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تحلیل کمانش ساندویچ پانل کامپوزیتی مورد استفاده در سازه کلاهک 
  محافظ ماهواره

 
فظ ماهواره و هدف در این مقاله، تحلیل کمانش ساندویچ پانل کامپوزیتی مورد استفاده در سازه کلاهک محاچکیده: 

لیل کمانش پانل ج تحبررسی اثر عوامل مختلف بر کمانش این سازه به روش اجزا محدود است. به این منظور، ابتدا نتای

محدود  مدل اجزا کسی با نتایج تجربی موجود در مقالات مقایسه وواپ و رویه کربن/زنبوری آلومینیومی  با هسته لانه

یدمان چها و  تاثیر ضخامت هسته و رویه، جنس و ساختار هسته، هیبریدی بودن رویهگذاری شده است. سپس صحه 

از  یک شانزدهم رت قطاعیها بر نیروی بحرانی کمانش پانل مورد بررسی قرار گرفته است. پانل کامپوزیتی به صو رویه

بندی شده  لمانمیلیمتر ا ششبا اندازه خطی آجری با استفاده از المان های ای مدلسازی و  یک پوسته نازک استوانه

انل با رویه های انجام شده، پ است. فرض شده است که پانل فاقد عیوب هندسی و ترک اولیه باشد. بر اساس تحلیل

ار بحرانی کمانش بدرصد افزایش  78را دارا بوده و  اپوکسی بهترین استحکام کمانشی کربن/هیبریدی آلیاژ تیتانیوم و 

  می دهد.نتیجه نسبت به پانل اولیه را 
 

ل اجزا ح ،های هیبریدی کامپوزیت ،کامپوزیتیساندویچ پانل  کلاهک محافظ ماهواره، ،کمانش :اواژه های راهنم
 محدود

 

 مروریمقاله 

 09/06/1401دریافت: 

 13/10/1401پذیرش: 
 

Buckling analysis of composite sandwich panels used in 

satellite payload fairing structure 

 
Abstract: In this paper, buckling analysis of a composite sandwich panel used in payload 

fairing structure is done and effects of various parameters on the structure buckling are 

investigated using finite element method. To this end, first, finite element model is validated 

for an aluminum honeycomb core and carbon/epoxy facesheets by the experimental results 

presented in literatures. Then, the effect of various parameters such as the core and facesheets 

thicknesses, material and structure of core, hybrid composite facesheets and facesheets 

layouts on the critical buckling load of panel is investigated. The composite panel is modeled 

as a 1/16th sector of thin cylindrical shell and is meshed using 6 mm linear cubic elements. 

The panel is considered without initial geometrical imperfections and cracks. According to 

the results, panel with hybrid facesheets consisting of titanium alloy and carbon/epoxy has 

the best buckling strength, 78% increase in critical buckling load compared to the basic panel. 
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 مقدمه -1
 

ای است که در اثر اعمال نیروی کمانش نوعی ناپایداری سازه

شود. می سازهمنجر به شکست یا فروپاشی و فشاری اتفاق افتاده 

های فضایی از اهمیت بالایی برخوردار است. از کمانش در سازه

بر های فضایی، راکت پرتاب فضاپیما یا راکت ماهوارهجمله سازه

است که به منظور پرتاب و قرار دادن محموله هدف در مدار 

ی مختلفی هاها از بخشرود. این راکتتعیین شده به کار می

های هدایت، های موشکی، مخازن سوخت، سیستمموتور مانند

ناوبری و کنترل، کلاهک محافظ، محموله )ماهواره، انسان و یا 

های موشکی اضافی برای افزایش نیروی پیشرانش و ...(، موتور

دهد، میر خود جای یک سازه اصلی که کلیه این عناصر را د

بر در (. با توجه به سرعت بالای ماهواره1اند )شکل تشکیل شده

طول فرآیند برخاست مافوق صوت، کلیه اجزای آن تحت تنش 

فشاری قرار داشته و لذا احتمال کمانش و شکست ناشی از آن 

یکی از این اجزا که نقش بسیار مهم و حساسی را در  .وجود دارد

کند های فضایی ایفا میو موفقیت پروژهحفاظت از محموله 

است. کلاهک محافظ، از محموله در برابر فشار  1کلاهک محافظ

 صعود، گرمایش آیرودینامیکی واتمسفری وارده در طول فرآیند 

 

