال در پهپادهای متصل کمک نمایدسازه

 مروری بر مطالعات و تحقیقات گذشته -2-2

ویژه ای بال پهپادها یکی از محورهای اصلی پژوهش در حوزه هوافضا، بهتحلیل و طراحی سازه         

های اخیر، استفاده از مواد شود. در سالهای پروازی سبک و بدون سرنشین، محسوب میدر سامانه

فتار شو، اهمیت تحلیل دقیق مسیر انتقال بار و رهای تاهای متحرک مانند بالکامپوزیتی و سازه

 های تحقیقاتی مهم بررسی و مرور شده است. در قسمت زیر، زمینه .اتصالات را دوچندان کرده است

 :های کامپوزیتی پهپادای بالتحلیل سازه -1

پهپاد را  یتیکامپوز یهابال یااجزاء محدود، رفتار سازه لیبا استفاده از تحل ]31[فدللا و همکاران 

بال و  شهیر یکرده و نشان دادند که تمرکز تنش عمدتاً در نواح یرسبر یکینامیرودیآ یتحت بارها
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بال بدون  املک یکپارچگیآن است که فرض  انگریب قیتحق نیا جی. نتادهدیرخ م یااتصالات سازه

 . ها شودتنش یبرآوردمنجر به کم تواندیاتصال م اتیدرنظرگرفتن جزئ

 نیشترینشان دادند که ب ،یخستگ شیو آزما یدعد لیتحل بیبا ترک زین] 32[و همکاران  اوزون

 لیموضوع ضرورت تحل نی. اافتدیاتصال و تمرکز بار اتفاق م یدر بال پهپاد در نواح یاسازه یهابیآس

 . کندیبرجسته م یاسازه یعنوان عناصر بحرانو لولاها را به هانیپ یموضع

در پهپادها، نیازمند درک دقیق رفتار خمشی و  ویژههای کامپوزیتی سبک، بهتحلیل انتقال بار در بال

تواند های نازک میلبا در پیچش-دهد که کوپل خمشپیچشی سازه است. مطالعات کلاسیک نشان می

هایی که این موضوع در بال .]35، 34، 33[توجه تنش در نواحی اتصال شود منجر به افزایش قابل

 .کندیدا میدارای مفصل یا لولا هستند، اهمیت دوچندان پ

 لیتحل بیبوده است. ترک یاپهپادها مورد توجه گسترده یعنوان المان باربر اصلبال به یاسازه لیتحل

قرار گرفت  یمتفاوت توسط آزون و همکاران مورد بررس یهایتحت بارگذار یاو پاسخ سازه یخستگ

مطالعات مدرن به  نیهمچن. ]36[نشان داده شد  یاپاسخ سازه یرو هابیاسپار و ر عیتوز ریکه تأث

اند ممان و گشتاور( پرداخته رو،یها تحت حرکت بارها )نبال کیرواِلستیو آ کیرواستاتیپاسخ آ یبررس

  .]37[شود  ینیبشیبر رفتار سازه و کنترل شکل پرواز پ یکینامید راتیتا تأث

دو بال » ای tandem wing یهابال یارفتار سازه یمطالعه عدد ]38[ 2025در سال  یپژوهش

 «سازه–الیس یتعامل»کار از روش  نی( انجام شده است. اgustگاست ) یدر حضور بارها« سرهمپشت

کرده  لیدو بال را تحل نیب انیاستفاده کرده و نقش جر انیپاسخ ساختار تحت اثر جر یبررس یبرا

ختلف انجام شده است که های پهپاد با زوایای پیچشی مای بالتحقیقاتی در زمینه تحلیل سازه است.

های گوناگون مورد بررسی قرار گرفته و نحوه تغییر شکل ای بال تحت بارگذاریها پاسخ سازهدر آن

 . ]39[ بال و تأثیر آن بر عملکرد کلی سامانه پروازی تحلیل شده است

 :بارگذاری آیرودینامیکی و مرکز فشار -2

از منابع بنیادین آیرودینامیک سرعت پایین، مفهوم  عنوان یکیبه ]Plotkin  ]28و Katz مرجعکتاب 

کند. بر اساس این مرجع، در زوایای حمله مرکز فشار و نحوه توزیع نیروی لیفت روی بال را تشریح می

های وتر قرار دارد که مبنای بسیاری از تحلیل %25متعارف، مرکز فشار ایرفویل دوبعدی تقریباً در 

 .ای بال استسازه

ای بال در مراحل مفهومی و اولیه، اند که برای تحلیل سازهنیز نشان داده ]41[ راسکمِ و ]40[ رایمِر

صورت یک نیروی متمرکز معادل در مرکز فشار آیرودینامیکی کل توان نیروی لیفت کل بال را بهمی

 .معناداری کاهش یابد طوربال اعمال کرد، بدون آنکه دقت مهندسی به
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هانه و وتر است و میکی، مرکز فشار ایرفویل و بال محدود، تابعی از توزیع لیفت در داز دیدگاه آیرودینا

دهانه بال تخمین نیم %75تا  %60وتر و حدود  %35تا  %25های مهندسی در بازه معمولاً در طراحی

 . شده به لولا و پین هستندهای منتقلها مبنای محاسبه ممان. این تخمین]43، 42[شود زده می

، Blended Wing Bodyو  کپارچهی یهااز جمله بدنه رمتداول،یغ یهایکربندیدر مورد پ یطالعاتم

 یدهد، در حال شیرا افزا یکینامیرودیآ یوربهره تواندینوآورانه م یساختارها یاند که طراحنشان داده

ها BWB UAV کینامیرودیسازه و آ یعدد لیتحل. ]44[ دهدیم شیافزا زیرا ن یاسازه یدگیچیکه پ

فشار و تنش در ساختار بال و بدنه  عیتوز یابیمنظور ارزبه زین FEMو  CFD یهابا استفاده از مدل

 شوند،یم یطراح وستهیو پ کپارچهیصورت ، بدنه و بال به)1BWB( یکربندیدر پ. گزارش شده است

متعارف که بدنه  یاهامیبال و بدنه وجود ندارد. برخلاف هواپ نیب یزیکه مرز مشخص و ت یطوربه

 ماًیتقمس دیو حجم مف آبر یرویاز ن یتوجهبخش قابل BWBمجزا دارند، در  یهاو بال یااستوانه

  .]45[ شودیم دیتوسط خود بال تول

 : های لولاییشو و مکانیزمهای تابال -3

وهشگران قرار شو مورد توجه پژهای تاشونده، بالبا گسترش کاربرد پهپادهای قابل حمل و پرتاب

شو را ارائه کرده و نشان دادند که تحلیل عددی یک مکانیزم بال تا ]46[اند. وانگ و همکاران گرفته

 .شودوجود لولا باعث ایجاد مسیر انتقال بار پیچیده و افزایش تنش در پین لولا می

پیچشی لولا سفتیکه شو، نتیجه گرفتند نیز در طراحی یک پهپاد با بال تا ]47[کارآتزاس و همکاران 

ای در پایداری سازه و جلوگیری از نوسانات ناخواسته دارد. این موضوع مستقیماً کنندهو فنر نقش تعیین

 . نامه مرتبط استبا طراحی فنر پیچشی در مکانیزم مورد بررسی در این پایان

اند اند و نشان دادهرداختههای لولایی در پهپادها پشو و مکانیزمهای تامطالعات متعددی به تحلیل بال

ها، پین در این سازه .شودتوجه در پین میکه وجود لولا باعث تمرکز تنش و ایجاد ممان پیچشی قابل

گیرد یملولا معمولاً تحت ترکیبی از تنش برشی مستقیم و تنش خمشی ناشی از انتقال لنگر قرار 

]48 ،49[.  

                                                 
 

 

 
1 Blended Wing Body 



 

 شناسی تحقیقفصل سوم: روش

18 

 

فنرهای پیچشی در کنترل مسیر حرکت و کاهش بارهای های مفصلی، نقش شو و سازههای تادر بال

اند که انتخاب نادرست ای بسیار حائز اهمیت است. مطالعات تحلیلی و تجربی نشان دادهضربه

 .]51، 50[تواند باعث افزایش تنش پین و کاهش عمر خستگی اتصال شود پیچشی فنر میسفتی

 :ایتحلیل پین، لولا و اتصالات سازه -4

ها، های موضعی در کامپوزیتدر زمینه تحمل بار یاتاقانی و تنش ]Tsai ]52 و Chou لاسیکمطالعه ک

شود. این پژوهش نشان ها محسوب مییکی از منابع کلیدی برای تحلیل تنش در نواحی اتصال و پین

 .توانند عامل اصلی گسیختگی سازه باشندهای برشی و موضعی در اطراف پین میدهد که تنشمی

Megson ]48[ وBruhn  ]17 [های های هوافضایی، تحلیل ترکیبی تنشنیز در کتب مرجع سازه

های اند. بر اساس این منابع، در سازهها و اتصالات لولایی را تشریح کردهخمشی، برشی و پیچشی در پین

نتقالی دارای لولا، پین معمولاً تحت ترکیبی از تنش برشی مستقیم و تنش خمشی ناشی از لنگرهای ا

های دهد که پینهای متحرک هوافضایی نشان میشده در زمینه سازههای انجامپژوهش. گیردقرار می

گیرند و تحلیل صرف بر لولایی غالباً تحت تنش ترکیبی شامل برش مستقیم، خمش و پیچش قرار می

 .]54، 53[کارانه باشد تواند غیرمحافظهاساس یک مؤلفه تنش می

 دینامیکی: پاسخ و سازه-ینامیکتعامل آیرود -5

های لولایی کامپوزیتی را تحت بارگذاری آیرودینامیکی پاسخ دینامیکی بال ]55[شاهانی و حبیبی 

توجهی حول محور لولا ایجاد تواند ممان پیچشی قابلاند که نیروی لیفت میبررسی کرده و نشان داده

 .ها باید لحاظ گرددشود و در طراحی آنمی کند. این ممان پیچشی مستقیماً به پین و فنر منتقل

نیز چارچوب تئوریک تحلیل پایداری و پاسخ غیرخطی  ]56[  Doyleو ]31[ گِریو  تیموشنکو مطالعات

 . کنند که برای تحلیل دقیق رفتار لولا و بال متصل کاربرد داردهای نازک و متحرک را فراهم میسازه

 :سازی عددی و کنترل حرکت لولامدل -6

های دورانی Connectorامکان تعریف  ]ABAQUS  ]57سازی عددی، مستندات رسمیدر حوزه مدل

کند. این قابلیت، های لولایی فراهم میسازی دقیق مکانیزمهمراه با فنر و دمپر پیچشی را برای شبیه

 . نامه استبال در این پایانبهسازی عددی مکانیزم اتصال بالپایه اصلی مدل

اصول طراحی فنرها و دمپرهای ] 59[  Golnaraghiو  Kuoو ]Norton  ]58گاه طراحی مکانیکی،از دید

و سفتیاند که در محاسبه های مکانیکی را تشریح کردهها بر پاسخ دینامیکی سیستمپیچشی و اثر آن

 .گیردمیرایی فنر مورد استفاده قرار می
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 :های چندبدنه یا اتصال مکانیکی بالپیکربندی -7

دهنده و اتصال یهازمیمکان قیها از طرها بالکه در آن ییپهپادها ژهیوچندبدنه، به یهایکربندیپ

اند. مورد توجه پژوهشگران قرار گرفته ریاخ یهادر سال شوند،یمتصل م گریکدیمتحرک به  یهامفصل

 wingtip-hinged) الببال به نوکاتصال نوک یکربندیبا پ یمطالعه، پهپاد کیعنوان نمونه، در به

multi-body combined UAVآن با استفاده از روش شبکه ورتکس  یکینامیشده و رفتار د ی( طراح

اتصال نقش  یطراح یکه پارامترها دهدیپژوهش نشان م نیا جیقرار گرفته است. نتا لیمورد تحل

 .]60[ کنندیم فایسامانه ا یو رفتار پرواز یداریدر پا یمهم

(، مطالعات tandem wingسرهم )بال پشت ای( joined wing) وستهیموسوم به بال پ یهاححوزه طر در

 یهایژگیو لیبه دل هایکربندیپ نیاند که اچندبدنه پرداخته یماهایهواپ یبه طراح یمتعدد یمفهوم

 دهندیارائه م فمتعار یهانسبت به طرح یمتفاوت یعملکرد یهاتیقابل ،یاو سازه یکینامیرودیخاص آ

]61[. 

با  ییپهپادها یشکل برا رییبر تغ یمودال و کنترل پرواز مبتن لیتحل گر،ید یدر پژوهش نیهمچن

 نیقرار گرفته است. در ا ی( مورد بررسfull-wing multi-bodyچندبدنه و بال کامل ) یکربندیپ

 حضورها در ل بالشک رییو نحوه کنترل تغ ستمیس یکینامیوارد بر سازه، پاسخ د یمطالعه، گشتاورها

 .]62[شده است  لیتحل دهیچیاتصالات پ

 :ترکیب سازه و کنترل -8

 یپرواز ارتباط داده شده است. برا کینامیسازه با کنترل د یها، تکامل طراحاز پژوهش یاریدر بس

کنترل  کینامید کنند،یلولا حرکت م ایروتورها حول مفاصل  ایکه بال  ییهاUAV یمثال، در طراح

 .]63[ ابدیسامانه ارتقا  یداریتا عملکرد و پا شودیم بیترک یاسخ سازهبا پا

 کینامیکنترل و د یبه بررس زیروتورها و بدنه ن نیب یکیمکان یهانکیبا ل UAVمانند  ییهانمونه

 یهاو عدم استفاده از محرک هیکنترل زاو یرو شتریاگرچه تمرکز آن ب پردازد،یم ییهاسامانه نیچن

 .]64[ تاس یاضاف

 مرتبط یهاحوزه گرید -9

 یهایکربندیکه پ دهندیم حیها توضآن یها و کاربردهاUAV یبندکلاس نهیجامع در زم قاتیتحق

که در آن پهپاد  شودیاطلاق م یپرواز یکربندیپ کیدر پهپادها به ) multirotorاز  ماها،یمختلف هواپ

حول  یکه همگ کندیروتور )ملخ( استفاده م نیو کنترل حرکت خود از چندآ بر یروین دیتول یبرا

 یرو یادیز ریها، تأثآن باتیو ترک بال ثابت تا( چرخندیم یبه عمود کینزد ای یعمود یمحورها

ای منتشر ، مطالعه2025در سال  .]65[دارند  یاتیعمل یهاتیکنترل و مأمور ستمیسازه، س یطراح
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 حت حرکت نیرو، ممان و گشتاور در امتداد وترت UAV شد که به بررسی پاسخ آیروالِاستیک بال

(spanwise moving loads) های بهینه مفید استپردازد؛ رویکردی که برای تحلیل رفتار سازه بالمی 

]66[ . 

ثابت، موضوع ( با پرواز بال2VTOL) یبرخاست عمود تیقابل بیترک شرفته،یپ یپهپادها یدر طراح

با  VTOL یبیپهپاد ترک کی یو همکاران، چارچوب طراح Mazarakosبوده است.  یادیز قاتیتحق

. ]67[را همزمان در نظر گرفته است  یکینامیرودیو آ یاسازه یاند که راهکارهابال ثابت را ارائه داده

سازه را به  یطراح تواندیم یروتور ستمیثابت با س یهانشان داده است که ادغام بال گرید یقیتحق

مطالعات نشان  نیا .]68[ شودیپهپاد م یانرژ ییحال سبب بهبود برد و کارا نیعچالش بکشد، اما در 

 شرفتهیمواد پ لیتحل سازه و کنترل هستند. قیدق لیتحل ازمندین یدیبریه یهاکه طرح دهندیم

و  Ismailمانند کار  یرو به رشد است. مطالعات یهااز حوزه یکی UAV یهابال یبرا یتیکامپوز

Alaiwi اند و نشان پرداخته یکینامیرودیو آ یاسازه یتحت بارها هاتیکامپوز یارفتار سازه یرسبه بر

بال داشته باشد  یمقاومت و پاسخ ارتعاش ،یبر سخت یتوجهاثر قابل تواندیاند که انتخاب ماده مداده

 لیواد مختلف تحلفعال را با م آیروالاستیک یهاو همکاران رفتار بال Sivanandiراستا،  نیهم در. ]69[

 .]70[است  یکاربرد اریبس UAV یو ارتعاش یچشیپ یهابال یطراح یاند که براکرده

سطح و برد کوتاه مورد  کینزد یهاتیمأمور یطور گسترده برابه multirotor UAV یهایکربندیپ

اند که ادهه دچندروتوره ارائ یهایاز معمار یجامع لی، تحلAydınو  Çelebi. رندیگیاستفاده قرار م

و  Mousaei نیهمچن .]71[است  دیگونه مفغواص دهیچیساده تا پ یهایکربندیدرک بهتر پ یبرا

دهند( زاویه  رییپرواز تغ نیدر ح توانندی)که روتورها م tilt-rotor یهاUAVو کنترل  یهمکاران طراح

 یبیترک یهایکربندیو پ دهیچیپ یهاستمیس لیتحل یاند که براکرده یعملگر بررس یرا در حضور خراب

 . ]72[است  دیمف

 یادیز ریبال پهپاد تأث یرو یواقع یکینامیرودیبار آ عینشان داده است که توز 2025در سال  یقیتحق

 یبرا FEMهمراه با  CFD یهاکار از مدل نی. اردیمدنظر قرار گ هالیدر تحل دیبر رفتار سازه دارد و با

 یامر یاتیعمل یاچرخه یبال تحت بارها یطول عمر خستگ یبررس .]73[ استفاده کرده است لیتحل
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 نیمؤثرتر تواندیم یخستگ ،یبا پرواز طولان یاند که در پهپادهانشان داده قاتیاست. تحق یضرور

 . ]74[ باشد یعامل خراب

مورد توجه قرار گرفته سفتیبا هدف کاهش وزن و حفظ  UAVسازه بال  یسازنهیبه، ]75[در رفرنس 

 :پردازدیپهپادها م یاسازه یطراح یدیکل یهااز چالش یکیبه  میصورت مستقپژوهش به نیااست. 

، قیتحق در این .یپرواز یداریپا یبرا ازیمورد ن یچشیو پ یخمشسفتیوزن سازه بال بدون افت  کاهش

 SIMP (Solidبر روش  ی( مبتنTopology Optimization) یتوپولوژ یسازنهیاز به سندگانینو

Isotropic Material with Penalization) عنوان تابع ماده به حجم روش نیاند. در ااستفاده کرده

 Compliance) رمکانییو تغسفتی ودیقو  شودی( کاهش داده مObjective Functionهدف )

Constraintsهندسه بال شامل  .گردندی( حفظ مspar ،rib .لشامنیز  یبارگذار و پوسته بوده است 

 رداریگنیز به صورت  یمرز طیشرابوده است.  یچشیو پ یخمش ممان، (Lift distributionبرا ) یروین

 جیمحدود انجام شده و نتا یبا روش اجزا هالیتحلتعریف شده است.  در محل اتصال بال به بدنه

کاهش وزن سازه  توان بهاز نتایج این تحقیق می. انداعمال شده یابه مدل سازه ماً یمستق یسازنهیبه

نام  (Load pathsتنش ) یبحران یماده در نواح تمرکزو  ٪5کمتر از سفتیافت ، ٪35–25بال تا حدود 

 یاسازه دیاز د ک،یکلاس یهایاز جرم بال در طراح یبزرگ بخش که دهدینشان م جهینت نیابرد. 