 
 [1بر ]ای از یک ماهوارهاجزای تشکیل دهنده نمونه 1شکل 

 
1 Payload Fairing 

محیط اکوستیکی خشن ناشی از سر و صدای آیرودینامیکی و 

این کلاهک به  کند. همچنینصدای موتور جت محافظت می

دهد. مهمترین بارهای وارده به شکل آیرودینامیکی می ،سازه

از فشار  نیروی فشاری و خمشی ناشی ،کلاهک محافظ

 [.1است ] آیرودینامیکی و نیروی اینرسی حاصل از شتاب حرکت

هر چند قسمت مخروطی کلاهک محافظ نیز در معرض 

نسبت به قسمت (، ولی ایمنی آن 2ر دارد )شکل کمانش قرا

بیشتر  ،مخروطص هندسی کلاهک با توجه به خوا ایاستوانه

کلاهک محافظ، با توجه به  2ایاست. در ساخت قسمت استوانه

های مهم در طراحی آن است، معمولا این که وزن یکی از پارامتر

شود. در میاز پوسته با ساختار ساندویچ پانل کامپوزیتی استفاده 

های خمشی درون بار وظیفه تحمل های رویهساندویچ پانل، ورق

و هسته بارهای برشی را بر عهده داشته ای و جانبی را صفحه

ها دارای عمر خستگی بالا، قابلیت د. ساندویچ پانلکنتحمل می

تحمل درجه حرارت بالا، عایق خوب حرارتی و صوتی، خواص 

جذب انرژی بالا و مقاوم در برابر خوب آیرودینامیکی، قابلیت 

 .های وارده هستندشوک

تحقیقات زیادی  ،های ساندویچ پانلدر زمینه کمانش سازه

[، تاثیر 2مینگت و همکاران ] 1987صورت گرفته است. در سال 

 بابر رفتار پانل ساندویچی تحت فشار را هسته جنس و ضخامت 

نار کها در آن. دندقرار دا بررسیمورد  کسیوهای گرافیت/اپرویه

 های ساندویچیهسته بر رفتار پانلجنس ضخامت و  تاثیر زیاد

 وود اول در مهای نازک کمانش پانلبه این نتیجه رسیدند که 

. دهدرخ میترکیبی اول و دوم  در مودهای ضخیم کمانش پانل

های نازک به صورت شکست هسته مود شکست در پانلهمچنین 

های ضخیم به صورت در پانلولی و جدایش پوسته و هسته 

 مشاهده شد.شکست رویه 

 

 
 [1محافظ ماهواره ] کمانش قسمت مخروطی کلاهک 2شکل 

2 Barrel section 
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فتار کمانشی و پس ر 1997[ در سال 3کیم و هانگ ]

را مورد مطالعه قرار دادند. در سال های کامپوزیتی کمانشی ورق

بر رفتار  ها[ اثر ناهمسانگردی رویه4هاوز و همکاران ]، 2000

های تحت بار را های ساندویچی تختکمانشی پانلکمانشی و پس

 اصوه خبررسی نموده و نشان دادند کمکانیکی و حرارتی 

مقاومت کمانشی و افزایش ها نقش بسزایی در رویه دارجهت

کامور در ادامه، کمانشی دارد. ظرفیت تحمل نیرو در محدوده پس

رزین/شیشه دارای های کامپوزیتی پانل با بررسی[ 5و همکاران ]

نتیجه گرفتند که وجود حفره منجربه کاهش حفره بیضوی 

تر باشد، تضعیف و هر چه ابعاد حفره بزرگنیروی کمانش شده 

گیری بیشتر خواهد بود. همچنین، جهت مقاومت کمانشی پانل

بر مقاومت کششی پانل موثر گزارش  حفره بیضوی در ابعاد ثابت،

 شد.

گیری ، تاثیر جهت2017در سال  [6دهوبان و همکاران ]

های کامپوزیت ها بر رفتار کمانشی ورقالیاف و نحوه چیدمان لایه

مطالعه کردند. به صورت تجربی و عددی بازالت را /هیبریدی کربن

 ینگرپرگیری الیاف در لایه بیرونی نقش جهتها دریافتند که آن

 ،2019در سال  توسط ورق دارد.فشاری  تحمل بارقابلیت در 

های متشکل از هسته لانه پس کمانشی ساندویچ پانلرفتار 

های نانوکامپوزیت تقویت شده توسط گرافن با زنبوری و رویه

در واقع، . [7مورد مطالعه قرار گرفت ]عیوب هندسی فرض وجود 

های لانه زنبوری چ پانلملکرد مکانیکی ساندویعافزایش برای 

 های تقویت شده توسطنانوکامپوزیتاستفاده از آلومینیومی، 

ژال و همکاران  .های گرافن به عنوان رویه پیشنهاد شدپلاکت

با استفاده از تحلیل کمانش حرارتی ساندویچ ، 2021در سال [ 8]

های سازه پانل را بر دمای بحرانی کمانش پانل انحنادار، اثر ویژگی

سازی هسته [ با ساده9اویوا و همکاران ]ورد بررسی قرار دادند. م

لانه زنبوری یک ساندویج پانل به صورت یک جامد توپر، جدایش 

 ناشی از کمانش موضعی در رویه ساندویچ پانل را تخمین زدند.

[ کمانش الاستیک 10، آندراده و همکاران ]2022در سال 

خطی ساندویچ پانل نبشی شکل با شرایط مرزی مختلف را با 

هدف گسترش استفاده از ساندویچ پانل در صنعت مورد مطالعه 

[ کمانش ساندویچ پانل 11کلشتری و جلویکا ]قرار دادند. 

قرار داده و مورد بررسی  را ای با هسته فوم فلزی تابعیاستوانه

درصدی در بار بحرانی کمانش را گزارش دادند.  10افزایش 

ها، نتایج مطالعه تجربی کمانش همچنین در جدیدترین پژوهش

موضعی سازه ساندویچی سبک مورد استفاده در هواپیما که در 

های قبلی انجام شده است، به چاپ ابعاد بزرگتر نسبت به آزمایش

 [.12رسیده است ]
 

به مطالعات بسیار انجام شده در زمینه کمانش با توجه 

کامپوزیتی، تمرکز مطالعه حاضر بر کاربرد پانل  هایپانل

کامپوزیتی در کلاهک محافظ ماهواره و بررسی تاثیر عوامل موثر 

بر استحکام کمانشی این پانل به منظور تعیین بهترین شرایط با 

مطالعه  در اینگذاری شده است. استفاده از مدل عددی صحه

تلاش بر این است تا ضمن بررسی تاثیر ضخامت هسته و چیدمان 

ها بر نیروی بحرانی کمانش ساندویچ پانل کامپوزیتی، تاثیر رویه

های هیبریدی بر کمانش های فوم و لانه زنبوری و رویههسته

ساندویچ پانل با هدف ارتقای قابلیت تحمل بارهای فشاری این 

 شود. ها ارزیابینوع از سازه

 

 گذاری آنمدلسازی اجزامحدود و صحه -2
 

در این مطالعه برای مدلسازی و تحلیل کمانش ساندویچ پانل 

کامپوزیتی از نرم افزار اجزا محدود آباکوس استفاده شده است. 

برای مدلسازی اجزامحدود پانل، با توجه به تقارن هندسی 

نتایج کلاهک محافظ در راستای محیطی و با هدف افزایش دقت 

درجه از قسمت  5/22و کاهش هزینه زمانی حل، قطاعی 

 10ای آن که معادل با یک شانزدهم کل استوانه به قطر استوانه

متر است، انتخاب شده است. دلیل دیگر این انتخاب، امکان 

گذاری نتایج حل مدل اجزا محدود با نتایج ارائه شده در صحه

زامحدود، از پانل با گذاری مدل اج[ است. برای صحه13مرجع ]

هسته آلومینیومی لانه زنبوری و رویه کربن/اپوکسی 

T300/5208 شود. هندسه پانل به صورت پوسته استفاده می

و  mm  5000، شعاعmm 1524ای سه بعدی به ارتفاع استوانه

درجه در نظر گرفته شده است. در مدل اجزامحدود،  5/22زاویه 

صورت محورهای طولی، محیطی  به ترتیب به zو  y ،xهای محور

 (. 3و شعاعی لحاظ شده است )شکل 
 

 
 ای بهمحدود ساندویچ پانل کامپوزیتی استوانه مدل اجزا 3شکل 

 همراه دستگاه مختصات دکارتی
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 گیریجهت و mm 1375/0ضخامت لایه به  8هر رویه از 

S]0°/45°-/90°/45°[ ضخامت (. 4ده است )شکل تشکیل ش

هسته و جنس در نظر گرفته شده است.  mm 4/25 نیز هسته

 اورتوتروپیک تعریف شدهها به صورت الاستیک خطی و لایهتک

ی کسوکربن/اپ لایهتکهسته آلومینیومی و  ثوابت الاستیکاست. 