 است. یرضروریغ

طور خاص برای پهپادهای برد ردازد که بهپهای غیرمتعارف بال میبه بررسی پیکربندی ]76[ پژوهش

بال  ایبال متعارف تمرکز اصلی مطالعه بر روی مقایسه پیکربندی . بلند و چندبدنه مطرح هستند

 ییبال دوتا(، Conventional wing) متصل به بدنه( یبال اصل کیمعمول با  یکربندی)پ کیکلاس

 یگریجلو و د یکیبدنه،  یدر امتداد طول یصلدو بال ا ی)دارا سرهم )تاندم(بال پشت ایسرهم پشت

ها )دو بال جلو و عقب که در نوک افتهیبال اتصال ای وستهیپهمبه یهابال( و Tandem wing) عقب(

 وستهیپهمبه یهابال یکربندیپباشد. ( میJoined wing) اند(متصل شده گریکدیخاص به  ینواح ای

(Joined Wingبه )یهابال یکربندیپ. بال مورد توجه قرار گرفته است شهیر یمشکاهش ممان خ لیدل 

 سازه یکل یچشیپسفتی شیافزا، بال شهیدر ر یممان خمش کاهش باعث( Joined Wing) وستهیپهمبه

 نیا. ابدییتنش در اتصال کاهش م تمرکز و شوندیم عیدو بال توز نیب بارهاشوند که در نتیجه می

بلکه انتخاب  ست،یضخامت ن ایتنها محدود به شکل مقطع  یسازنهیبه که دهدیمقاله نشان م

در واقع با کاهش وزن، نیاز به ماده کاهش . است یاسازه یسازنهیبه یبال خود نوع یهندس یکربندیپ

 شود.  یابد و در نتیجه بار مؤثر کاهش و در نهایت منجر به تغییر پیکربندی میمی

 شدهیموارد بررسگیرد. را در نظر می بال یچشیو پ یرن بر تنش خمشنامتقا یاثر بارگذار ]77[رفرنس 
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تنش  دیشد شیافزاباشد. می تفاوت عملکرد روتورها ای یخرابو  یباد جانب وزش، رول یمانورهاشامل 

باشد. می لونیپا ایبال به بدنه  اتصالو  بال شهیر تنش در تمرکز شتریتحت بار ب بالمیدر ن یچشیپ

 دهدیمطالعه نشان م نیاای بوده است. نیز نتیجه تحلیل سازه پوسته بال یمانش موضعخطر ک شیافزا

 باشد. یناکاف تواندیم یواقع طیدر شرا سازه فقط بر اساس بار متقارن انجام شود، یسازنهیبه اگر که

. باشدمناسب  یمنیا بیبا ضر همراه یبارگذار یویسنار نیبر بدتر یمبتن دیبا یسازنهیبه نیبنابرا

 یسازنهیبه است که شامل هیچندلا ندیفرآ کیسازه بال پهپاد  یسازنهیگرفت که به جهینت توانیم

 یمناسب بال جهت کاهش بارها یکربندیپ انتخاب، (]75[کاهش وزن )رفرنس  یبرا یاسازه یتوپولوژ

و  یمنیجهت حفظ ا ینامتقارن واقع یهاینظر گرفتن بارگذار در، (]76[)رفرنس  یخمش

 یکافسفتی، کمتر وزن با ییهابال یمنجر به طراح کردیسه رو نیا بیترکشود. می (]77[)رفرنس سفتی

 شود. ی میواقع یپرواز طیقابل اعتماد در شرا یاسازه رفتارو 

 نیا جیشده است. نتا یبررس ییبال بر کاهش درگ القا یکربندیو پ فتیل عی، اثر توز]78[ در مرجع

فراهم  multi-body wingو  joined wing رینظ ییهایکربندیپ یبرا یمهم ینظر یمبنا قیتحق

 یبارهاو کاهش  یکینامیرودیمنجر به بهبود بازده آ تواندیها ماتصال بال دهدینشان م رایز کند،یم

است که  وستهیپهمبال به یماهایهواپ نهیدر زم کیاز منابع کلاس یکی ]79[مقاله  شود. شهیر یخمش

که اتصال بال  دهندینشان م سندگانی. نوکندیم یرا بررس یاو سازه یکینامیرودیآ یهاجنبه زمانهم

 .شودیسازه بال م یکلسفتی شیمناسب تنش و افزا عیتوز ،یجلو و عقب موجب کاهش ممان خمش

 CFD یهاچندبدنه و متصل با استفاده از روش یهایکربندیپ یعدد لی، تحل]80[ پژوهش نیدر ا

متصل نقش  یهاها و بالبدنه نیب یکینامیرودیکنش آکه برهم دهدینشان م جیشده است. نتا انجام

های های بال، فناوری]81[ در مقاله مروری ها دارد.اتصال یو طراح یاسازه یدر بارگذار یاکنندهنییتع

ر این مرجع شده داند. بسیاری از مفاهیم مطرحبررسی شده های متحرکتغییرپذیر شکل و اتصال

مرجع  .پوشانی دارندهای متصل با درجه آزادی محدود همطور مستقیم با پهپادهای چندبدنه و بالبه

 یمهم است و در طراح اریبس ریمتغ یهایها تحت بارگذارسازه یکینامیپاسخ د لیتحل یبرا ]82[

دوام  شیکنترل ارتعاش و افزااز منظر  ژهیوچندبدنه، به یدر پهپادها ریدرگ یهانیها و پدهندهاتصال

 یهااز جمله بال رمتعارفیغ یهایکربندیپ یکیرواستاتی، رفتار آ]83[ در پژوهش کاربرد دارد. یاسازه

ها نقش مفصلسفتیها و که محل اتصال بال دهدینشان م جیشده است. نتا یمتصل و چندبدنه بررس

  دارند. یپرواز یداریو پا یادر پاسخ سازه یدیکل
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 جع کلیدی و نقش آنها در پژوهش حاضر:امقالات مر -10

در این پژوهش سه مقاله به عنوان مراجع اصلی و بنیادین انتخاب شده اندکه هریک جنبه ای از کار 

 را پوشش می دهند

 

کند که در )مرتبط با دینامیک پرواز و کنترل(: این مقاله اثبات می [60و همکاران ] Anمقاله  .1

صل از نوک بال، کنترل جداگانه دو هواپیما غیرممکن است و نیاز به استراتژی تریم پیکربندی مت

ترکیبی )با انحراف آیلرون دیفرانسیلی( وجود دارد. همچنین، تأثیر پارامترهای اتصال بر پایداری سامانه 

 .داخلی بارهای منشأ و پیکربندی منطق کننده تأیید :حاضر تحقیق در نقش دهد.را نشان می

دهد که در )مرتبط با آیروالاستیسیته(: این مقاله نشان می [83و همکاران ] Gaspariمقاله  .2

مفصل و میرایی سازه، دو پارامتر حیاتی در جلوگیری از فلاتر سفتیهای غیرمتعارف، پیکربندی

 مکانیزم در دمپر و پیچشی فنر طراحی ضرورت علمی کننده توجیه :حاضر تحقیق در نقش هستند.

 .صالات

سازی آیرودینامیک(: )مرتبط با مدلسازی دینامیک چندجسمی و بهینه [92و همکاران ] Liuمقاله  .3

درجه آزادی سامانه متصل را استخراج کرده و با  7این مقاله با استفاده از روش جسم افزوده، معادلات 

 چارچوب دهندهارائه :حاضر تحقیق در نقش کند.سازی می، نسبت برآ به پسا را بهینهPCHIPروش 

 ای ما به کار رفته است.که در تحلیل سازه (Quasi-Steady) استاتیکشبه بارگذاری منطق و فیزیکی
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 مقدمه -3-1

مربوط به  پین–ای سامانه لولاطراحی سازه و در این فصل، تمرکز اصلی بر تحلیل مکانیکی            

دل نیروها و م مورد نظر قرار دارد. هدف از این فصل، ارائه یک چارچوب جامع برای بررسی تعامکانیز

شده های وارد بر سیستم و ارزیابی ایمنی اتصال در بازه کاری تعریفها، انرژیگشتاورها، محاسبه تنش

  .است

قعیت مرکز عمالی، موابتدا، تحلیل تحلیلی نیروها و گشتاورهای وارد بر سیستم بر اساس بار لیفت ا

شود. این تحلیل، مبنای اصلی برای فشار بال و شرایط تعادل استاتیکی حول محور دوران پین انجام می

شده به اجزای مکانیکی از جمله پین، لولا و اتصالات پیچی بوده و امکان بررسی تعیین بارهای منتقل

ا فراهم درجه، ر 30ر درجه تا زاویه رفتار سیستم در زوایای مختلف دوران، از وضعیت بحرانی صف

ری سازد. همچنین، تغییرات انرژی پتانسیل، کار نیروها و نقش عناصر الاستیک و میرایی در پایدامی

 .گیردسیستم مورد توجه قرار می

بر )یا چسب( اتصالات پیچی  ،پین، لولا بال، ای کلیدی شاملدر ادامه، طراحی و انتخاب اجزای سازه

های شود. در این راستا، تنشهای مقاومت، وزن، قابلیت ساخت و دوام عملکردی انجام میاساس معیار

و تنش خالص مقطع در نواحی اتصال محاسبه  3یز، تنش لهیدگسمیبحرانی نظیر تنش برشی، تنش فون

ویژه گردد. همچنین، تأثیر انتخاب جنس قطعات، بهشده و با مقادیر مجاز مواد مختلف مقایسه می

 .شودای و طول عمر اتصال بررسی می، بر عملکرد سازه4اپوکسییاژهای آلومینیوم و کامپوزیت گلسآل

اختصاص دارد. در این بخش،  Abaqus افزارسازی عددی سیستم در نرمبخش بعدی فصل به مدل

تایج تضمین شود و هم امکان اند که هم اعتبار علمی نای طراحی شدهگونهمراحل روش تحقیق به

و مکانیزم لولا بال کامپوزیتی ی م گردد. در ابتدا، مروری بر هندسههای پیشین فراهمقایسه با پژوهش

-4130فولاد فلزی ) آلیاژهای شامل –واد مورد استفاده مشود. سپس، خواص مکانیکی ارائه میو فنر 

QT وAl-1100-H14  )توضیح داده ها به مدل فی و نحوه تخصیص آنمعر اپوکسی -گلس و کامپوزیت

 .شودمی

                                                 
 

 

 
3 Bearing Stress 

4 Glass-Epoxy 
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ها، اندازه گردد. انتخاب نوع المانبندی تشریح میسازی هندسی و مشپس از تعریف مواد، فرآیند مدل

 کند. در ادامه، شرایط مرزیبندی و بررسی همگرایی مش، نقش مهمی در صحت نتایج ایفا میشبکه

(Boundary Conditions) ی آیرودینامیکی، بارهای مکانیکی شده شامل نیروهاهای اعمالو بارگذاری

 شوند. و اثرات تماس بین اجزاء اتصال بیان می

و  هاشین هایشناسی به تعریف معیارهای شکست اختصاص دارد. معیاربخش دیگری از این روش

و معیار ماکزیمم  لولا و پینبرای تنش فون میسز  معیار ،های کامپوزیتیبرای لایه ماکزیمم تنش اصلی

های ی آنها با دادهدر نهایت، روند تحلیل نتایج و مقایسه. شونددر نظر گرفته میبرای چسب  تنش اصلی

 . مورد بحث قرار خواهد گرفت (Validation) گذاری مدلموجود در مقالات مرجع جهت صحه

 :به طور کلی، روش تحقیق در این پژوهش شامل مراحل اصلی زیر است

  .بعدیسه مدل ایجاد و ببال، لولا، پین، چستعریف هندسه  .1

 .تعیین خواص مکانیکی مواد )فلزی و کامپوزیتی( .2

  .بندی و تحلیل همگرایی شبکهمش .3

  .های واقعیاعمال شرایط مرزی و بارگذاری .4

 (Run( و اجرای مسئله )Interaction) سازی تماسمدل .5

ماکزیمم تنش  ،نهاشی هایتعریف معیارهای شکست و محاسبه ضریب اطمینان با استفاده از معیار .6

 و فون میسز.  اصلی

  .گذاری مدلتحلیل نتایج، استخراج نقاط بحرانی و مقایسه با مطالعات پیشین جهت صحه .7

رسد که در آن، گیری طراحی به پایان میبندی مهندسی و نتیجهدر نهایت، این فصل با ارائه جمع

سازی برای انتخاب مواد، بهینه شده و پیشنهادهایای سیستم، ضرایب اطمینان حاصلکفایت سازه

های نهایی گیریشود. نتایج این فصل، پایه اصلی تصمیمهای ساخت مطرح میهندسه اتصال و روش

 .  سازدهای بعدی را هموار میطراحی بوده و مسیر ورود به فصل

 

    تعریف هندسه سه بعدی بال، لولا، پین و چسب -3-2

ایمپورت نقاط سه بعدی مقاطع ایرفویل ریشه و نوک بال به کمک های پهپاد با استفاده از بال   

ایرفویل نوک  مختصات سه بعدی اند.ایجاد شده Solidworksدر نرم افزار  Lofted Boss/Baseدستور 

 → Curve→ Curve through XYZ Points  Insertباشد که با دستور( می1-3بال مطابق جدول )

همچنین مختصات سه بعدی ایرفویل ریشه بال مطابق جدول اند. شده وارد محیط نرم افزار سالیدورک
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 250شود که طول کورد ایرفویل نوک بال ( مشاهده می2-3( و )1-3مطابق جداول ) باشد.( می3-2)

mm 300، طول کورد ایرفویل ریشه بال mm  2425و طول بال mm در نهایت بال پهپاد باشد. می

( برحسب Hingeهمچنین نمای سه بعدی و ابعاد هندسی لولا )ود. ش( ترسیم می1-3مطابق شکل )

mm ( نشان داده شده است. لازم به ذکر است که قطر پین 2-3در شکل )15 mm 417و طول آن 

mm باشد.  می 

  

 : مختصات سه بعدی ایرفویل نوک بال1-3جدول 

X Y Z 
250mm 0mm 0mm 

237.5mm 3mm 0mm 
225mm 4.75mm 0mm 
200mm 8.5mm 0mm 
175mm 11.5mm 0mm 
150mm 13.25mm 0mm 
125mm 14mm 0mm 
100mm 13.5mm 0mm 
75mm 11.75mm 0mm 
50mm 8.5mm 0mm 
25mm 4.25mm 0mm 
0mm 0mm 0mm 

12.5mm -1.25mm 0mm 
25mm -2.5mm 0mm 
50mm -3.75mm 0mm 
75mm -4.25mm 0mm 
100mm -4mm 0mm 
125mm -3.25mm 0mm 
150mm -2.25mm 0mm 
175mm -1mm 0mm 
200mm -0.25mm 0mm 
225mm -0.12mm 0mm 
250mm 0mm 0mm 

 

 : مختصات سه بعدی ایرفویل ریشه بال2-3جدول 

X Y Z 
300mm 0mm 2425mm 
285mm 3.6mm 2425mm 
270mm 5.7mm 2425mm 
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240mm 10.2mm 2425mm 
210mm 13.8mm 2425mm 
180mm 15.9mm 2425mm 
150mm 16.8mm 2425mm 
120mm 16.2mm 2425mm 
90mm 14.1mm 2425mm 
60mm 10.2mm 2425mm 
30mm 5.1mm 2425mm 
0mm 0 mm 2425mm 
15mm -1.5mm 2425mm 
30mm -3mm 2425mm 
60mm -4.5mm 2425mm 
90mm -5.1mm 2425mm 
120mm -4.8mm 2425mm 
150mm -3.9mm 2425mm 
180mm -2.7mm 2425mm 
210mm -1.2mm 2425mm 
240mm -0.3mm 2425mm 
270mm -0.15mm 2425mm 
300mm 0mm 2425mm 

 

 

 

 

 سه بعدی از بال پهپاد و ایرفویل ریشه و نوک بال نمای: 1-3شکل 

 

 

 ایرفویل ریشه بال

 ایرفویل نوک بال

 نمای سه بعدی از بال
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در  درجه 30های صههفر و در زاویهزم لولا و فنر نیبا مکاپهپاد های مونتاژ شههده بالنمای سههه بعدی 

 ( نشان داده شده است. 3-3شکل )

 

 (mm: نمای سه بعدی و ابعاد هندسی لولا )برحسب 2-3شکل 
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  صفر و -الفهای در زاویهزم لولا و فنر با مکانیپهپاد های مونتاژ شده بال: نمای سه بعدی 3-3شکل 

 درجه 30 -ب

 

در شود. ایمپورت می ABAQUSبه محیط ( x_t.مدل هندسی اسمبل شده به صورت پاراسالید )

 :Create Shellبال ایمپورت شده با استفاده از دستور solidمحیط پارت آباکوس، هندسه سه بعدی و 

 اویه بال صفر درجهز -الف

 درجه 30اویه بال ز -ب
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From Solid ()  به تبدیلShell چینی اپوکسی و لایه -)پوسته( جهت تعریف کامپوزیت گلس

 شود. می

اپوکسی، آلیاژ  -گلس یین خواص مکانیکی مواد )کامپوزیتتع -3-3

 (و چسب Al-1100-H14، آلیاژ آلومینیوم QT-4130فولاد 

اپوکسی برای پوسته بال  -ریف متریال کامپوزیت گلستوضیحاتی در مورد نحوه تعدر ابتدا               

ویژه در مراحل طراحی مفهومی و سازی عددی بال هواپیماها و پهپادها، بهدر مدل شود.ارائه می

در این روش، اجزای باربر داخلی نظیر . شوداستفاده می 5معادل یمقدماتی، معمولاً از روش پوسته

ها تی آنفشوند، بلکه اثر سصورت صریح در مدل هندسی وارد نمیبه (Ribs) هاو ریب (Spars) اسپارها

 .گرددطور ضمنی در قالب یک ضخامت معادل پوسته لحاظ میبه

 :شامل بال واقعی یشود که سازهفرض می

  ،𝑡𝑒𝑞 ضخامت با خارجی یپوسته -1

 اسپارهای طولی، -2

 ،های عرضیریب -3

تبدیل   𝑡𝑒𝑞معادل ضخامت با یکنواخت یپوسته یک به ناهمگن یاست. هدف آن است که این سازه

 .]84، 48، 29، 17[ )خمشی و غشایی( حفظ گردد تی کلی سازهفسکه طوریشود، به

 و واقعی یای سازهصفحهنتی دروفتی خمشی و سفای انتخاب شود که سضخامت معادل باید به گونه

 :شودارزی به صورت زیر بیان میسان، شرط همادل یکسان باشد. برای مواد هممع مدل

𝐷𝑒𝑞 = 𝐷𝑠𝑘𝑖𝑛 + 𝐷𝑠𝑝𝑎𝑟 + 𝐷𝑟𝑖𝑏                                                         (1-3)  

فتی باشد. برای پوسته نازک، سی سفتی خمشی به ازای واحد عرضی میدهندهنشان Dکه در آن 

 شود:ریف میخمشی به صورت زیر تع

𝐷 =
𝐸𝑡3

12(1−𝜈2)
                                                                                 (2-3)  

 شود:ی زیر ارضاء میبا رابطهی معادل بنابراین، ضخامت پوسته
𝐸𝑡𝑒𝑞

3

12(1−𝜈2)
=

𝐸𝑡𝑠
3

12(1−𝜈2)
+ ∑

𝐸𝐼𝑠𝑝𝑎𝑟,𝑖

𝑏

 
𝑖 + ∑

𝐸𝐼𝑟𝑖𝑏,𝑗

𝑙

 
𝑗                            (3-3)  

                                                 
 

 

 
5 Equivalent or Smeared Shell Approach 
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ی بال عرض مؤثر جعبه bام، -jممان دوم سطح ریب  𝐼𝑟𝑖𝑏,𝑗ام، -iممان دوم سطح اسپار  𝐼𝑠𝑝𝑎𝑟,𝑖که 

ویژه در گی و بهدر عمل، برای سادها در راستای دهانه است. ی ریبفاصله  𝑙)در راستای کورد( و 

صورت جمع جبری سهم اجزا ، ضخامت معادل معمولاً به(3-3به جای رابطه ) تحلیل اجزای محدود

 :شوددر نظر گرفته می

𝑡𝑒𝑞 = 𝑡𝑠 + Δ𝑡𝑠𝑝𝑎𝑟 + Δ𝑡𝑟𝑖𝑏                                                            (4-3)  

 که در آن:

Δ𝑡𝑟𝑖𝑏 =
𝐴𝑟𝑖𝑏

𝑙
;   Δ𝑡𝑠𝑝𝑎𝑟 =

𝐴𝑠𝑝𝑎𝑟

𝑏
                                                      (5-3)  

های کلی بال تی خمشی را با دقت مناسب برای تحلیلفطور دقیق و سغشایی را بهسفتیاین روش 

 :باشدشود بال یک پهپاد مستقیم با مشخصات زیر فرض می. حال کندحفظ می

𝑐𝑟𝑜𝑜𝑡کورد ریشه:  = 0.3 𝑚 . 

𝑐𝑡𝑖𝑝کورد نوک:  = 0.25 𝑚 . 

 شود:کورد مؤثر )میاینگین( به صورت زیر محاسبه می

𝑐𝑒𝑓𝑓 =
𝑐𝑡𝑖𝑝 + 𝑐𝑟𝑜𝑜𝑡

2
=

0.25 + 0.3
2

= 0.275 𝑚 

 با: است برابر هاریب یهمچنین فاصله

𝑙 = 0.25 𝑚 

 سپار اصلی با مشخصات زیر باشد:شود بال دارای یک افرض می

ℎ𝑠𝑝𝑎𝑟ارتفاع جان اسپار:  = 20 𝑚𝑚 = 0.02 𝑚 

𝑡𝑠𝑝𝑎𝑟ضخامت جان اسپار:  = 7 𝑚𝑚 = 0.007 𝑚 

 مساحت مقطع اسپار برابر است با:

𝐴𝑠𝑝𝑎𝑟 = ℎ𝑠𝑝𝑎𝑟 ∗ 𝑡𝑠𝑝𝑎𝑟 = 0.02 ∗ 0.007 = 0.00014 𝑚2 

 : شودمساحت روی عرض مؤثر بال پخش می دست آوردن ضخامت معادل، اینبرای به

Δ𝑡𝑠𝑝𝑎𝑟 =
𝐴𝑠𝑝𝑎𝑟

𝑐𝑒𝑓𝑓
=

0.00014 

0.275
= 0.00051 𝑚 ≈ 0.5 𝑚𝑚 

 :شودمی فرض زیر مشخصات با تخت یصورت یک صفحهریب بههمچنین، 

ℎ𝑟𝑖𝑏ارتفاع ریب:  = 15 𝑚𝑚 = 0.015 𝑚. 

𝑡𝑟𝑖𝑏ضخامت ریب:  = 5.5 𝑚𝑚 = 0.0055 𝑚. 

 مساحت مقطع ریب برابر است با:

 

𝐴𝑟𝑖𝑏 = ℎ𝑠𝑝𝑎𝑟 ∗ 𝑡𝑠𝑝𝑎𝑟 = 0.015 ∗ 0.0055 = 0.0000825 𝑚2 
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 شود: می پخش هاریب بین یاین مساحت روی فاصله

Δ𝑡𝑟𝑖𝑏 =
𝐴𝑟𝑖𝑏

𝑙
=

0.0000825 

0.25
= 0.00033 𝑚 ≈ 0.3 𝑚𝑚 

𝑡𝑠اگر ضخامت واقعی پوسته برابر با  = 1.2 𝑚𝑚 ی بال به صورت باشد، آنگاه ضخامت معادل پوسته

 زیر خواهد بود:

𝑡𝑒𝑞 = 𝑡𝑠 + Δ𝑡𝑠𝑝𝑎𝑟 + Δ𝑡𝑟𝑖𝑏 = 1.3 + 0.5 + 0.3 = 2 𝑚𝑚 

𝒕𝒆𝒒یعنی در نهایت، ضخامت معادل پوسته برابر با  = 𝟐 𝒎𝒎 لازم به ذکر است شود. در نظر گرفته می

سهم  .دارد عهده بر را بال خمشی بار تحمل اصلی یر را دارد، زیرا وظیفهسهم اسپار بیشترین مقداکه 

این روش برای . کندریب کمتر است و بیشتر نقش پایداری پوسته و انتقال بارهای موضعی را ایفا می

تحلیل تغییرشکل کلی، مودال و بارگذاری سراسری بال مناسب است، اما برای کمانش موضعی یا 

  .کافی نیست تحلیل شکست جزئی

شود که یک ماده ارتوتروپ محسوب می( Glass-Epoxyاپوکسی ) -گلسهمچنین خواص کامپوزیت 

، 85[باشد است، به شرح زیر می)پوسته(  Laminaبعدی و دو خاصیت مستقل در حالت  ششو دارای 

86[: 

E1 = 38 GPa; 

E2 = 8.5 GPa; 

ν12 = 0.27;  

G12 = 4.5 GPa; 

G13 = 4.0 GPa; 

G23 = 3.8 GPa; 

، خواص ماده کامپوزیت Create Materialبا استفاده از دستور آباکوس،  Propertyابتدا در محیط 

شود. با توجه به اینکه نرم افزار آباکوس واحد خاصی ندارد، از واحد اپوکسی لمینا ایجاد می -گلس

به ازای مدول   MPaه ازای نیرو، ب Nبه ازای چگالی،  3Ton/mm به ازای واحد طول، mmگیری اندازه

 1900اپوکسی  -چگالی گلسشود. به ازای واحد ممان یا گشتاور استفاده می N.mmیانگ و تنش و 

3Ton/mm 12-E1900=  3kg/m اپوکسی مطابق  -باشد. همچنین تعریف خواص کامپوزیت گلسمی

ریب مواد کامپوزیتی است، از معیار آسیب هاشین که یکی از معیارهای مهم تخباشد. ( می4-3شکل )

 شود:قسمت زیر در نرم افزار آباکوس آورده می

Mechanical → Damage for Fiber-Reinforced Composites → Hashin Damage 

 به شرح زیر است: اپوکسی -گلسخواص استحکامی در معیار آسیب هاشین، 

 1000 MPa  (Longitudinal Tensile Strength) ≈ (𝑋𝑇) تنش کششی موازی الیاف
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 700 MPa  (Longitudinal Compressive Strength) ≈ (𝑋𝐶) تنش فشاری موازی الیاف

 65 MPa (Transverse Tensile Strength) ≈ (𝑌𝑇) تنش کششی عرضی

 200 MPa(Transverse Compressive Strength) ≈ (𝑌𝐶)  تنش فشاری عرضی

 85 MPa (Longitudinal Shear Strength) ≈ (S12) ایداخل صفحه مقاومت برشی

ای درصد مقاومت برشی داخل صفحه 80تا  70ای )معمولاً بطور مهندسی خارج صفحه مقاومت برشی

 65 MPa (Transverse Shear Strength) ≈ (S13 or S23) شود(در نظر گرفته می

 

 

 اپوکسی -: تعریف خواص کامپوزیت گلس4-3شکل 

 

شود و به بندی میبندی بهتر و اعمال بارگذاری در مراحل بعد، پارتیشنزیتی جهت مشبال کامپو

شود. بندی میچهار قسمت پوسته بالا، پوسته پایین، پوسته ایرفویل ریشه و پوسته ایرفویل نوک تقسیم



 

 شناسی تحقیقفصل سوم: روش

35 

 

 4میلی متر تعیین شده است.  2/0لایه با ضخامت  10در بال، اپوکسی -گلسبرای تعریف کامپوزیت 

ی پوستهبالای بال، ی پوستههای ناحیه مختلف کامپوزیت در قسمت 4دستگاه مختصات برای تعریف 

ناحیه ی پوستهچینی ایرفویل نوک تعیین شده است. نحوه لایهی پوستهایرفویل ریشه و ی پوستهپایین بال، 

پایین بال به دلیل ی ی ناحیهوستهپچینی ، لایه[0 ,0 ,0 ,10+ ,10- ,10- ,10+ ,0 ,0 ,0]بالای بال به صورت 

ریشه ی پوستهچینی ، لایه[0 ,0 ,0 ,10+ ,10- ,10- ,10+ ,0 ,0 ,0]تحمل خمش بیشتر در راستای طول بال 

 . باشدمی [45 ,45- ,0 ,90 ,0 ,0 ,90 ,0 ,45- ,45+]و نوک ایرفویل هم به صورت 

کند و در ای یا یک سر گیردار عمل میتیر طرهدر پرواز پایدار، لیفت رو به بالا هست و بال مانند یک 

𝜎𝑥شود. در نتیجه طبق فرمول ریشه بال بیشترین ممان خمشی ایجاد می =
𝑀𝑦

𝐼
در پوسته حالت تنش غالب  

بالایی به صورت فشاری و حالت تنش غالب در پوسته پایینی به صورت کششی است. الیاف با زاویه صفر 

ی پایداری عرضی به درجه وظیفه 90( و الیاف با زاویه bendingمحوری )ی تحمل تنش درجه وظیفه

ی تحمل برش و کنترل وظیفه °45±ی همراه جلوگیری از ترک ماتریسی را دارند. همچنین الیاف با زاویه

پیچش را دارند. لازم به ذکر است که در کشش، الیاف با زاویه صفر درجه بیشترین کارایی را دارند. 

ی تحمل کشش به همراه پایداری عرضی وکنترل پیچش را بر عهده نیز وظیفه °10±ی ف با زاویهالیا

 دارند. 

راستای طولی بال،  Xتعریف دستگاه مختصات در سطح بالایی پوسته بال به این صورت است که جهت 

ورت مشابه یک باشد. به صنیز عمود بر انحنای بال به سمت بیرون می Zراستای کورد و جهت  Yجهت 

راستای طولی بال،  Xگردد، به طوری که جهت دستگاه مختصات برای سطح پایینی پوسته بال تعریف می

باشد. دو دستگاه مختصات نیز نیز عمود بر انحنای بال به سمت بیرون  Zراستای کورد و جهت  Yجهت 

ر داخل صفحه مقطع ایرفویل آن د Xگردد، به طوری که جهت در مقاطع ایرفویل ریشه و نوک تعریف می

نیز عمود بر سطح پوسته  Zدر راستای کورد و جهت  Y)دهانه یا ارتفاع(، جهت  Spanwiseدر راستای 

 به سطح بیرون باشد. 

 Create Compositeبرای تعریف کامپوزیت و ایجاد مقطع و اختصاص دادن متریال به مقطع، از قسمت 

Layup ( 5-3مطابق شکل )ی انتخاب پوسته، متریال )گلسکه در آن نام لایه، ناحیه ودشاستفاده می- 

)صفر درجه( و تعداد نقاط  Xاپوکسی(، ضخامت لایه، دستگاه مختصات، زاویه الیاف نسبت به محور 

 گیری مشخص شده است. انتگرال
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𝜌در نهایت لازم به ذکر است که با این چگالی ) = 1900 𝑘𝑔/𝑚35.2ن هر بال چینی مدنظر، وز( و لایه 

kg 20که وزن هر پهپاد باشد، در حالیمی kg است . 
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های در ناحیه پوسته mm 0.2اپوکسی با ضخامت  -لایه کامپوزیت گلس 10نحوه تعریف : 5-3شکل 

 چینی مورد نظربالایی، پایینی، ریشه و نوک بال با لایه
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تنش پایین در ناحیه لولا، جنس لولا به دلیل سبکی و به دلیل میزان ( است که Hingeهندسه بعدی لولا )

در نظر گرفته شده است.  MPa 70با استحکام تسلیم  AL-1100 H14استحکام منطقی، از آلیاژ آلومینیوم 

 AL-1100 H14آلیاژ آلومینیوم ، خواص متریال Create Material( با استفاده از دستور 6-3مطابق شکل )

(𝐸 = 70 𝐺𝑃𝑎;  𝜈 = مقطع هندسه لولا از نوع  Create Section( و سپس با استفاده از دستور 0.33

Solid, Homogeneous گردد و در نهایت با استفاده از دستور )همگن و توپر( تعریف میAssign 

Section یابد. متریال تعریف شده به مقطع هندسه لولا اختصاص می 

 

 یجاد مقطع لولا و تخصیص متریال به هندسه لولاو ا AL-1100 H14: نحوه تعریف متریال 6-3شکل 
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کاری با حتماً نیاز به سخت AL-1100 H14در اینجا ذکر این نکته ضروری است که لولای از جنس 

نوعی آندایزینگ  6آندایز سختباشد. میکرومتر می 40تا  30لایه آندایز سخت با ضخامت پیشنهادی 

ر یک الکترولیت اسیدی )معمولاً اسید سولفوریک غلیظ( قرار عنوان آند دآلومینیوم به است که در آن

ای بسیار ضخیم، متراکم و سخت از لایه( نزدیک صفر درجه)با جریان بالا و دمای پایین و  گیردمی

این لایه بخشی از خود فلز پایه است د که البته شوروی سطح تشکیل می (Al₂O₃) اکسید آلومینیوم

یک فرآیند الکتروشیمیایی پیشرفته برای آلیاژهای  آندایز سختبه عبارتی . (شده نیست)پوشش اضافه

سطح، مقاومت سایشی، مقاومت خوردگی و عمر سفتیآلومینیوم است که با هدف افزایش شدید 

شود و در قطعاتی مانند لولا، پین، بوش و سطوح در تماس لغزشی کاربرد خستگی تماس انجام می

به دلیل خلوص بالا و عناصر آلیاژی کم، قابلیت آندایز  1000یاژهای سری آل. صنعتی و هوافضایی دارد

ویکرز است که سفتییا  Vickers Hardnessهمان  HV (HV 40-30تقریبی سفتی دارای فلز پایهدارند. 

 انجام مشخص بار تحت درجه 136آزمون ویکرز بر اساس فرورفتگی یک الماس هرمی با زاویه رأس 

 15تا  10سطحی حدود سفتیاست، به عبارتی  HV 600-400سفتیدایز سخت دارای و لایه آن( شودمی

 شود. برابر بیشتر می

 لایه سدّی ریزساختار آن شامل. دارد (porous) ساختاری متخلخل (Al₂O₃) لایه آندایز سخت

(Barrier layer) اینهمچنین باشد. می های اکسیدی با حفرات عمودی در بالاستونو  در پایین 

و  های ریز شوندتوانند محل شروع ترکمیو  های خورنده هستندمحل نفوذ رطوبت و یون هاتخلخل

 این فرآیند را د.ر شونبنابراین پس از آندایز باید منافذ بسته یا پ. ضریب اصطکاک را بالا نگه دارند

منظور ه آندایز بههای لایبستن یا پر کردن تخلخلبه عبارتی سیلینگ . گویندمی (Sealingسیلینگ )

 7PTFEدر لولای بررسی شده، سیلینگ از نوع باشد. می افزایش مقاومت خوردگی و کاهش اصطکاک

 . ]87-89[ تواند استفاده شودبا نام تجاری تفلون به عنوان نفوذ پلیمر کم اصطکاک می

مل ایین عدر نهایت سطح لولای در تماس با پین به عنوان یک سرامیک سخت به همراه اصطکاک پ

   . کندمی

)منظور  ST-4130 QTاز متریال آلیاژ فولاد  mm 417و طول  mm 15لازم به ذکر است که پین با قطر 

است که نوعی عملیات حرارتی برای افزایش استحکام و ازدیاد  Quenched & Temperedهمان  QTاز 

                                                 
 

 

 
6 Hard Anodizing 

7 Polytetrafluoroethylene 



 

 شناسی تحقیقفصل سوم: روش

41 

 

، Create Material( با استفاده از دستور 7-3مطابق شکل )انتخاب شده است. طول مناسب فولاد است( 

ST-4130 QT (𝐸آلیاژ فولاد خواص متریال  = 200 𝐺𝑃𝑎;  𝜈 = ( و سپس با استفاده از دستور 0.3

Create Section  از نوع  پینمقطع هندسهSolid, Homogeneous گردد )همگن و توپر( تعریف می

اختصاص پین ریال تعریف شده به مقطع هندسه مت Assign Sectionو در نهایت با استفاده از دستور 

 یابد. می

 

 پینو تخصیص متریال به هندسه  پینو ایجاد مقطع  ST-4130 QT: نحوه تعریف متریال 7-3شکل 

 

، FM300( نظیر Epoxy structural adhesiveای اپوکسی )چسب مورد استفاده، از نوع چسب سازه

Araldite 2015  وScotch-Weld گیری که به دلایل ساختار آمورف پلیمری و عدم جهتباشد می

شود. چسب مورد استفاده جهت اتصال بال پهپاد با سطح الیاف به صورت ایزوتروپ در نظر گرفته می

 Cohesive Elementsسازی مدنظر از روش گیرد. در شبیهمکانیزم لولا و فنر مورد استفاده قرار می

𝑡𝑎𝑑ℎهای هوافضایی معمولاً است. ضخامت واقعی چسب در سازههای چسبناک( استفاده شده )المان =
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0.2 𝑚𝑚 شود. هندسه چسب با استفاده از مقطع ایرفویل نوک بال پهپاد با ضخامت در نظر گرفته می

0.2 mm  ایجاد شده است. خواص الاستیک چسب به صورت𝐸 = 2 𝐺𝑃𝑎 & 𝜈 = برای باشد. می 0.35

  .شود( استفاده می8CZMحیه چسبناک )سازی چسب از روش نامدل

و شود کلیک می → Mechanical→ Elasticity→ Elastic  Create Materialدر ابتدا بر روی قسمت

برای  Epoxy Structural Adhesiveشود و نام انتخاب می Tractionنوع حالت الاستیک به صورت 

 شود. چسب تعیین می

 : ]57[ صلی استشامل سه بخش ا CZM ، مدلAbaqus در

 سفتی الاستیک )سفتی اولویه( -1

𝐺 =
𝐸

2(1+𝜈)
=

2000 𝑀𝑃𝑎

2(1+0.35)
≈ 740 𝑀𝑃𝑎  

𝐾𝑛 =
𝐸

𝑡𝑎𝑑ℎ
=

2000 𝑀𝑃𝑎

0.2 𝑚𝑚
= 10000 𝑁/𝑚𝑚3                                          سفتی نرمال 

𝐾𝑠 = 𝐾𝑡 =
𝐺

𝑡𝑎𝑑ℎ
=

740 𝑀𝑃𝑎

0.2 𝑚𝑚
= 3700 𝑁/𝑚𝑚3                                      برشیسفتی          (6-3)  

ظر گرفته ن( به عنوان معیار شروع آسیب برای چسب در MAXSسپس معیار ماکزیمم تنش اصلی ) -2