T300/5208  ارائه شده است (2)و  (1)های جدولدر. 

 های لبه بالاییاعمال بارگذاری و شرایط مرزی، گرهبرای 

 1مدل اجزامحدود به نقطه مرجع تعریف شده در وسط لبه مقید

های واقع بر لبه پایینی مدل نیز اقدام شده است. در مورد گره

مشابهی انجام شده است. نهایتا، نقطه مرجع لبه پایینی کاملا 

مقید شده و به نقطه مرجع لبه بالایی نیز فقط اجازه جابجایی در 

در  یمتمرکز واحد ییرونین، نداده شده است. همچ yراستای 

 بالایی اعمال شده استلبه نقطه مرجع  به yمنفی محور راستای 

 تا مدل را تحت فشار محوری قرار دهد.

ده های چهارضلعی خطی استفابندی مدل، از المانبرای المان

 ز تعیین ا، با استفاده هاشده است. استقلال نتایج از اندازه المان
 

 
 

 [13ها نسبت به هسته ]ها در رویهگیری لایهجهتنمایش  4شکل 
 

 [14ثوابت الاستیک هسته آلومینیومی لانه زنبوری ] 1جدول 

12 = 0.33 G12 = 0.0366 MPa E1 = 0.1467 MPa 

13 = 10-5 G13 = 310.26 MPa E2 = 0.1467 MPa 

23 = 10-5 G23 = 151.68 MPa E3 = 517.10 MPa 

 
 T300/5208 [15] کسیوکربن/اپثوابت الاستیک  2جدول 

12 = 0.24 G12 = 5653.7 MPa E1 = 132379 MPa 

13 = 0.24 G13 = 5653.7 MPa E2 = 10755 MPa 

23 = 0.49 G23 = 3378.4 MPa E3 = 10755 MPa 

 
1 Tie 

مورد  های مختلفنیروی بحرانی کمانش به ازای اندازه المان

، اندازه (5) . با توجه به شکل(5بررسی قرار گرفته است )شکل 

بندی و تحلیل مدل اجزامحدود در ادامه برای المان mm 6المان 

 کار انتخاب شده است.

 سازی اجزاء محدود و انجام تحلیلاتمام مراحل مدلپس از 

هشت مقدار ویژه پانل که همان هشت بار بحرانی خطی کمانش، 

کمانش مربوط به هشت شکل مود توسط نرم افزار محاسبه و 

ول امقدار بار بحرانی کمانشی مود تعیین گردید. بر این اساس، 

 دست آمد. این مقدار در مقایسه با مقدار کیلونیوتن به 334

رد. درصد دا 7/2[، اختلاف نسبی 13کیلونیوتن ] 325تجربی 

، درصد بین نتایج حل اجزامحدود و آزمایش 3اختلاف نسبی زیر 

با دقت خوبی صحت مدلسازی و حل اجزامحدود کمانش پانل را 

راه مود کمانش پانل به هم هشتدهد. مقدار بار بحرانی نشان می

 نشان داده شده است.( 6) شکل مودهای آن در شکل
 

 
 

 محدود اجزا بررسی استقلال از شبکه نتایج مدل 5شکل 
 

    
𝑃𝑐𝑟4

= 897 kN 𝑃𝑐𝑟3
= 657 kN 𝑃𝑐𝑟2

= 599 kN 𝑃𝑐𝑟1
= 334 kN 

    
𝑃𝑐𝑟8

= 1555 kN 𝑃𝑐𝑟7
= 1328 kN 𝑃𝑐𝑟6

= 1268 kN 𝑃𝑐𝑟5
= 1017 kN 

 کامپوزیتیکمانش پانل  و بار بحرانی مودهشت شکل  6شکل 
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 تاثیر عوامل مختلف بر بار بحرانی کمانش پانل -3
 

پس از مدلسازی اجزامحدود کمانش پانل ساندویچی کامپوزیتی 

گذاری آن، تاثیر عوامل مختلف بر بار بحرانی کمانش پانل و صحه

استفاده از تحلیل اجزامحدود با روند مشابه، مورد ارزیابی قرار  با

 گرفته است.