 :شودمی

𝑚𝑎𝑥 (
𝑡𝑛

𝑡𝑛
0 ,

𝑡𝑠

𝑡𝑠
0 ,

𝑡𝑡

𝑡𝑡
0) = 1                                                             (7-3)  

 مقادیر متداول به صورت زیر است:

𝑡𝑛
0 = 30 𝑀𝑃𝑎                                     استحکام کششی جهت نرمال 

𝑡𝑠
0 = 𝑡𝑡

0 = 25 𝑀𝑃𝑎                                      استحکام برشی 

 Damageست( )آسیب )که از نوع انرژی شکست ا پیشرفتبا رسیدن به انهدام کامل ماده  یارمع -3

Evolution :) 

 :Benzeggagh-Kenane( BKقانون )

𝐺𝑐 = 𝐺𝐼
𝑐 + (𝐺𝐼𝐼

𝑐 − 𝐺𝐼
𝑐) (

𝐺𝐼𝐼

𝐺𝐼+𝐺𝐼𝐼
)

𝜂

                                            (8-3)  

 :IIو  Iدیر مرجع انرژی شکست به ازای واحد سطح مقطع در مودهای مقا

𝐺𝐼
𝑐 = 0.35

𝑘𝐽

𝑚2 = 0.35 
𝑁. 𝑚𝑚

𝑚𝑚2  

𝐺𝐼𝐼
𝑐 = 0.9

𝑘𝐽

𝑚2 = 0.9 
𝑁. 𝑚𝑚

𝑚𝑚2  

                                                 
 

 

 
8 Cohesive Zone Method (CZM) 
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𝜂 = 1.75 

 شود. )تنظیم ویسکوز( استفاده می Viscus Regularizationهمچنین برای همگرایی بهتر مسئله، از 

𝜇 = 10−5~10−4 → 5.5 ∗ 10−5 

در تعریف متریال  Visscosity coefficientو  Damage Stabilization Cohesiveاین پارامتر به عنوان 

و  Cohesiveای و نیز تعریف مقطع مربوطه از نوع شود. نحوه تعریف متریال چسب سازهاستفاده می

 ( نشان داده شده است. 8-3شکل ) اختصاص دادن متریال به مقطع مورد نظر در
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و اختصاص  Cohesiveای و نیز تعریف مقطع مربوطه از نوع : نحوه تعریف متریال چسب سازه8-3شکل 

 دادن متریال به مقطع مورد نظر

 

باشد که دارای مدول می ASTM A228 (MusicWire)همچنین جنس فنر مورد استفاده و پیشنهادی 

𝐺برشی  ≈ 79 𝐺𝑃𝑎 700تنش مجاز پیچشی تا  و MPa باشد که البته دارای مقاومت خستگی بالا می

 . ]90[و در دسترس و اقتصادی است 

 بندی و تحلیل همگرایی شبکهمش -3-4

در تحلیل اجزاء محدود سهههازه بال کامپوزیتی، دقت نتایج عددی به کیفیت و اندازه شهههبکه         

ست. انتخاب اندازه المان بای سته ا سخ تنش و تغییرمکان، گونهد بهواب شد که ضمن حفظ دقت پا ای با

 هزینه محاسباتی نیز در سطح قابل قبول باقی بماند. به همین منظور، فرآیند تحلیل همگرایی شبکه
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(Mesh Convergence Study) شدبه سبت به اندازه المان انجام  ستقلال نتایج ن  .منظور اطمینان از ا

صورت تفاوت رفتار مکانیکی اجزاء، برای هر بخش نوع المان و اندازه شبکه به در این مدل، با توجه به

 :هدفمند انتخاب گردید

 (Adhesive Layer)  سبچ -1

  نوع کنترل المانHex, Sweep, Advancing front  نوع المانو COH3D8  المانیا 

cohesive  گرهیبعدی هشتسه 

 3  اندازه المان mm 

 سب دارای گرادیان تنش بالا و احتمال تمرکز تنش و شروع جدایش دلیل انتخاب: ناحیه چ

 .است، لذا شبکه ریزتری نسبت به سایر اجزاء در نظر گرفته شد

 پوسته بال کامپوزیتی -2

  نوع کنترل المانQuad, Sweep  نوع المانو S8R  گیری المان پوسته درجه دوم با انتگرالیا

 یافتهکاهش

 12  اندازه عمومی mm 

  8 نواحی حساس )ریشه و نوک ایرفویل(در mm 

 دلیل انتخاب: 

o شوددر ریشه بال بیشترین ممان خمشی ایجاد می. 

o در نوک بال تغییرات گرادیان تنش و اثرات پیچشی وجود دارد. 

o های کامپوزیتی شداستفاده از المان درجه دوم باعث افزایش دقت توزیع تنش در لایه. 

 پین اتصال -3

 نوع کنترل المان Hex, Sweep, Medial axis نوع المان و C3D20R  المان سالید درجه یا

 گرهیدوم بیست

 6 اندازه المان mm 

 دلیل انتخاب: وجود تمرکز تنش تماسی و برشی در محل اتصال 

 لولا -4

  نوع کنترل المانHex, Sweep, Medial axis نوع المان و C3D20R  المان سالید درجه یا

  گرهیدوم بیست

 6  زه الماناندا mm 

  ناحیه انتقال باردلیل انتخاب: تحلیل دقیق توزیع تنش حجمی در. 
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انجام شد.   Sweepو در نواحی حجمی با روش (Structured Mesh) صورت ساختاریافتهبندی بهمش

 :این رویکرد مزایای زیر را فراهم نمود

 هاکاهش اعوجاج المان 

 بهبود دقت نتایج تنش 

 بت به مش تصادفیتر نسهمگرایی سریع (Free mesh) 

 ها در راستای الیاف کامپوزیتگیری المانکنترل بهتر جهت 

 ( نشان داده شده است. 9-3ی چسب و پین در شکل )بندی بال کامپوزیتی، لولا، لایهی مشنحوه

 ی چسب، لولا و پینبندی کلی بال کامپوزیتی، لایه: مش9-3شکل 

 



 

 شناسی تحقیقفصل سوم: روش

47 

 

در پوسته پایینی  𝑆11 تنش نسبت به اندازه المان، بیشینه تنش طولی منظور بررسی استقلال پاسخبه

-3همگرایی مطابق شکل )نتایج  .عنوان شاخص کنترلی انتخاب شددرجه از پایین( به صفربال )لایه 

، با کاهش اندازه المان، مقدار تنش به شودمیمشاهده  (10-3شکل ) طور که درهمانباشد. ( می10

بود که  %3/0کمتر از  mm 8به  mm 10همگرا گردید و تغییرات از ( MPa 278.6)مقدار حدی 

 8برای بخش عمده بال و mm 12دهنده رسیدن به ناحیه همگرایی عددی است. بنابراین اندازه نشان

mm  در نواحی بحرانی انتخاب شد.  

 

 

 (mmسب اندازه المان ))مگاپاسکال( برح S11ماکزیمم تنش اصلی  -: نمودار همگرایی مش10-3شکل 

 های واقعیاعمال شرایط مرزی و بارگذاری -3-5

 :های هوافضایی، شرایط مرزی بایددر تحلیل اجزاء محدود سازه     

 انتقال واقعی نیرو و گشتاور را بازتولید کند. 

 از over-constraint جلوگیری نماید. 

 نکند مخدوش را بال پیچشی-یرفتار خمش. 

 عی ایجاد نکندتوزیع تنش غیرواق. 

برای محاسبه نیروهای  (Quasi-Steady) استاتیک[ که در آن از فرض شبه92بر اساس مرجع ]

آیرودینامیکی استفاده شده است، در تحقیق حاضر نیز بار لیفت به صورت یک نیروی متمرکز معادل 

های ، برای تحلیلسازی[ نشان داده است که این ساده92گردد. مقاله ]در مرکز فشار بال اعمال می

 .کنددرصد در تغییرمکان کلی( ایجاد می 5مفهومی و طراحی اولیه، خطای قابل قبولی )کمتر از 
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تحلیل شده است و سیستم قیود  N 160در مدل حاضر، بال تحت نیروی لیفت یکنواخت معادل 

  .بازسازی شودای بال با امکان دوران در ناحیه لولا ای تعریف شده که رفتار تیر طرهگونهبه

  .اعمال شده است (Center of Pressure) در تحلیل حاضر، نیروی لیفت در نقطه مرکز فشار

 :شدهمختصات تعریف

 طول بال  فاصله طولی از نوک بال(2425 mm): 

 𝑋𝑐. 𝑝. = 35% (𝑊𝑖𝑛𝑔 𝐿𝑒𝑛𝑔𝑡ℎ) = 0.35 ∗ 2425 ≈ 850 𝑚𝑚 

 طول کورد  فاصله روی کورد ایرفویل نوک(250 mm): 

𝑌𝑐. 𝑝. = 25% (𝐶ℎ𝑜𝑟𝑑 𝐿𝑒𝑛𝑔𝑡ℎ) = 0.25 ∗ 250 ≈ 62.5 𝑚𝑚 

 

𝐶𝑝، های متعارف زیرصوت، در محدوده زوایای حمله خطیبرای ایرفویل ≈ 0.25𝑐 . یعنی مرکز فشار

 این موضوع در مراجع کلاسیک آیرودینامیک ذکر شده است. گیردطول کورد قرار می %25نزدیک به 

عنوان کورد به %25کند، اما نقطه کز فشار با زاویه حمله تغییر میدر واقعیت، مر. ]42، 28[

Aerodynamic Center (AC)  0.25ای معمولاً بار لیفت در های سازهتری دارد. در تحلیلتقریب ثابت𝑐 

  .شوداعمال می

مطابق شکل  .C.P در محل Reference Point ک، یبر روی بال سمت راست جهت اعمال نیروی لیفت

 شود. نیروی لیفت بر روی بال سمت چپ نیز به طور مشابه اعمال می .ایجاد شده است( 3-11)

 .به سطح مربوطه متصل شده است  Coupling 6 DOF (Kinematic Coupling)این نقطه با

  .اعمال شده است .R.P در راستای لیفت به N 161.4نیروی 

 :شوداین روش باعث می

 .به سطح منتقل شودشده صورت توزیعبار به -1

 .تمرکز تنش غیرواقعی ایجاد نشود -2

 .تا محور الاستیک ایجاد گردد .C.P گشتاور پیچشی ناشی از فاصله -3

.𝑋𝑐گلوبال )همان  Zلازم به ذکر است که برای بدست آوردن نیروی لیفت، مختصات  𝑝.  در زاویه مورد

اویه مورد نظر( و ممان خمشی بازگرداننده و در ز .c.pگلوبال )همان ارتفاع نقطه  Yنظر(، مختصات 

 به صورت زیر نوشته شده است: Mathmatica(، یک کد Mکننده نیروی لیفت، متعادل

𝜃 = 0; A0 =
0.3 + 0.25

2
∗ 2.425; A1 = A0 ∗ Cos[𝜃 ∗ 𝜋 180⁄ ]; 𝜌 = 1.225; 

𝑉 = 80 3.6⁄ ; CL = 0.8; 𝐿 = 0.5 ∗ A1 ∗ 𝜌 ∗ CL ∗ 𝑉2; 

𝑍 = 𝑁[850 ∗ Cos[𝜃 ∗ 𝜋 180⁄ ]]; 𝑌 = 𝑁[850 ∗ Sin[𝜃 ∗ 𝜋 180⁄ ]]; 
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𝑀 = 𝐿 ∗ (2425 ∗ Cos[𝜃 ∗ 𝜋 180⁄ ] − 𝑍); 

{𝐿, 𝑍, 𝑌, 𝑀} = {161.4 𝑁, 850 𝑚𝑚, 0. 𝑚𝑚, 254153.5 𝑁. 𝑚𝑚} 

 

 

 

 

 بال سمت راست در زاویه صفر درجه .c.pدر نقطه : اعمال نیروی لیفت 11-3شکل 

 

تعادل نیرویی و گشتاوری های دو پهپاد، باید جهت تعادل مکانیزم لولا و فنر و همچنین تعادل بال

∑حول محور لولا برقرار باشد ) 𝐹𝑦 = 0 & ∑ 𝑀𝑥 = در قسمت  ی نیروی لیفتکنندهمتعادل نیروی(.  0

( مطابق شکل 3)نقطه مرجع  R.P.3بر روی مرکز ایرفویل ریشه بال سمت راست در زاویه صفر درجه 

در قسمت مرکز ایرفویل ی نیروی لیفت کنندههمچنین گشتاور خمشی متعادلشود. ( اعمال می3-12)

( اعمال 13-3( مطابق شکل )3)نقطه مرجع  R.P.3بر روی ریشه بال سمت راست در زاویه صفر درجه 
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کننده دقیقاً در قسمت ایرفویل ریشه بال سمت شود. لازم به ذکر است این نیرو و گشتاور متعادلمی

 شوند. چپ هم وارد می

 

ی نیروی لیفت در قسمت مرکز ایرفویل ریشه بال سمت راست در کنندهنیروی متعادل: اعمال 12-3شکل 

 زاویه صفر درجه
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ی نیروی لیفت در قسمت مرکز ایرفویل ریشه بال سمت راست کننده: اعمال گشتاور متعادل13-3شکل 

 در زاویه صفر درجه

 

 

 ی پینقسمت انتها U3و  U2: نحوه مقید کردن درجات آزادی 14-3شکل 
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 RP-Hingeقسمت نقطه مرجع  UR3و  U1 ،UR2: نحوه مقید کردن درجات آزادی 15-3شکل 

 

دهد. را نشان می قسمت انتهای پین U3و  U2نحوه مقید کردن درجات آزادی ( 14-3شکل )

-RPنقطه مرجع قسمت  UR3و  U1 ،UR2نحوه مقید کردن درجات آزادی ( 15-3همچنین شکل )

Hinge نحوه مقید کردن درجات آزادی ( نیز 16-3شکل )دهد. را نشان میU1 ،UR2  وUR3  قسمت

دهد. بطور مشابه همین درجات آزادی را نشان می )ایرفویل ریشه بال سمت راست( RP-3نقطه مرجع 

(U1 ،UR2  وUR3 ) قسمت نقطه مرجعRP-4  نیز مقید شده است. (چپ)ایرفویل ریشه بال سمت 

 ای است که:به گونه لولا R.P.Hinge در نقطه شرایط مرزی در ناحیه لولا

 امکان دوران آزاد حول محور مفصل داده شده است. 

 اندسایر درجات آزادی مطابق رفتار واقعی مکانیزم مقید شده. 

 :شوداین تنظیم باعث می

 بال بتواند تحت لیفت خم شود. 

 سازی شوددوران واقعی حول لولا شبیه. 

 درستی شکل گیردهانتقال گشتاور به ریشه ب. 

 به نحوی هست که: قیود در انتهای پین

 هایجابجایی Y و Z اندمقید شده. 

 محور طولی بال آزاد گذاشته شده است. 

 :این تنظیم

 کنداز حرکت صلب سازه جلوگیری می. 

 اما از over-stiff کندشدن سیستم جلوگیری می. 

 صورت طبیعی توزیع شوددهد بار خمشی بهاجازه می. 
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)ایرفویل  RP-3نقطه مرجع قسمت  UR3و  U1 ،UR2نحوه مقید کردن درجات آزادی : 16-3شکل 

 ریشه بال سمت راست(

( و Interaction) سازی تماسمدل( حل، Stepتعریف استِپ ) -3-5

 (Runاجرای مسئله )

ت. نوع ( تعریف شده اس17-3مطابق شکل ) Static, Generalنوع استپِ حل به صورت             

دلیل انتخاب در نظر گرفته شده است. )فعال(  On( در این تحلیل Nlgeomغیرخطی بودن هندسی )

رفتار ماده  -2(، N 161.4بارگذاری شبه استاتیکی است )لیفت ثابت  -1این نوع استِپ این است که 

طی )چسب( نیازمند حل غیرخ Cohesiveرفتار  -3خطی/ غیرخطی هندسی ممکن است مهم باشد. 

سازی غیرخطی اگر خمش بال قابل توجه باشد )نسبت تغییرشکل به دهانه محسوس باشد(، فعالهست. 

شود. های بال نازک توصیه میکند و برای سازههای بزرگ را لحاظ میهندسی اثر ناشی از تغییرشکل

ای تحت لیفت رهمدل از نظر عددی پایدار و از نظر مکانیکی سازگار با رفتار واقعی بال طدر نتیجه، 

  .باشدمی
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 Static, General: نوع استِپ حل به صورت 17-3شکل 

 

و  RP-2و پوسته پایینی بال سمت راست و همچنین  RP-1و لولا و نیز  R.P-Hingeکوپلینگ بین 

در ریشه  Rigid Body استفاده از( نشان داده شده است. 18-3پوسته پایینی بال سمت چپ در شکل )

 :باعث( 19-3شکل )مطابق بال 

 های تکین ناشی از قیود سخت موضعیحذف تنش .1

 تر ممان خمشیتوزیع یکنواخت .2

 over-constraint جلوگیری از .3

 بهبود همگرایی عددی .4

 شود. می ایتر شدن مدل به اتصال واقعی سازهنزدیک .5

های هوافضایی هاین تصمیم کاملاً مطابق اصول تئوری الاستیسیته و اجزاء محدود است و در تحلیل ساز

 .باشدرایج می
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و پوسته پایینی بال سمت راست و  RP-1و لولا و نیز  R.P-Hingeکوپلینگ بین : 18-3شکل 

 و پوسته پایینی بال سمت چپ RP-2همچنین 
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 های ریشه به ترتیب با ایرفویل RP-4و  RP-3بین نقاط مرجع  Rigid Body: تعریف 19-3شکل 

 های راست و چپبال

 

های راست و چپ با لولا و اتصال بین پین با لولاهای سمت راست و چپ با نهایت اتصال بین بالدر 

 شود:این پایان نامه در دو حالت کلی بررسی میانجام شده است.  Tieدستور 

 باشد. M4تا پیچ  3های پهپاد با مکانیزم لولا و فنر توسط اتصال بین بال -1

 ای باشد.مکانیزم لولا و فنر توسط چسب سازه های پهپاد بااتصال بین بال -2

پهپاد بررسی  دو هایدرجه بین بال 30و  20، 10ای صفر، حالت زاویه 4هر کدام از دو حالت بالا در 

 شود. می

 اند.( شدهRunاجرا )( 20-3مطابق شکل )حالت اول های تحلیل
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 درجه  30و  20، 10صفر،  ایحالت زاویه 4های حالت اول در : اجرای تحلیل20-3شکل 

 ی دو پهپادهابین بال

تعریف معیارهای شکست و محاسبه ضریب اطمینان با استفاده  -3-6

 میسزو فون (9QUADS، تنش مرتبه دو )هاشین هایاز معیار

تر در بحث تخریب فبه عنوان معیارهای شکست معرو Hashinو  Tsai-Wuمعمولاً دو معیار       

 هستند.  ها مطرحکامپوزیت

یک سطح ین معیار اباشد، ی میمعیار کلی تانسوری، بر پایه انرژی کرنش Tsai-Wuمعیار شکست 

 های زیر است:و دارای ویژگی کندها تعریف میتسلیم یا شکست هموار در فضای تنش

 اهمسانگرد مناسب استن-برای مواد کامپوزیتی همسانگرد. 

 های ترکیبیقادر به در نظر گرفتن تنش (interaction terms) است. 

 تواند حالت کشش و فشار را در راستاهای مختلف متمایز کند )در صورت تعریف ضرایب می

 .صحیح(

ختگی الیاف یا اما مکانیزم شکست )مثلاً گسی "شکست رخ داده یا نه"دهد تنها نشان می این معیار

  .کندماتریس( را مشخص نمی

و  های الیافی طراحی شده استبرای کامپوزیتاست که  10ختیشنامعیار پدیدهمعیار شکست هاشین 

 های زیر است:دارای ویژگی

                                                 
 

 

 
9 Quadratic Stress 

10 phenomenological 
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 کندیم کیشکست را تفک زمیمکان: 

 افیال شکست ( در کششFiber tension failure) 

 افیال شکست ( در فشارFiber compression failure) 

 سیماتر شکست ( در کششMatrix tension failure) 

 در  سیماتر شکست( فشارMatrix compression failure) 

 یجیو افت تدر بیرشد آس یسازمدل تیقابل ( خواصStiffness Degradation.را دارد ) 

 نامتناسب. بیآس لیو تحل انگ،یترک، افت مدول  شرفتیپ یسازهیشب یبرا مناسب 

 مثل  ییافزارهانرم درAbaqusشودیم بیترک بیبا مدل آس ی، به راحت. 

استفاده های پهپاد در بال Tsai-Wuاست در این پایان نامه از معیارهای تخریب هاشین و  لازم به ذکر

 باشد:( می3-1مطابق معادلات ) Hashinشود. معیار تخریب می

(
𝜎𝑥

𝑋𝑇
)

2
+ (

𝜎𝑠

𝑆
)

2
≤ 1  →       𝐹𝑖𝑏𝑒𝑟 𝑇𝑒𝑛𝑠𝑖𝑜𝑛 𝑀𝑜𝑑𝑒               )الف( 

(
𝜎𝑥

𝑋𝐶
) ≤ 1  →       𝐹𝑖𝑏𝑒𝑟 𝐶𝑜𝑚𝑝𝑟𝑒𝑠𝑠𝑖𝑜𝑛 𝑀𝑜𝑑𝑒                          )ب(  

(
𝜎𝑦

𝑌𝑇
)

2
+ (

𝜎𝑠

𝑆
)

2
≤ 1  →       𝑀𝑎𝑡𝑟𝑖𝑥 𝑇𝑒𝑛𝑠𝑖𝑜𝑛 𝑀𝑜𝑑𝑒              )ج(  

(
𝜎𝑦

𝑌𝐶
)

2
+ (

𝜎𝑠

𝑆
)

2
≤ 1  →       𝑀𝑎𝑡𝑟𝑖𝑥 𝐶𝑜𝑚𝑝𝑟𝑒𝑠𝑠𝑖𝑜𝑛 𝑀𝑜𝑑𝑒        )د(  

(
𝜎𝑥

𝑋𝐶
)

2
+ (

𝜎𝑠

𝑆
)

2
≤ 1  →       𝐹𝑖𝑏𝑒𝑟 𝑀𝑎𝑡𝑟𝑖𝑥 𝑆ℎ𝑒𝑎𝑟𝑖𝑛𝑔 𝑀𝑜𝑑𝑒     )(3-9)                 )و  

ه از قسمت محاسبه ضریب اطمینان از معادلات بالا به صورت تقسیم یک بر مقادیر محاسبه شد

 سمت چپ معادلات است.  

 به شرح ذیل است: Tsai-Wuهمچنین معیار تخریب 

𝐹𝑥𝑥. 𝜎𝑥
2 + 𝐹𝑦𝑦. 𝜎𝑦

2 + 2𝐹𝑥𝑦. 𝜎𝑥. 𝜎𝑦 + 𝐹𝑠𝑠 . 𝜎𝑠
2 + 𝐹𝑥 . 𝜎𝑥 + 𝐹𝑦. 𝜎𝑦 ≤ 1    

𝐹𝑥𝑥 =
1

𝑋𝐶 . 𝑋𝑇
;  𝐹𝑦𝑦 =

1
𝑌𝐶 . 𝑌𝑇

; 𝐹𝑥 =
1

𝑋𝑇
−

1
𝑋𝐶

; 𝐹𝑦 =
1

𝑌𝑇
−

1
𝑌𝐶

; 

𝐹𝑠𝑠 =
1

𝑆2 ;  𝐹𝑥𝑦 = −
1

2 √𝐹𝑥𝑥 . 𝐹𝑦𝑦;                                                                   (10-3)  

گردد، اما عیب این معیار، عدم تشخیص و آن برمی، به فرم معادله درجه دTsai-Wuمزیت معیار تخریب 

طور خاص به آسیب موادی )افت نامتناسب مدول یانگ( نامه بهپایاناین چون در باشد. مود تخریب می

و مود تخریب ها، تمرکز تنش( ، و رفتار موضعی اتصال )پین، سوراخشودمی و معایب هندسی پرداخته

( Index of Failureکه هم از طریق شاخص خرابی ) تر استو مناسبتر دقیق Hashin معیار مهم است،

 و هم به صورت دستی قابل محاسبه است.  Abaqusدر نرم افزار 
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معمولاً بر اساس یکی  (Damage Initiation) ، شروع خرابیAbaqus ویژه دربه Cohesive هایدر مدل

 :]57[ شوداز معیارهای زیر تعریف می

 Maximum Nominal Stress (MAXS)  

 Maximum Nominal Strain (MAXE) 

 Quadratic Stress (QUADS) 

 Quadratic Strain (QUADE) 

 :سه مؤلفه تنش اسمی داریم Cohesive در المان

𝜎𝑛, 𝜏𝑠, 𝜏𝑡 

 :که

 𝜎𝑛 مود  -تنش نرمال عمود بر سطح چسبI  (Opening – Mode I) 

 𝜏𝑠  اول تنش برشی در راستای  (Mode II) 

 𝜏𝑡 تنش برشی در راستای دوم  (Mode III) 

 :Cohesive هایبرای المان Abaqus در

 محورLocal-3  همیشه عمود بر سطح چسب است  (Normal direction) ،مود  یعنی

ها جهت اما این فقط زمانی صحیح است کهاست.  𝜎33در راستای  Iبازشوندگی ترک در مود 

 شده باشد.  درست تعریف

 محورهایLocal-1  وLocal-2  در صفحه چسب قرار دارند (Shear directions) محور ،X  یا

در راستای عمود بر آن در داخل صفحه ایرفویل  2یا  Yدر راستای کورد ایرفویل و محور  1

 تعریف شود.

𝜎𝑛با این تعریف  = 𝑆33;  𝜏𝑠 = 𝑆11;  𝜏𝑡 = 𝑆22 .ایدیتاشیت چسب اپوکسی سازهه با توجه ب – 

Henkel (Loctite) ]91[ 27.5بطور متوسط  ای معمولاً های سازهاستحکام کششی اپوکسی، مقدار 

MPa  استحکام برشیو (Lap Shear)  24 حدودبطور متوسط MPa باشد. می 

 د:آی( بدست می11-3ی )( از رابطهFactor of Safetyیا  FoSب اطمینان )یدر نهایت ضر
1

𝐹𝑜𝑆
= (

𝜎𝑛

𝜎𝑛
0 )

2
+ (

𝜏𝑠

𝜏𝑠
0)

2
+ (

𝜏𝑡

𝜏𝑡
0)

2
                                                      (11-3)  

 

𝐹𝑜𝑆میسز در فلزات هم ضریب اطمینان به صورت معیار فونایت، در نهدر  =
𝜎𝑦𝑖𝑒𝑙𝑑

𝜎𝑚𝑎𝑥
 شود. می تعریف 
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 مقدمه -4-1

 Abaqus افزارشده در نرمهای عددی انجامفصل چهارم به ارائه، تفسیر و ارزیابی نتایج تحلیل      

تا  0ای زاویه یهای پهپاد مرکب در بازهای سامانه اتصال بالاختصاص دارد. در این فصل، پاسخ سازه

 هدف. شودمی تحلیل و بررسی دمپر–فنر–پین–برآ و قیود مکانیزم لولا درجه، تحت اثر نیروی 30

ای و عملکرد مکانیزم طراحی اتصال از نظر تنش، تغییرشکل، ایمنی سازه صحت ارزیابی فصل، این اصلی

 . باشددر شرایط تعادل استاتیکی می

( درجه 30و  20، 10صفر، وضعیت مجزا ) چهارها در ای مسئله، تحلیلبا توجه به ماهیت سازه

ن رویکرد امکان شناسایی ای. گردد بررسی مکانیزم عملکرد دامنه کل در سیستم رفتار تا اندشده انجام

کند. تمرکز ای را فراهم میها و تحلیل روند تغییرات پاسخ سازهحالت بحرانی، تعیین بیشینه تنش

 :اصلی تحلیل بر موارد زیر است

 (Glass/Epoxy laminate)ی بال توزیع تنش در پوسته کامپوزیت .1

 تنش و تغییرشکل در لولا و پین مرکزی .2

 (Cohesive Model)های نرمال و برشی در لایه چسب اتصال نوک بال به لولا تنش .3

 پاسخ گشتاوری و تعادل نیرو و ممان حول محور لولا .4

 بررسی پایداری عددی و همگرایی مدل اجزاء محدود .5

نتور تنش، نمودار تغییرمکان، توزیع تنش چسب، و نمودار تغییرات صورت کادر این فصل، نتایج به

ای میان رفتار سیستم در زوایای مختلف انجام اند. همچنین مقایسهتنش نسبت به زاویه ارائه شده

 . شود یا خیرشود تا مشخص گردد آیا زاویه صفر درجه حالت بحرانی محسوب میمی

های اصلی، ها بر اساس تنشای مدل شده است، تحلیل تنشهاز آنجا که بال از جنس کامپوزیت لای

گردد. برای تفسیر می (Quadratic Stress) میسز )برای قطعات فلزی(، و معیار خرابی چسبتنش فون

بوده و نسبت  IIIمود  و  IIمود  های برشیو تنش (I)مود  بخش چسب، تمرکز بر تنش نرمال کششی

ماده بررسی شده است. این موضوع امکان ارزیابی ایمنی اتصال های حاصل به مقاومت اسمی تنش

 . کندچسبی را فراهم می

فنر پیچشی و ضریب میرایی دمپر( در کنترل سفتیهمچنین در این فصل، نقش پارامترهای مکانیزم )

ا از اند، امصورت استاتیکی انجام شدهها بهگیرد. اگرچه تحلیلای بال مورد بحث قرار میرفتار زاویه

شده در فنر، امکان تحلیل غیرمستقیم رفتار بازگشت بال طریق بررسی تعادل گشتاوری و انرژی ذخیره

 . به وضعیت اولیه فراهم شده است
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 :شوندصورت ساختاریافته ارائه میدر ادامه، نتایج به

 ابتدا نتایج مربوط به تغییرمکان کلی بال 

 سپس تنش در پوسته کامپوزیتی 

 لا و پینبعد تنش در لو 

 سپس تحلیل تنش چسب 

 بندی مهندسی و تعیین حالت بحرانیو در نهایت جمع 

تفسیر نتایج بر مبنای اصول تعادل نیرو و ممان، تئوری تیرها، مکانیک مواد کامپوزیتی و معیارهای 

های تحلیلی فصل قبل تطبیق داده شوند. خرابی انجام شده و تلاش شده است تا نتایج عددی با تحلیل

 .کندین مقایسه نقش مهمی در اعتبارسنجی مدل اجزاء محدود ایفا میا

گیری نهایی و ارائه پیشنهادهای طراحی در فصل پنجم فراهم در نهایت، این فصل مبنایی برای نتیجه

 .ویژه در زمینه انتخاب جنس لولا، قطر پین، پارامترهای فنر پیچشی و طراحی اتصال چسبیآورد، بهمی

حالت  4های کامپوزیتی و لولا در سازی تنش در بالشبیهنتایج  -4-2

تا پیچ  3درجه در حالت اتصال بال به لولا با  30و  20، 10ای صفر، زاویه
M4 

، در چهار M4در این حالت، یعنی با فرض اتصال پوسته ایرفویل نوک بال به لولا با سه تا پیچ       

سازی تنش در های دو پهپاد نسبت به هم، نتایج شبیهدرجه بال 30و  20، 10ای صفر، حالت زاویه

لایه( و جهات  10های کامپوزیتی )شود. با توجه به تعداد زیاد لایههای کامپوزیتی و لولا ارائه میبال

شود. لازم به ذکر مختلف تنش، صرفاً تنش بیشینه و غالب جهتی مورد نظر در نتایج تحلیل آورده می

های عددی در تحلیل اجزاء محدود، صرفاً محاسبات مربوط به پین، فنر و است به دلیل ایجاد خطا

 شود. دمپر به صورت تحلیلی و با استفاده از روابط انجام می

 ای صفر درجه  حالت زاویه -4-2-1

درجه ای صفر کانتور تغییرشکل کلی مجموعه دو تا بال پهپاد و مکانیزم لولا در حالت زاویه          

ی بال پهپاد است که ( نشان داده شده است که بیشترین تغییرشکل مربوط به ریشه1-4در شکل )

  باشد.می mm 0.152مقدار آن تقریباً 
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 ای صفر درجهبال پهپاد و مکانیزم لولا در حالت زاویه : کانتور تغییرشکل کلی مجموعه دو تا1-4شکل 

 
 ی صفر درجه از پایینل بال در اولین لایهی ایرفویبیشینه در ریشه 𝑺𝟏𝟏: تنش 2-4شکل 

 (MPa 263.1)مقدار 
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 درجه از پایین  10+ی ایرفویل بال در چهارمین لایه بیشینه در ریشه 𝑺𝟏𝟏: تنش 3-4شکل 

 (MPa 212.6)مقدار 

 
 (MPa 17.6)مقدار  درجه از پایین 10+چهارمین لایه بیشینه در  𝑺𝟐𝟐: تنش 4-4شکل 
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 (MPa 27.8درجه از پایین )مقدار  10+در چهارمین لایه  𝑺𝟏𝟐: تنش 5-4شکل 

 

 اپوکسی به شرح زیر است: -در معیار آسیب هاشین، خواص استحکامی گلس

 1000 MPa  (Longitudinal Tensile Strength) ≈ (𝑋𝑇) تنش کششی موازی الیاف

 700 MPa  (Longitudinal Compressive Strength) ≈ (𝑋𝐶) تنش فشاری موازی الیاف

 65 MPa (Transverse Tensile Strength) ≈ (𝑌𝑇) تنش کششی عرضی

 200 MPa(Transverse Compressive Strength) ≈ (𝑌𝐶)  تنش فشاری عرضی

 85 MPa (Longitudinal Shear Strength) ≈ (S12) ایداخل صفحه مقاومت برشی

 شوندتبدیل می(، خواص استحکامی در زوایای مختلف الیاف 1-4ی )بطهطبق رالازم به ذکر است 

]16[: 

𝜃 = 𝜋 18⁄ ; 𝜃′ = 𝜃 +
𝜋

2
; XT = 1000; YT = 65; 𝑆 = 85;  

XT′ =
1

√Sin[𝜃]2∗Cos[𝜃]2

𝑆2 +
Sin[𝜃]4

YT2 −
Sin[𝜃]2∗Cos[𝜃]2

XT2 +
Cos[𝜃]4

XT2

;   

YT′ =
1

√Sin[𝜃′]
2

∗Cos[𝜃′]
2

𝑆2 +
Sin[𝜃′]

4

YT2 −
Sin[𝜃′]

2
∗Cos[𝜃′]

2

XT2 +
Cos[𝜃′]

4

XT2

;  

S′ =
1

√4Sin[𝜃]2∗Cos[𝜃]2

YT2 +
8Sin[𝜃]2∗Cos[𝜃]2

XT2 +
(Cos[𝜃]2−Sin[𝜃]2)

2

𝑆2

;                                       (1-4)  

 آید:درجه بدست می 10که در زاویه الیاف 

XT′ = 465.2 𝑀𝑃𝑎; YT′ = 65.8 𝑀𝑃𝑎; S′ = 84.2 𝑀𝑃𝑎 
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) مقایسه ( و 5-4( تا )3-4های )توجه به شکلبا لذا 
𝑺𝟏𝟏

𝑋𝑇
) =

212.6

439.6
= 0.48 ،(

𝑺𝟐𝟐

𝑌𝑇
) =

17.6

66.4
= و  0.27

(
𝑺𝟏𝟐

𝑆
) =

27.8

81.6
= های نرمال بیشترین وزن تنشی نسبت به استحکام در جهتشود که نتیجه می 0.34

X  راستای صفر الیاف( و برشی(XY لایه از چهارمیندرجه ) 10+ی ی با زاویهلایهباشد و لذا می 

( در FoSی هاشین، ضریب اطمینان )به رابطه ترین وضعیت تنشی را دارد که با توجه( بحرانیپایین

 آید:آن بدست می

(
𝜎𝑦

𝑌𝑇
)

2
+ (

𝜎𝑠

𝑆
)

2
≤ 1  → 𝐹𝑜𝑆 =

1  

(
𝜎𝑋
𝑋𝑇

)
2
+(

𝜎𝑠
𝑆

)
2 =

1

(
212.6
465.2

)
2
+(

27.8
84.2

)
2 ≈ 𝟑. 𝟒𝟐      

 

 MPa 9.7که مقدار آن  ( است6-4درجه مطابق شکل )تنش فون میسز لولا نیز در حالت زاویه صفر 

است، ضریب اطمینان معادل  MPa 70که  AL-1100 H14است. لذا با استحکام تسلیم آلومینیوم 

𝐹𝑜𝑆 =
70

9.7
= 𝟕.  باشد. می 𝟐

 
 (MPa 9.7: تنش فون میسز در لولا در حالت زاویه صفر درجه )6-4شکل 

 درجه   10ای حالت زاویه -4-2-2

درجه در  10ای کانتور تغییرشکل کلی مجموعه دو تا بال پهپاد و مکانیزم لولا در حالت زاویه       

ی بال پهپاد است که مقدار ( نشان داده شده است که بیشترین تغییرشکل مربوط به ریشه7-4شکل )

 باشد. می mm 0.152آن تقریباً 
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)  مقایسه( و 11-4( تا )9-4های )توجه به شکلبا لذا 
𝑺𝟏𝟏

𝑋𝑇
) =

206.3

439.6
= 0.47 ،(

𝑺𝟐𝟐

𝑌𝑇
) =

17.1

66.4
= و  0.26

(
𝑺𝟏𝟐

𝑆
) =

26.9

81.6
= های نرمال بیشترین وزن تنشی نسبت به استحکام در جهتکه شود نتیجه می 0.33

X  راستای صفر الیاف( و برشی(XY ترین بحرانی ،اییندرجه از پ 10+چهارمین لایه  لذا باشد ومی

 آید:( در آن بدست میFoSی هاشین، ضریب اطمینان )وضعیت تنشی را دارد که با توجه به رابطه

(
𝜎𝑋

𝑋𝑇
)

2
+ (

𝜎𝑠

𝑆
)

2
≤ 1  → 𝐹𝑜𝑆 =

1  

(
𝜎𝑋
𝑋𝑇

)
2
+(

𝜎𝑠
𝑆

)
2 =

1

(
206.3
439.6

)
2
+(

26.9
81.6

)
2 ≈ 𝟑. 𝟎𝟒      

 

 MPa 9.5( است که مقدار آن 12-4درجه مطابق شکل ) 10تنش فون میسز لولا نیز در حالت زاویه 

است، ضریب اطمینان معادل  MPa 70که  AL-1100 H14است. لذا با استحکام تسلیم آلومینیوم 

𝐹𝑜𝑆 =
70

9.5
= 𝟕.  باشد. می 𝟒

 

 

 درجه 10ای هپاد و مکانیزم لولا در حالت زاویهبال پ : کانتور تغییرشکل کلی مجموعه دو تا7-4شکل 
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 ی صفر درجه از پایینی ایرفویل بال در اولین لایهبیشینه در ریشه 𝑺𝟏𝟏: تنش 8-4شکل 

 (MPa 255.4)مقدار  

 

 (MPa 206.3درجه از پایین )مقدار  10+بیشینه در چهارمین لایه  𝑺𝟏𝟏: تنش 9-4شکل 
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 (MPa 17.1درجه از پایین )مقدار  10+در چهارمین لایه بیشینه  𝑺𝟐𝟐: تنش 10-4شکل 

 

 
 (MPa 26.9درجه از پایین )مقدار  10+در چهارمین لایه بیشینه  𝑺𝟏𝟐: تنش 11-4شکل 
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 (MPa 9.5درجه ) 10: تنش فون میسز در لولا در حالت زاویه 12-4شکل 

 درجه   20ای حالت زاویه -4-2-3

درجه در  20ای انتور تغییرشکل کلی مجموعه دو تا بال پهپاد و مکانیزم لولا در حالت زاویهک       

ی بال پهپاد است که مقدار ( نشان داده شده است که بیشترین تغییرشکل مربوط به ریشه13-4شکل )

 باشد. می mm 0.147آن تقریباً 

) مقایسه ( و 17-4( تا )15-4های )توجه به شکلبا لذا 
𝑺𝟏𝟏

𝑋𝑇
) =

188

439.6
= 0.43 ،(

𝑺𝟐𝟐

𝑌𝑇
) =

15.5

66.4
= 0.23 

)و 
𝑺𝟏𝟐

𝑆
) =

24.5

81.6
= های نرمال بیشترین وزن تنشی نسبت به استحکام در جهتشود که نتیجه می 0.3

X  راستای صفر الیاف( و برشی(XY ترین رانیبح ،درجه از پایین 10+چهارمین لایه  لذا باشد ومی

 آید:( در آن بدست میFoSی هاشین، ضریب اطمینان )وضعیت تنشی را دارد که با توجه به رابطه

(
𝜎𝑦

𝑌𝑇
)

2
+ (

𝜎𝑠

𝑆
)

2
≤ 1  → 𝐹𝑜𝑆 =

1  

(
𝜎𝑋
𝑋𝑇

)
2
+(

𝜎𝑠
𝑆

)
2 =

1

(
188

439.6
)

2
+(

24.5
81.6

)
2 ≈ 𝟒. 𝟏𝟓      

 

 MPa 8.8( است که مقدار آن 15-4درجه مطابق شکل ) 20فون میسز لولا نیز در حالت زاویه  تنش

است، ضریب اطمینان معادل  MPa 70که  AL-1100 H14است. لذا با استحکام تسلیم آلومینیوم 

𝐹𝑜𝑆 =
70

8.8
= 𝟕.  باشد. می 𝟗𝟓
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 درجه 20ای و مکانیزم لولا در حالت زاویهبال پهپاد  : کانتور تغییرشکل کلی مجموعه دو تا13-4شکل 

 
 ی صفر درجه از پایینی ایرفویل بال در اولین لایهبیشینه در ریشه 𝑺𝟏𝟏: تنش 14-4شکل 

 (MPa 232.7)مقدار  
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  درجه از پایین 10+ی ایرفویل بال در چهارمین لایه بیشینه در ریشه 𝑺𝟏𝟏: تنش 15-4شکل 

 (MPa 188)مقدار 

 

 
 (MPa 15.5درجه از پایین )مقدار  10+در چهارمین لایه بیشینه  𝑺𝟐𝟐: تنش 16-4شکل 
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 (MPa 24.5درجه از پایین )مقدار  10+در چهارمین لایه بیشینه  𝑺𝟏𝟐: تنش 17-4شکل 

 

 (MPa 8.8درجه ) 20: تنش فون میسز در لولا در حالت زاویه 18-4شکل 
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 درجه   30ای حالت زاویه -4-2-4

درجه در  30ای کانتور تغییرشکل کلی مجموعه دو تا بال پهپاد و مکانیزم لولا در حالت زاویه       

ی بال پهپاد است که مقدار ( نشان داده شده است که بیشترین تغییرشکل مربوط به ریشه19-4شکل )

 باشد. می mm 0.136آن تقریباً 

) مقایسه ( و 23-4( تا )21-4های )توجه به شکلبا لذا 
𝑺𝟏𝟏

𝑋𝑇
) =

159.8

439.6
= 0.36 ،(

𝑺𝟐𝟐

𝑌𝑇
) =

13.2

66.4
= و  0.2

(
𝑺𝟏𝟐

𝑆
) =

20.9

81.6
= های نرمال بیشترین وزن تنشی نسبت به استحکام در جهتشود که نتیجه می 0.26

X  راستای صفر الیاف( و برشی(XY ترین بحرانی ،درجه از پایین 10+چهارمین لایه  لذا باشد ومی

 آید:( در آن بدست میFoSی هاشین، ضریب اطمینان )وضعیت تنشی را دارد که با توجه به رابطه

(
𝜎𝑦

𝑌𝑇
)

2
+ (

𝜎𝑠

𝑆
)

2
≤ 1  → 𝐹𝑜𝑆 =

1  

(
𝜎𝑋
𝑋𝑇

)
2
+(

𝜎𝑠
𝑆

)
2 =

1

(
159.8
439.6

)
2
+(

20.9
81.6

)
2 ≈ 𝟓. 𝟓𝟖      

 MPa 7.8( است که مقدار آن 24-4درجه مطابق شکل ) 30تنش فون میسز لولا نیز در حالت زاویه 

است، ضریب اطمینان معادل  MPa 70که  AL-1100 H14است. لذا با استحکام تسلیم آلومینیوم 

𝐹𝑜𝑆 =
70

7.8
= 𝟗.  باشد. می 𝟎

 

 درجه 30ای بال پهپاد و مکانیزم لولا در حالت زاویه دو تا: کانتور تغییرشکل کلی مجموعه 19-4شکل 
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 ی صفر درجه از پایینی ایرفویل بال در اولین لایهبیشینه در ریشه 𝑺𝟏𝟏: تنش 20-4شکل 

 (MPa 197.8)مقدار  

 
 

 درجه از پایین 10+در چهارمین لایه ی ایرفویل بال بیشینه در ریشه 𝑺𝟏𝟏: تنش 21-4شکل 

 (MPa 159.8)مقدار  
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 درجه از پایین 10+ی ایرفویل بال در چهارمین لایه در ریشهبیشینه  𝑺𝟐𝟐: تنش 22-4شکل 

 (MPa 13.2)مقدار 

 

 
 درجه از پایین 10+ی ایرفویل بال در چهارمین لایه در ریشهبیشینه  𝑺𝟏𝟐: تنش 23-4شکل 

 (MPa 20.9)مقدار  
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 (MPa 7.8درجه ) 30سز در لولا در حالت زاویه : تنش فون می24-4شکل 

حالت  4های کامپوزیتی و لولا در سازی تنش در بالنتایج شبیه -4-3

درجه در حالت اتصال بال به لولا با چسب  30و  20، 10ای صفر، زاویه

 ای اپوکسیسازه

( نظیر Epoxy structural adhesiveای اپوکسی )چسب مورد استفاده، از نوع چسب سازه      

FM300 ،Araldite 2015  وScotch-Weld 10ای صفر، باشد. در این حالت در چهار حالت زاویهمی ،

و لولا  ،های کامپوزیتیسازی تنش در بالهای دو پهپاد نسبت به هم، نتایج شبیهدرجه بال 30و  20

ه( و جهات مختلف تنش، صرفاً لای 10های کامپوزیتی )شود. با توجه به تعداد زیاد لایهارائه میچسب 

شود. لازم به ذکر است به دلیل ایجاد تنش بیشینه و غالب جهتی مورد نظر در نتایج تحلیل آورده می

خطاهای عددی در تحلیل اجزاء محدود، صرفاً محاسبات مربوط به پین، فنر و دمپر به صورت تحلیلی 

 شود. و با استفاده از روابط انجام می

 ای صفر درجه  اویهحالت ز -4-3-1

ای صفر درجه کانتور تغییرشکل کلی مجموعه دو تا بال پهپاد و مکانیزم لولا در حالت زاویه          

ی بال پهپاد است که ( نشان داده شده است که بیشترین تغییرشکل مربوط به ریشه25-4در شکل )
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یتی در این حالت تقریباً مشابه حالت های جهتی بال کامپوزتنشباشد. می mm 0.154مقدار آن تقریباً 

 اتصال بال به مکانیزم لولا از طریق سه تا پیچ هست.

 

 ای صفر درجهبال پهپاد و مکانیزم لولا در حالت زاویه : کانتور تغییرشکل کلی مجموعه دو تا25-4شکل 

 

 MPa 5.1آن ( است که مقدار 26-4تنش فون میسز لولا نیز در حالت زاویه صفر درجه مطابق شکل )

است، ضریب اطمینان معادل  MPa 70که  AL-1100 H14است. لذا با استحکام تسلیم آلومینیوم 

𝐹𝑜𝑆 =
70

5.1
= 𝟏𝟑.  باشد. می 𝟕

 
 (MPa 5.1: تنش فون میسز در لولا در حالت زاویه صفر درجه )26-4شکل 
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𝜎𝑛 از قبل تعریف شده است: = 𝑆33;  𝜏𝑠 = 𝑆11;  𝜏𝑡 = 𝑆22 دیتاشیت چسب اپوکسی . با توجه به

بطور متوسط  ای معمولاًهای سازهاستحکام کششی اپوکسی، مقدار ]Henkel (Loctite) ]91 –  ایسازه

27.5 MPa  استحکام برشیو (Lap Shear)  24 حدودبطور متوسط MPa باشد. ماکزیمم تنش می

در نهایت باشد. می MPa 3.38( معادل 27-4ای در این حالت مطابق شکل )اصلی در چسب سازه

به صورت زیر  معیار ماکزیمم تنش اصلیی ( از رابطهFactor of Safetyیا  FoSب اطمینان )یضر

 آید:بدست می

𝐹𝑜𝑆 =
𝜎𝑛

0

𝜎1
=

27.5

3.38
= 𝟖. 𝟏  

 

 

 (MPa 3.38) ای صفر درجهای در حالت زاویه: ماکزیمم تنش اصلی در چسب سازه27-4شکل 

 درجه   10ای حالت زاویه -4-3-2

درجه در  10ای کانتور تغییرشکل کلی مجموعه دو تا بال پهپاد و مکانیزم لولا در حالت زاویه       

ی بال پهپاد است که مقدار ( نشان داده شده است که بیشترین تغییرشکل مربوط به ریشه28-4شکل )

جهتی بال کامپوزیتی در این حالت تقریباً مشابه حالت اتصال های تنشباشد. می mm 0.152آن تقریباً 

 بال به مکانیزم لولا از طریق سه تا پیچ هست. 

 MPa 4.9( است که مقدار آن 29-4درجه مطابق شکل ) 10تنش فون میسز لولا نیز در حالت زاویه 

ینان معادل است، ضریب اطم MPa 70که  AL-1100 H14است. لذا با استحکام تسلیم آلومینیوم 

𝐹𝑜𝑆 =
70

4.9
= 𝟏𝟒.  باشد. می 𝟑
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 درجه 10ای بال پهپاد و مکانیزم لولا در حالت زاویه : کانتور تغییرشکل کلی مجموعه دو تا28-4شکل 

 

 

 (MPa 4.9درجه ) 10: تنش فون میسز در لولا در حالت زاویه 29-4شکل 
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باشد. می MPa 3.25( معادل 30-4بق شکل )ای در این حالت مطاماکزیمم تنش اصلی در چسب سازه

به صورت  معیار ماکزیمم تنش اصلیی ( از رابطهFactor of Safetyیا  FoSب اطمینان )یدر نهایت ضر

 آید:بدست میزیر 

𝐹𝑜𝑆 =
𝜎𝑛

0

𝜎1
=

27.5

3.25
= 𝟖. 𝟓  

 

 

 (MPa 3.25رجه )د 10ای ای در حالت زاویه: ماکزیمم تنش اصلی در چسب سازه30-4شکل 

 درجه   20ای حالت زاویه -4-3-3

درجه در  20ای کانتور تغییرشکل کلی مجموعه دو تا بال پهپاد و مکانیزم لولا در حالت زاویه       

ی بال پهپاد است که مقدار ( نشان داده شده است که بیشترین تغییرشکل مربوط به ریشه31-4شکل )

های جهتی بال کامپوزیتی در این حالت تقریباً مشابه حالت اتصال تنشباشد. می mm 0.148آن تقریباً 

 بال به مکانیزم لولا از طریق سه تا پیچ هست. 

 MPa 4.5( است که مقدار آن 31-4درجه مطابق شکل ) 20تنش فون میسز لولا نیز در حالت زاویه 

ضریب اطمینان معادل است،  MPa 70که  AL-1100 H14است. لذا با استحکام تسلیم آلومینیوم 

𝐹𝑜𝑆 =
70

4.5
= 𝟏𝟓.  باشد. می 𝟓
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 درجه 20ای بال پهپاد و مکانیزم لولا در حالت زاویه : کانتور تغییرشکل کلی مجموعه دو تا31-4شکل 

 

 (MPa 4.5درجه ) 20: تنش فون میسز در لولا در حالت زاویه 32-4شکل 

 

باشد. می MPa 2.94( معادل 33-4حالت مطابق شکل )ای در این ماکزیمم تنش اصلی در چسب سازه

به صورت  معیار ماکزیمم تنش اصلیی ( از رابطهFactor of Safetyیا  FoSب اطمینان )یدر نهایت ضر

 آید:بدست میزیر 
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𝐹𝑜𝑆 =
𝜎𝑛

0

𝜎1
=

27.5

2.94
= 𝟗. 𝟒  

 

 

 (MPa 2.94درجه ) 20ای ای در حالت زاویه: ماکزیمم تنش اصلی در چسب سازه33-4شکل 

 درجه   30ای حالت زاویه -4-3-4

درجه در  30ای کانتور تغییرشکل کلی مجموعه دو تا بال پهپاد و مکانیزم لولا در حالت زاویه       

ی بال پهپاد است که مقدار ( نشان داده شده است که بیشترین تغییرشکل مربوط به ریشه34-4شکل )

های جهتی بال کامپوزیتی در این حالت تقریباً مشابه حالت اتصال باشد. تنشیم mm 0.138آن تقریباً 

 بال به مکانیزم لولا از طریق سه تا پیچ هست. 

 MPa 3.9( است که مقدار آن 24-4درجه مطابق شکل ) 30تنش فون میسز لولا نیز در حالت زاویه 

است، ضریب اطمینان معادل  MPa 70که  AL-1100 H14است. لذا با استحکام تسلیم آلومینیوم 

𝐹𝑜𝑆 =
70

3.9
= 𝟏𝟕.  باشد. می 𝟗
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 درجه 30ای بال پهپاد و مکانیزم لولا در حالت زاویه : کانتور تغییرشکل کلی مجموعه دو تا34-4شکل 

 

 (MPa 3.93درجه ) 30: تنش فون میسز در لولا در حالت زاویه 35-4شکل 

    

باشد. می MPa 2.94( معادل 36-4ای در این حالت مطابق شکل )ماکزیمم تنش اصلی در چسب سازه 

ی معیار ماکزیمم تنش اصلی به صورت ( از رابطهFactor of Safetyیا  FoSدر نهایت ضریب اطمینان )

 آید:زیر بدست می
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𝐹𝑜𝑆 =
𝜎𝑛

0

𝜎1
=

27.5

2.48
= 𝟏𝟏. 𝟏  

 

 (MPa 2.48درجه ) 30ای حالت زاویه ای در: ماکزیمم تنش اصلی در چسب سازه36-4شکل 

 محاسبات تحلیلی پین، فنر و دمپر -4-4

 شود.در این بخش محاسبات تحلیلی و استحکامی مربوط به پین، فنر و دمپر ارائه می

 محاسبات تحلیلی پین -4-4-1

 شود:به صورت زیر محاسبه می 𝜙15 𝑚𝑚برای پین با قطر  پیچشی گشتاور از ناشی برشی تنش

𝑑 = 15; 𝑟 = 𝑑 2⁄ ; 𝐴 =
𝜋 ∗ 𝑑2

4
; 𝐽 =

𝜋 ∗ 𝑑4

32
; 

𝛥 = (850 + 31.6)𝑚𝑚; 𝑇 = 161.4 ∗ 𝛥 (𝑁. 𝑚𝑚); 𝜏 =
𝑇 ∗ 𝑟

𝐽
; 

𝜏𝑡𝑜𝑟𝑠𝑖𝑜𝑛 = 214.7 𝑀𝑃𝑎                                         
 

 باشد. ( تا محور لولا می.c.pفاصله عمودی مرکز فشار ) 𝛥در کد بالا، 

 )دو برش(: ناشی از نیروی برشی مستقیمتنش برشی 

𝜏𝑠ℎ𝑒𝑎𝑟 =
𝐿

2𝑐
=

161.4
2 ∗ 176.7

= 0.46 𝑀𝑃𝑎 

  .این مقدار در مقایسه با پیچش کاملاً ناچیز است

 :میسز )برای تنش غالب برشی(تنش فون

𝜎𝑣𝑚 = √3𝜏𝑡𝑜𝑟𝑠𝑖𝑜𝑛 = 371.9 𝑀𝑃𝑎 
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با استحکام تسلیم تِمپر(  -)عملیات حرارتی کوئنچ QT-4130د که با توجه به استحکام تسلیم آلیاژ فولا

950 MPa 950، ضریب اطمینان پین

371.9
=  𝟐.  آید. بدست می 𝟔

عملیات حرارتی   AISI 4340 ضروری است. فولادبرای متریال پین استفاده از فولادهای پر استحکام 

شود. در هینه برای پین لولا محسوب میای بشده به دلیل نسبت مناسب استحکام به چقرمگی، گزینه

های تماسی در مقطع لولا بسیار کمتر از حد مجاز بوده و لولا در ناحیه الاستیک باقی این شرایط، تنش

–ماند، مشروط بر آنکه تمهیدات لازم جهت جلوگیری از سایش و تمرکز تنش در تماس فولادمی

 . شود گرفته نظر در آلومینیوم

 :فلزی M4 با سه پیچ ایرفویل نوک بال به لولا حالت اول: اتصال

𝑑قطر پیچ:  = 4 𝑚𝑚 

 ضخامت قطعه:

𝑡لولای آلومینیومی:   = 5 𝑚𝑚 

𝑡ایرفویل کامپوزیتی:  = 2 𝑚𝑚 

  F = 161.4 Nبار کل منتقل شده از بال: 

 تا پیچ: 3توزیع بار یکنواخت روی 

𝐹𝑏𝑜𝑙𝑡 =
𝐹

3
=

161.4
3

= 53.8 𝑁 

 ( در لیگامنت اتصال:Bearing Stressتنش لهیدگی )

 فرمول عمومی تنش لهیدگی:

𝜎𝑏𝑒𝑎𝑟𝑖𝑛𝑔 =
𝐹𝑏𝑜𝑙𝑡

𝑑. 𝑡
 

𝑡در لولا آلومینیومی ) = 5𝑐𝑐) 

𝜎𝑏𝑒𝑎𝑟𝑖𝑛𝑔,𝐴𝐿 =
53.8
5 ∗ 4

= 2.69 𝑀𝑃𝑎 

Glass/Epoxy  (𝑡در ایرفویل کامپوزیتی = 5𝑐𝑐:) 

𝜎𝑏𝑒𝑎𝑟𝑖𝑛𝑔,𝐺𝐹𝑅𝑃 =
53.8
2 ∗ 4

= 6.7 𝑀𝑃𝑎 

 .معمولی قابل قبول است  Glass/Epoxyاین مقدار برای

باشد که ضریب می MPa 120-80کارانه تنش لهیدگی برای گلس اپوکسی بطور محافظه مقادیر مرجع

80اطمینان تقریباً 

6.7
= 𝟏𝟏.  باشد.  می 𝟗

 ها:تنش برشی در پیچ
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𝐴 =
𝜋𝑑2

4
= 12.57 𝑚𝑚2  

 باشد. می 2mm 8.78، حدود 4Mمقطع برشی مؤثر پیچ البته سطح 

𝜏𝑏𝑜𝑙𝑡 =
53.8
8.78

= 6.1 𝑀𝑃𝑎 

 (:8.4)حتی کلاس  M4برای پیچ فولادی 

 تنش مجاز برشی: 

𝑆𝑦 = 8 ∗ 4 ∗ 10 = 320 𝑀𝑃𝑎; 𝑆𝑝 = 𝑆𝑦 ∗ 0.75 = 240 𝑀𝑃𝑎; 𝜏 =
𝑆𝑝

2
= 120 𝑀𝑃𝑎  

 :(Net-Section Tension) تنش کششی خالص در لیگامنت

𝑤)عرض قطعه  :اگر فاصله لبه تا سوراخ حداقل باشد )حالت بحرانی( = 20 𝑚𝑚) 

𝜎𝑛𝑒𝑡,𝐺𝐹𝑅𝑃 =
𝐹𝑏𝑜𝑙𝑡

𝑡(𝑤 ∗ 𝑑)
=

53.8
2 ∗ (20 − 4)

= 1.7 𝑀𝑃𝑎 

 است.  MPa 400-200گلس اپوکسی  Tensile Strengthکه بسیار کمتر از 

 محاسبات تحلیلی فنر -4-4-2

همچنین باشد. می ASTM A228 (Music Wire)متریال مورد استفاده برای فنر مربوطه             

باشد. با می mm 1280و فاصله مرکز جرم تا محور لولا  kg 5.2سازی جرم بال کامپوزیتی در این شبیه

 ود:شتوجه به مقادیر ذکر شده، ممان اینرسی مؤثر بال به صورت جرم متمرکز به صورت زیر محاسبه می

𝑚 = 5.2 𝑘𝑔; 𝑟 = 1280 𝑚𝑚 = 1.28 𝑚; 𝐽𝑤𝑖𝑛𝑔 = 𝑚𝑟2 = 5.2 ∗ (1.28)2 = 8.5 𝑘𝑔. 𝑚2 

توان ممان اینرسی اجزای می، سازی دینامیکیدر مدل. این عدد ممان اینرسی مؤثر اصلی سیستم است

، فاصله مرکز جرم، لجرم با طور کامل توسطدینامیک سیستم تقریباً به .مکانیزم را کاملاً نادیده گرفت

 . شودکنترل می ضریب میرایی دمپرو  فنر پیچشیسفتی

است. بازه چرخش بال توسط مکانیزم لولا، فنر و  N 161.4نیروی لیفت نیز در زاویه صفر درجه معادل 

 فنر از نوع فنر پیچشی حول پینشود. رادیان( تأمین می 0.524درجه ) 30دمپر از زاویه صفر تا 

(Helical Torsion Spring) درصد گشتاور  60شود که فنر کارانه فرض میاست. در طراحی محافظه

کند و در انتهای ماکزیمم را تأمین و در واقع بخشی از گشتاور آیرودینامیکی را ذخیره و متعادل می

باز شدن دارای مکانیزم قفل شدن است )به عبارتی مابقی گشتاور توسط قفل مکانیکی، استاپ و سازه 

 شود(.تحمل می

 باشد(:می mm 880تا محور پین  .c.pمحاسبه گشتاور آیرودینامیکی وارد بر پین )فاصله مرکز فشار 

𝑀𝑎𝑒𝑟𝑜 = 𝑟 ∗ 𝐹𝐿 = 0.88 ∗ 161.4 = 142 𝑁. 𝑚 
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در شرایطی که هر دو بال به یک شفت مرکزی مشترک متصل هستند و یک فنر پیچشی مرکزی وجود 

 شود.رابر میدارد، گشتارو مربوطه دو ب

𝑀𝑆𝑝𝑟𝑖𝑛𝑔,𝑚𝑎𝑥 = 142 ∗ 2 = 284 𝑁. 𝑚 

𝑀𝑆𝑝𝑟𝑖𝑛𝑔 = 284 ∗ 0.6 = 170.4 
 (:Spring Rateثابت فنر پیچشی )

 رابطه گشتاور و زاویه به صورت زیر است:

𝑀 = 𝑘𝜃𝜃 →  𝑘𝜃 =
𝑀𝑆𝑝𝑟𝑖𝑛𝑔

𝜃𝑚𝑎𝑥
=

170.4
0.524

= 325.2 𝑁. 𝑚 

مورد تأیید  ASTM A228 – Music Wireهوافضایی فنر فولادی از جنس  -برای کاربرد مکانیکی

 باشد. می MPa 700و تنش مجاز پیچشی  GPa 79است که دارای مدول برشی 

 باشد:( می1-4رابطه کلاسیک ثابت فنر پیچشی جهت طراحی فنر مطابق رابطه )

𝑘𝜃 =
𝐸𝑑4

10.8∗𝐷∗𝑁𝑎
                                                           (1-4)  

𝐸تعداد دور فعال و  Nقطر متوسط فنر،  Dقطر سیم فنر،  dکه در آن  = 210 𝐺𝑃𝑎  مدول یانگ فنر

𝐷𝑖، قطر داخلی فنر mm 15باشد. با توجه به پین با قطر فولادی می = 108 𝑚𝑚 انتخاب اولیه قطر ،

𝑑سیم  = 12 𝑚𝑚  و قطر متوسط𝐷 = 𝐷𝑖 + 𝑑 = 120 𝑚𝑚 10تعداد دور فعال  با احتسابباشد. می 

 باشد:( می1-4مطابق رابطه )تا، سفتی پیچشی فنر 

𝑁𝑎 =
𝐸𝑑4

10.8𝑐 ∗ 𝑘𝜃
=

210 ∗ 109 ∗ 0.0124

10.8 ∗ 0.12 ∗ 325.2
= 10 

𝑁𝑎که در نهایت تعداد دور فعال فنر به همراه قسمت ابتدایی و انتهای آن  =  گردد. خاب میدور انت 10

 بررسی تنش در سیم فنر:

 :کارانهبا فرض محافظه حداکثر گشتاور روی فنر

𝑀𝑆𝑝𝑟𝑖𝑛𝑔 = 170.4 𝑁. 𝑚 
 تنش بیشینه:

𝜎 =
32𝑐
𝜋𝑑3 =

32 ∗ 170.4
𝜋 ∗ 0.0123 = 1004 𝑀𝑃𝑎 

 شود:به میدرجه به صورت زیر محاس 30انرژی کرنشی ذخیره شده در فنر پیچشی نیز از زاویه صفر تا 

𝑈 =
1
2

𝑘𝜃𝜃2 =
1
2

∗ 325.2 ∗ 0.5242 = 44.6 𝐽 

𝝈𝑼𝑻𝑺برای متریال فنر با استحکام  نتیجه طراحی بهینه پیشنهادی = 𝟏𝟖𝟎𝟎 𝑴𝑷𝒂: 

𝑀𝑆𝑝𝑟𝑖𝑛𝑔,𝑚𝑎𝑥کارانه برای حالت محافظه = 71 𝑁. 𝑚: 

 Wire diameter: 12 mm 

 Mean coil diameter: 120 mm 
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 Active coils: 10 

 Material: Oil tempered spring steel (ASTM A229) 

 k ≈ 325 N·m/rad 

 Safety factor ≈1.79 

 دمپرمحاسبات تحلیلی  -4-4-3

 باشد:هدف استفاده از دمپر چرخشی موارد زیر می

 ای( زاویهOvershootجلوگیری از اضافه جهش ) -1

 کاهش نوسانات گذرا -2

 پین -یکی سیستم لولاکنترل پاسخ دینام -3

 شود:ابتدا ممان اینرسی جرمی کل سیستم دینامیکی محاسبه می

𝐽𝑤𝑖𝑛𝑔 = 𝑚𝑟2 = 5.2 ∗ (1.28)2 = 8.5 𝑘𝑔. 𝑚2 

قابل استخراج  Abaqus دست آمده و دراین مقدار با تخمین جرم بال و فاصله مرکز جرم از محور پین به

های لولایی ( هم باید دقت کرد؛ برای مکانیزمDamping Ratioی )در انتخاب نسبت میرای. تر استدقیق

شود. لذا هوافضایی، میرایی بحرانی کامل منجر به پاسخ کند و میرایی کم منجر به نوسان خطرناک می

ζانتخاب بهینه مقدار  =  است.  0.7

 شود:حالا، ضریب دمپینگ چرخشی محاسبه می

𝑐𝑐𝑟,𝜃 = 2√𝑘𝜃𝐽𝑒𝑞 = 2 ∗ √325.2 ∗ 8.5 = 105.2 𝑁. 𝑚. 𝑠/𝑟𝑎𝑑 

 شود:ضریب دمپر واقعی هم به صورت زیر محاسبه می

𝑐𝜃 = 0.7 ∗ 105.2 = 73.6 𝑁. 𝑚. 𝑠/𝑟𝑎𝑑 

 

𝜃̇𝑚𝑎𝑥کارانه ای با فرض محافظهدر نهایت با توجه به اینکه بیشینه سرعت زاویه = 2 𝑟𝑎𝑑/𝑠 مقدار ،

 شود:یگشتاور دمپینگ به صورت زیر محاسبه م

𝑀𝑑 = 𝑐𝜃 ∗ 𝜃̇𝑚𝑎𝑥 = 73.6 ∗ 2 = 147.3 𝑁. 𝑚 

دمپر فیزیکی، برای ابعاد  ع( است. بهترین نوN.m 170.4که کمتر از گشتاور فنر و آیرودینامیکی )

باشد که به صورت دمپر جرخشی با پره ( میSilicone Oilکوچک و دقت بالا، دمپر ویسکوز چرخشی )

در نهایت انرژی تلف شده توسط دمپر شود. پین یا بازوی لولا نصب می داخلی است که بر روی محور

 شود:درجه به صورت زیر محاسبه می 30در طی یک چرخه از زاویه صفر تا 

𝐸𝑑 = 2𝑐𝑐𝑐 = 20 ∗ 0.7 ∗ 44.6 = 196.2 𝐽 
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 سنجی کار اجزاء محدود انجام شدهصحه -4-5

[ انجام شد، صحت 92مقایسه با مقاله مرجع ]علاوه بر اعتبارسنجی عددی فوق که بر اساس           

و منطق طراحی مکانیزم اتصال )شامل انتخاب جنس لولا، طراحی فنر پیچشی و دمپر( با استفاده از 

[ نیز مورد بررسی قرار گرفت. 83و همکاران ] Gaspariشده در مقاله مرجع اصول آیروالاستیک مطرح

دود و روش المان مرزی، اثبات کرده است که در [ با استفاده از تحلیل المان مح83مقاله ]

پیچشی مفصل و میرایی سازه سفتی، (Joined-Wingهای متصل )های غیرمتعارف مانند بالپیکربندی

دهد که دو پارامتر حیاتی در جلوگیری از پدیده فلاتر و نوسانات واگرا هستند. این مقاله هشدار می

تواند منجر به ناپایداری دینامیکی یا و چه خیلی زیاد( میمفصل )چه خیلی کم سفتیانتخاب نادرست 

متر بر نیوتن 325.2در تحقیق حاضر، با طراحی فنر پیچشی با ثابت  های پسماند شود.افزایش تنش

متر.ثانیه/رادیان و همچنین انتخاب لولا با استحکام تسلیم نیوتن 73.6رادیان و دمپر ویسکوز با ضریب 

را فراهم  7.2مگاپاسکال، ضریب اطمینان  9.7میسز ر برابر حداکثر تنش فونمگاپاسکال )که د 70

[ نیاز فیزیکی به این اجزا 83عبارتی، مقاله مرجع ]اند. بهطور کامل برآورده شدهکند(، این نیازها بهمی

وزیتی کند و تحقیق حاضر، مقادیر عددی و ابعادی آنها را برای کاربرد مشخص )پهپاد کامپرا توجیه می

 درجه( محاسبه و ارائه کرده است. 30با زاویه بازشدگی تا 

های [ با تحقیق حاضر )که به ترتیب در حوزه92[ و ]83[، ]60با توجه به تفاوت ماهوی مقالات مرجع ]

سازی آیرودینامیک فعالیت دارند، در حالی که تحقیق حاضر دینامیک پرواز، آیروالاستیسیته، و بهینه

نامه پردازد(، مقایسه عددی مستقیم میان نتایج این پایاناتیک سازه با اجزاء محدود میبه تحلیل است

افزایی علمی، و مقالات مذکور میسر نیست. با این حال، به منظور تأکید بر اعتبار منطق طراحی و هم

 .دهدمند ارائه میهای کلیدی را به صورت نظام( تطابق مفاهیم و یافته7-4جدول )

[ 83[، ]60نامه حاضر و مقالات مرجع کلیدی ]تطابق مفاهیم و منطق مهندسی بین نتایج پایان: 1-4جدول 

 [92] و

یافته های کلیدی  مقاله مرجع ردیف

 در مقاله مرجع

 هم افزایی / تطابق یافته متناظر در پایان نامه

1 [92] 

دینامیک چند 

جسمی و 

بهینه سازی 

 آیرودینامیک

زاویه رول نسبی صفر 

رجه بهترین عملکرد د

آیرودینامیکی را دارد ) 

بیشینه نسبت برآ به 

 ( 29.31پسا : 

زاویه صفر درجه بحرانی ترین 

 حالت از نظر سازه ای است

 تطابق کامل در نقطه طراحی

) نقطه مرجع صفر درجه 

بحرانی ترین نقطه 

آیرودینامیکی و سازه ای می 

باشد و تامین ایمنی در این 
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دامنه  نقطه ایمنی در کل

 کاری را تضمین می کند

2 [60] 

دینامیک پرواز 

 و کنترل

چرخش نسبی بال ها 

منشا گشتاورهای 

داخلی است که برای 

خنثی سازی نیاز به 

استراتژی تریم ترکیبی 

 دارد

گشتاور داخلی ناشی از چرخش 

نسبی، به صورت بار معادل )نیروی 

نیوتن در مرکز فشار  161.4لیفت 

ر ریشه بال( + گشتاور اصلاحی د

در مدل اجزاء محدود اعمال 

 استشده

 :یتطابق منطق بارگذار

 یکیزیمنشأ ف[ 60مقاله ]

داده و  حیبارها را توض

حاضر، نحوه اعمال  نامهانیپا

سازه  لیآنها را در تحل

 کرده است یسازهیشب

3 [83] 

آیروالاستیسیته 

و پایداری 

 دینامیکی

در پیکربندی های 

متصل، سفتی پیچشی 

فصل و میرایی سازه م

دو پارامتر حیاتی برای 

جلوگیری از فلاتر و 

نوسانات واگرا هستند و 

بهینه سفتیانتخاب 

 ضروری است

 325.2فنر پیچشی با ثابت 

متر بر رادیان و دمپر ویسکوز نیوتن

 73.6با ضریب 

متر.ثانیه/رادیان طراحی نیوتن

اند. همچنین لولا با استحکام شده

یب اطمینان مگاپاسکال )ضر 70

انتخاب شده تا هم ( 7.2حداقل 

سفتی کافی و هم جلوگیری از 

 تنش پسماند را تأمین کند

مقاله  توجیه علمی کامل:

نیاز فیزیکی به فنر و [ 83]

دمپر را اثبات کرده و 

نامه حاضر، مقادیر پایان

عددی و ابعادی آنها را برای 

کاربرد مشخص محاسبه 

 است کرده

4 [92] 

روش شناسی 

 بارگذاری

نیروهای  برای محاسبه 

آیرودینامیکی از 

 استاتیکشبه فرض

(Quasi-
Steady)  استفاده شده

و بارهای ناپایدار 

 گرفته شده اند نادیده

بارگذاری  در تحلیل سازه نیز از

)نیروی لیفت  استاتیکی معادل

متمرکز در مرکز فشار( استفاده 

شده و اثرات دینامیکی گذرا به 

صلاحی اعمال صورت گشتاور ا

 گردیده است

رویکرد مهندسی: هر دو 

سازی پژوهش از ساده

استاندارد بارگذاری معادل 

برای کاهش پیچیدگی 

 محاسبات بهره برده است

 

5 [83] 

تاثیر محل 

 اتصال

نشان داده شده که 

در نوک بال اتصال 

بیشترین تأثیر را بر 

مودهای ارتعاشی و 

 پایداری سازه دارد

ل و تنش در بیشینه تغییرشک

ریشه بال )نزدیک به محل اتصال 

در نوک( و در خود لولا رخ داده 

است که تحلیل دقیق این نواحی 

 .کندرا تأیید می

[ 83افزایی تحلیلی: مقاله ]هم

اهمیت ناحیه اتصال را 

نامه مشخص کرده و پایان

 10بندی ریزتر )حاضر با مش

متر( در این نواحی، به میلی

رداخته بررسی دقیق آن پ

 .است
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 بندی فصل چهارمجمع -4-6

بندی کمی نتایج، لازم به ذکر است که [(:پیش از جمع83افزایی نتایج با مبانی آیروالاستیک )مرجع ]هم           

شده بر روی لولا )در هر دو نوع اتصال پیچی و چسبی(، بر اساس هشدارهای مقاله های تنش انجامکلیه تحلیل

های متصل، [ اثبات کرده است که در پیکربندی83اند. مقاله ][ تفسیر شده83و همکاران ] Gaspariمرجع 

ساز های استاتیکی در محدوده مجاز باشند، بلکه زمینهای باشد که نه تنها تنشگونهمفصل باید بهسفتیانتخاب 

دهد که لولا با حداکثر نامه نشان میپایداری دینامیکی )جلوگیری از فلاتر( نیز فراهم شود. نتایج عددی این پایان

الای مگاپاسکال )در حالت چسبی( و ضریب اطمینان ب 5.1مگاپاسکال )در حالت پیچی( و  9.7میسز تنش فون

[ که 83های مقاله ]عبارتی، یافتهکند. به[ را برآورده می83شده در مقاله ]مطرح« سفتی بهینه»خوبی معیار ، به7

صورت کمی با اعداد تنش و ضریب اطمینان ل دینامیکی و آیروالاستیک است، در اینجا بهعمدتاً بر مبنای تحلی

 است. تأیید شده

و طریق اپوکسی از د -های اجزاء محدود مکانیزم اتصال بال کامپوزیتی گلسسازیدر این فصل، شبیه

مورد  Abaqusزار نرم اف ای به مکانیزم لولا و فنر و دمپر با استفاده ازو نیز چسب سازه M3سه تا پیچ 

ایط در شرپین، لولا و دمپر تحلیل و بررسی قرار گرفت. همچنین محاسبات تحلیلی و استحکامی 

افقی یا  دهند که حالتنتایج نشان می. شده استدرجه انجام  30دینامیکی از زاویه دوران صفر تا 

ریب اطمینان ضمپر از لحاظ تنشی و ترین حالت مکانیزم لولا، فنر و دزاویه دروان صفر درجه، بحرانی

- ,10- ,10+ ,0 ,0 ,0]ی ناحیه بالا و پایین بال به صورت چینی پوستهنحوه لایهبا توجه به باشد. می

 زیر است: ورتچینی به صلایه های مهم اینویژگی ، نتایج زیر بدست آمد.[0 ,0 ,0 ,10+ ,10

 متقارن بودن: -1

تقریباً صفر است  1CLTدر تئوری  Bارن است و به عبارتی ماتریس آرایش نسبت به صفحه میانی متق

ها برای تحلیل در کامپوزیت  CLTشود. لازم به ذکر است که کشش می -که باعث حذف کوپل خمش

های کامپوزیتی هدف این است که رفتار لایه .شوداستفاده می (laminate structures) ایهای لایهسازه

 :، شاملده شودبدست آور (plies) هالایهچندلایه از خواص تک
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 هاتنش 

 هاکرنش  

  هاکل لایهسفتیمقاومت و 

، ها کامل استای خطی و الاستیک دارد و چسب بین لایههر لایه مادهاین است که  CLT فرض اصلی

 . کنندها بدون لغزش یا جدایش عمل مییعنی لایه

 به شرح ذیل است:CLT  فرضیات

 .پیک خطی است و ضخامت آن کوچک نسبت به طول و عرض استهر لایه ارتوترو .1

 .ها در ضخامت ثابت هستند )قانون کرنش صفحه(کرنش .2

 شود.انجام می هاانتقال کامل تنش و کرنش بین لایه ست وها کامل اچسب بین لایه .3

 .شود )در تحلیل تخت یا پوسته(های عرضی و ضخامت نادیده گرفته میاثر برش .4

لایه در راستای صفر درجه هستند. به عبارتی، سفتی خمشی در راستای طولی بال )محور  10لایه از  6

Xیابد.( بالا هست و مقاومت در برابر ممان خمشی لیفت افزایش می 

 شود:باعث موارد زیر می °10±وجود چهار لایه 

 بهبود تحمل برش در ریشه 

 کاهش تمرکز تنش 

 افزایش پایداری در پیچش 

 شکست ماتریسی زودرس جلوگیری از 

 . این آرایش برای بالی که بار خمشی غالب دارد کاملاً منطقی است

 30و  20، 10ای صفر، بال کامپوزیتی در چهار حالت زاویهریشه مقایسه تغییرشکل ( 2-4جدول )

ی ایرفویل بال های جهتی در ریشهمقایسه تنش(، 3-4همچنین جدول )دهد. درجه را نشان می

را  درجه 30و  20، 10ای صفر، درجه از پایین در چهار حالت زاویه 10+ی در چهارمین لایه کامپوزیت

درجه  30و  20، 10ای صفر، مقایسه تنش در لولا در چهار حالت زاویه( 4-4دهد. جدول )نشان می

 دهد.را نشان می M4در حالت اتصال بال به مکانیزم لولا با سه تا پیچ 
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 درجه 30و  20، 10ای صفر، بال کامپوزیتی در چهار حالت زاویهریشه تغییرشکل  : مقایسه2-4 جدول

 (mmتغییرشکل ) های پهپاد نسبت به هم )درجه(ای بالحالت زاویه

0 0.152 

10 0.152 

20 0.147 

30 0.136 

 

حالت  درجه در 30و  20، 10ای صفر، مقایسه تنش در لولا و چسب در چهار حالت زاویه( 5-4جدول )

مقایسه ضریب اطمینان ( نیز 6-4دهد. جدول )را نشان می ایاتصال بال به مکانیزم لولا با چسب سازه

ای صفر، درجه از پایین در چهار حالت زاویه 10+ی ایرفویل بال کامپوزیتی در چهارمین لایه در ریشه

 دهد.را نشان می درجه با استفاده از معیار هاشین 30و  20، 10

 

درجه از  10+ی ایرفویل بال کامپوزیتی در چهارمین لایه های جهتی در ریشه: مقایسه تنش3-4 جدول

 درجه 30و  20، 10ای صفر، پایین در چهار حالت زاویه

 𝑆11(MPa) 𝑆22(MPa) 𝑆12(MPa) زاویه دوران

00 212.6 17.6 27.8 

10
0
 206.3 17.1 26.9 

20
0
 188.0 15.5 24.5 

30
0
 159.8 13.2 20.9 

 

درجه در حالت اتصال بال به  30و  20، 10ای صفر، : مقایسه تنش در لولا در چهار حالت زاویه4-4جدول

  M4مکانیزم لولا با سه تا پیچ 

 (MPaتنش فون میسز لولا ) زاویه دوران
00 9.7 

100 9.5 

200 8.8 

300 7.8 
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درجه در حالت اتصال  30و  20، 10ای صفر، در لولا و چسب در چهار حالت زاویه: مقایسه تنش 5-4 جدول

 ای بال به مکانیزم لولا با چسب سازه

 (MPaای )ماکزیمم تنش اصلی چسب سازه (MPaتنش فون میسز لولا ) زاویه دوران
00 5.1 3.38 

100 4.9 3.25 

200 4.5 2.94 

300 3.9 2.48 

درجه از  10+ی ایرفویل بال کامپوزیتی در چهارمین لایه در ریشهمقایسه ضریب اطمینان  :6-4جدول 

 درجه با استفاده از معیار هاشین 30و  20، 10ای صفر، پایین در چهار حالت زاویه

 ضریب اطمینان زاویه دوران
00 3.42 

10
0
 3.75 

20
0
 4.15 

30
0
 5.58 

 

 :از دیدگاه مکانیک سازه

تر و ترین حالت را دارد و با افزایش زاویه، سازه وارد رژیم تنش پاییناین سیستم در زاویه صفر بحرانی

 .شودتر میایمن
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 گیری: بحث و نتیجه5-1

[ و اصول 92[ و ]60گیری از مبانی دینامیکی مقالات مرجع ]در این تحقیق، با بهره     

دمپر برای دو پهپاد متصل طراحی و تحلیل -فنر-[، یک مکانیزم اتصال لولایی83روالاستیک مقاله ]آی

اند، اما دهد که اگرچه مقالات مرجع عمدتاً بر دینامیک پرواز متمرکز بودهشده است. نتایج نشان می

ل( به طور کامل در مفصسفتیهای آنها )نظیر بحرانی بودن زاویه صفر، نیاز به میرایی، و اهمیت یافته

ای حاضر پشتیبانی شده و ابعاد و مقادیر عددی آنها )ثابت فنر، ضریب دمپر، و ابعاد پین( تحلیل سازه

ای دهنده اعتبار و جامعیت رویکرد چندرشتهافزایی، نشانبرای کاربرد مشخص ارائه شده است. این هم

 .اتخاذشده در این پژوهش است

، اثر ضریب اطمینان بر رفتار سازه ABAQUSافزار اجزاء محدود از نرم در این مطالعه، با استفاده

سازی نشان داد که انتخاب ضریب اطمینان مناسب نقش مورد بررسی قرار گرفت. نتایج شبیه

بینی دقیق عملکرد سازه دارد. در واقع، افزایش ضریب اطمینان باعث افزایش ای در پیشکنندهتعیین

 .یابدشود، اما همزمان وزن و هزینه طراحی نیز افزایش میسازه میشده بینیمقاومت پیش

های مختلف با تغییر ضریب اطمینان تغییر تحلیل نتایج نشان داد که توزیع تنش و کرنش در مدل

ویژه در نقاط اتصال و نواحی با تمرکز تنش بالا. این موضوع اهمیت انتخاب دقیق مقادیر کند، بهمی

کند، چرا که مقادیر خیلی پایین ممکن است منجر به شکست زودرس برجسته میضریب اطمینان را 

 .شوندمورد میکارانه و افزایش وزن بیسازه و مقادیر خیلی بالا منجر به طراحی بیش از حد محافظه

قادر است اثر ضریب  ABAQUS سازی نشان داد کهو شبیهعلاوه بر این، مقایسه بین نتایج تحلیلی 

سازی کند، به شرطی که خواص مواد، شرایط مرزی و بارگذاری گرایانه شبیها به صورت واقعاطمینان ر

سازی طراحی های اجزاء محدود برای بهینهها اهمیت استفاده از روشبه دقت مدل شوند. این یافته

 . کنندسازه با در نظر گرفتن ضریب اطمینان را تأکید می

 ,10+ ,10- ,10- ,10+ ,0 ,0 ,0]ی ناحیه بالا و پایین بال به صورت چینی پوستهنحوه لایهبا توجه به 

 زیر است: چینی به صورتلایه های مهم اینویژگی ، نتایج زیر بدست آمد.[0 ,0 ,0
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 متقارن بودن: -1

تقریباً صفر است  1CLTدر تئوری  Bآرایش نسبت به صفحه میانی متقارن است و به عبارتی ماتریس 

 شود. کشش می -ف کوپل خمشکه باعث حذ

بال )محور  لایه در راستای صفر درجه هستند. به عبارتی، سفتی خمشی در راستای طولی 10لایه از  6

Xیابد.( بالا هست و مقاومت در برابر ممان خمشی لیفت افزایش می 

 شود:باعث موارد زیر می °10±وجود چهار لایه 

 بهبود تحمل برش در ریشه 

  تنشکاهش تمرکز 

 افزایش پایداری در پیچش 

 جلوگیری از شکست ماتریسی زودرس 

 . این آرایش برای بالی که بار خمشی غالب دارد کاملاً منطقی است

ها، تغییرشکل کاهش یافته است. ود که با افزایش زاویه بین بالش( مشاهده می2-4با توجه به جدول )

ازوی گشتاور بشود و لذا لیفت مؤثر بر هر بال می به عبارتی، افزایش زاویه، باعث کاهش مؤلفه عمودی

 درصد 10یابد. کاهش حدود کننده بین دو بال افزایش میخمشی کاهش و سهم نیروی متعادل

 درجه کاملاً منطقی و فیزیکی است. 30تغییرشکل از زاویه دوران صفر تا 

باشد. مان خمشی ریشه می( در ریشه بال، به علت کاهش م𝑆11درصد تنش طولی ) 25کاهش حدود 

( در ریشه بال نیز به علت 𝑆22( و تنش برشی )𝑆22درصد تنش عرضی ) 25همچنین کاهش حدود 

دهد که ماتریس در ناحیه امن است و انتقال برش در که نشان می باشدکاهش ممان خمشی ریشه می

 های مایل کاهش یافته است. لایه

توزیع تنش  ه قابل مشاهده است که بار خمشی کمتر، بار برشی کمتر وهای بالاتر این نتیجدر زاویه

 است.  wingtip-jointedتر شده است. این دقیقاً رفتار مطلوب برای مکانیزم یکنواخت

لت عشود که به درصدی در تنش فون میسز لولا مشاهده می 20در حالت اتصال پیچی، کاهش حدود 

 باشد. ایای بازتر میکاهش انتقال گشتاور به لولا در زو
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تر، کاهش تمرکز تنش در لولا و اتصال بیشتر، توزیع تنش یکنواختسفتیدر حالت اتصال چسبی، 

دار درصدی تنش لولا نسبت به اتصال پیچی بسیار معنی 50باشد. کاهش تقریباً انتقال بار پیوسته می

درصد افزایش  77طمینان حدود است. همچنین مشاهده شده است که با افزایش زاویه دوران، ضریب ا

باشد که می 3.42داشته است. کمترین ضریب اطمینان در حالت زاویه صفر درجه در بال کامپوزیتی، 

 مورد تأیید است.  1.5با توجه به استانداردهای هوافضایی، ضریب اطمینان بالای 

 بندی نهایی فصل پنجم: جمع5-2

پهپاد با تمرکز بر  (Wingtip-Jointed) بالانه اتصال نوکای سامدر این پژوهش، رفتار سازه       

کمک روش اجزاء بال کامپوزیتی کربن/اپوکسی، مکانیزم لولا، پین اتصال، فنر پیچشی و دمپر دورانی، به

های ها شامل تغییرشکل ریشه بال، تنشمورد بررسی قرار گرفت. تحلیل Abaqus افزارمحدود در نرم

ای و ضریب اطمینان میسز در لولا، تنش اصلی در چسب سازهمپوزیتی، تنش فونای در پوسته کالایه

بر اساس معیار هاشین بود. همچنین عملکرد زیرسامانه مکانیکی شامل پین، فنر و دمپر از نظر انتقال 

 .دورانی و پایداری دینامیکی ارزیابی شدسفتیبار، 

 گیری نهایی تحقیق به شرح ذیل است:نتیجه

ای مؤثر خمشی بحرانی در ریشه شده و رفتار سازهسفتیلولایی موجب کاهش  سیستم -1

است. با افزایش  mm 0.152بیشترین تغییرشکل در زاویه صفر درجه برابر . کندپایدارتر ایجاد می

درصد(. این کاهش  10.5کاهش یافته است )کاهش حدود  mm 0.136درجه، تغییرشکل به  30زاویه تا 

لفه مؤثر ممان خمشی، کاهش بازوی گشتاور نسبت به لولا و توزیع مجدد بار به ناشی از کاهش مؤ

 باشد. صورت مؤلفه محوری می

ترین وضعیت تنشی است و با افزایش زاویه، سازه وارد ناحیه درجه بحرانی صفرحالت  -2

 25)حدود کاهش یافته است  MPa 159.8به  MPa 212.6از  𝑆11تنش طولی  .شودتر میتنش پایین

از  𝑆12تنش برشی کاهش یافته است.  MPa 13.2به  MPa 17.6از  𝑆22درصد کاهش(. تشن عرضی 

27.8 MPa  20.9به MPa  کاهش یافته است. در نتیجه با افزایش زاویه دوران، ممان خمشی، کوپل

 یابد. دار کاهش میهای زاویههای ترکیبی در لایهپیچش و تنش -خمش

 .چینی و مکانیزم لولا از دیدگاه خرابی کامپوزیتی کاملاً قابل قبول استلایهطراحی  -3

 30ی باشد. یععنی در زاویهمی 5.06درجه،  30و در زاویه  3.42ضریب اطمینان در زاویه صفر درجه 

ی این مفهوم دهندهیابد. به عبارتی، این مسئله نشاندرصد افزایش می 77رجه ضریب اطمینان حدود 
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ای شکست فیبری فعال برشی است و در هیچ حالت زاویه -که مود شکست غالب از نوع ماتریسی است

 باشد. نشده است و سازه در تمام حالات دارای حاشیه ایمنی مناسب می

ای گزینه برتر محسوب اتصال چسبی از نظر انتقال بار، کاهش تمرکز تنش و وزن سازه -4

است. به  M4 ،9.7 MPaلولا در حالت اتصال با سه تا پیچ  بیشترین تنش فون میسز در .شودمی

و بیشترین تنش اصلی چسب  MPa 5.1عبارتی در حالت اتصال چسبی، بیشترین تنش فون میسز لولا 

درصد تنش کمتری در لولا ایجاد کرده  47است. به عبارتی، اتصال چسبی حدود  MPa 3.38ای سازه

باشد. با تر و فاقد تمرکز تنش سوراخ پیچ میع تنش یکنواختاست. در حالت استفاده از چسب، توزی

 افزایش زاویه، کاهش تنش چسب مشاهده شده است. 

 .ها بهینه بوده و منجر به کنترل تنش و افزایش ضریب اطمینان شده استآرایش لایه -5

ر درجه برای تحمل های صفبه صورتی است که لایه، [0 ,0 ,0 ,10+ ,10- ,10- ,10+ ,0 ,0 ,0]چینی لایه

حضور دارند. همچنین تقارن کامل، باعث برای کنترل تنش برشی  °10±های خمش غلبه دارند. لایه

در ضخامت پوسته به صورت تدریجی سفتیشود. در نهایت، ( میB = 0پیچشی ) -حذف کوپل خمشی

 توزیع شده است. 

های بحرانی در موجب کاهش تنشمکانیزم لولایی نه تنها مانع افزایش تنش نشده، بلکه  -6

افزایش زاویه بین دو بال موجب کاهش بار بحرانی ریشه شده است. سیستم  .ریشه بال گردیده است

شود. عملکرد مکانیزم لولا باعث تر منتقل میاز حالت بیشینه خمش )صفر درجه( به حالت تنش پایین

 بهبود توزیع بار در سیستم چندبدنه شده است. 

 دی مهندسی نهاییبنجمع -7

 درجه است صفرترین حالت سازه در زاویه بحرانی. 

 ای شکست کامپوزیتی رخ نداده استدر هیچ زاویه. 

 ای بهتری نسبت به پیچ نشان داده استاتصال چسبی عملکرد سازه. 

 درستی پاسخگوی بار خمشی و برشی بوده استها بهآرایش لایه. 

 شودزایش ایمنی سازه میها منجر به افافزایش زاویه بین بال. 

 پیشنهادات برای تحقیقات آینده: 5-3

 (FSI)  سازه -کتوسعه تحلیل کوپل آیرودینامی -1

 تحلیل غیرخطی پیشرفته آسیب کامپوزیت -2
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 (Laminate Optimization)  چینیسازی آرایش لایهبهینه -3

 توسعه مدل غیرخطی تماس در لولا و پین -4

فعال هوشمند با کنترل تطبیقی که همزمان پاسخ ولای نیمهطراحی یک مکانیزم ل -5

 .ای را بهینه کندآیرودینامیکی و سازه
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Abstract 

This research presents a comprehensive numerical investigation of the structural 

behavior of a composite wing–tip hinged connection in a multi-body unmanned aerial 

vehicle (UAV). The primary objective is to evaluate stress–deformation response, hinge 

connection performance (bolted versus structural adhesive joint), and composite 

laminate safety under different relative wing rotation angles (0°, 10°, 20°, and 30°). 

A full three-dimensional finite element model was developed in Abaqus. The orthotropic 

carbon/epoxy composite laminates were modeled with the stacking sequence: 

[0, 0, 0, +10, −10, −10, +10, 0, 0, 0] applied symmetrically to upper and lower wing 

skins. The Hashin failure criterion was implemented to assess damage initiation in 

composite plies. Directional stresses in the fourth (+10°) ply, von Mises stresses in the 

hinge, and maximum principal stresses in the adhesive layer were extracted and 

compared. 

Results indicate that increasing the relative wing rotation angle reduces the wing root 

deflection from 0.152 mm at 0° to 0.136 mm at 30°, reflecting a reduction in effective 

bending load. Directional stresses in the critical ply decrease consistently with 

increasing angle, while the safety factor (based on Hashin criterion) increases from 3.42 

to 5.58. Comparison between joint types demonstrates that the structural adhesive 

configuration reduces hinge von Mises stress by approximately 47%, providing 

improved stress distribution. 

Mechanical analysis of the hinge mechanism confirms that the designed steel pin 

satisfies strength requirements with adequate safety margin. The torsional spring and 

viscous damper were shown to effectively regulate restoring torque and transient 

oscillations. Overall, the proposed configuration ensures structural integrity, reduced 

stress concentration, and enhanced passive stability performance. 

 

Keywords: Compound UAV- Hinge Mechanism- Wing- Composite- Spring- Pin- 

Damper 
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