 

 هااثر ضخامت هسته و رویه -1-3
 

های ساندویچ های مهم در مطالعه سازهمتراضخامت یکی از پار

افزایش  ، بار بحرانی کمانش برای پانل با(7) در شکلپانل است. 

 یبرابر 3 و 5/2، 2، 5/1با نسبت  هاضخامت هسته و رویهجداگانه 

 طور شده است. همان نشان دادهپانل اصلی  نسبت به ضخامت

با افزایش نسبی  کمانش نیروی بحرانی ،شودکه مشاهده می

یابد. ولی افزایش افزایش می صورت خطیها به ضخامت رویه

ضخامت نسبی هسته تاثیر غیرخطی و بیشتری بر افزایش بار 

ها در ا توجه به ضخامت بسیار کم رویهبحرانی دارد. این رفتار ب

مقایسه با ضخامت هسته در پانل اصلی توجیه پذیر است. به 

ها در افزایش سفتی عبارت دیگر، تاثیر افزایش ضخامت رویه

ها و نیز فاصله زیاد با خمشی پانل با توجه به ضخامت کم آن

صفحه خنثی به صورت خطی خواهد بود ولی در مورد هسته، 

 باشد.ایش تقریبا از مرتبه سه میاین افز

 

 اثر جنس و ساختار هسته -2-3
 

سازه سفتی خمشی  ندویچ پانل به دلیل قابلیت بالا بردنهسته سا

و ها رویهفاصله دادن ، آنافزایش بسیار اندک در وزن  در کنار

 نقش بسیار اساسی در طراحیهای برشی و فشاری، تحمل نیروی

  نگه داشتنبا ثابت در این قسمت  بنابراین،کند. سازه ایفا می
 

 
 ها بر بار بحرانی کمانشتاثیر ضخامت هسته و رویه 7شکل 

پانل با دو ساختار لانه زنبوری و فوم در ، هارویهمشخصات 

های مورد های مختلف مورد بررسی قرار گرفته است. هستهجنس

آرامیدی لانه زنبوری ، لانه زنبوری تیتانیومیبررسی شامل 

فوم آلومینیومی، فوم تیتانیومی، فوم پلی وینیل کلراید  ،)نامکس(

(PVC)  ثوابت الاستیک هسته باشند. می متاکریلیمید پلیو فوم

و ثوابت  (3ک لانه زنبوری تیتانیومی در جدول )اورتوتروپی

 .ارائه شده است (4) جدولدر  هاهستهالاستیک همسانگرد سایر 

 های مختلف در جدولپانل با هستهنیروی بحرانی کمانش 

شود، هسته ارائه شده است. همان طور که مشاهده می( 5)

درصد منجر به افزایش بار  13آلومینیومی با ساختار فوم حدود 

بحرانی کمانش نسبت به ساختار لانه زنبوری شده است. در 

ساختار لانه زنبوری نیز، تاثیر جنس توانسته است بار بحرانی را 

درصد در هسته نامکس نسبت به هسته آلومینیومی  22تا 

افزایش دهد. به طور مشابه، در ساختار فوم، تاثیر جنس توانسته 

برابر مقدار  5/2است بار بحرانی بیشینه هسته تیتانیومی را تا 

کمینه مربوط به هسته پلی متاکریلیمید افزایش دهد. اثر جنس 

شتر به مدول توان بیهسته بر بار بحرانی کمانش را می

 الاستیسیته و سفتی ارتباط داد.
 

 [16ثوابت الاستیک هسته لانه زنبوری تیتانیومی ] 3جدول 

12 = 6.5e-3 G12 = 4.22e-5 MPa E1 = 191.52 MPa 

13 = 6.4e-7 G13 = 565.14 MPa E2 = 191.52 MPa 

23 = 6.4e-7 G23 = 1247.95 MPa E3 = 1915.2 MPa 

 

 [21-17های همسانگرد ]الاستیک هستهثوابت  4جدول 

G (MPa)  E (MPa) هسته 

زنبوری نامکسلانه 1878 0.33 ----  

 فوم آلومینیومی 1000 0.34 350

 فوم تیتانیومی 9900 0.33 ----

 فوم پلی وینیل کلراید 200 0.4 70

متاکریلیمید فوم پلی 85 0.42 30  
 

 های مختلفنیروی بحرانی کمانش پانل با هسته 5جدول 

Pcr (kN) هسته 

 لانه زنبوری آلومینیومی 334

تیتانیومیزنبوری لانه 364  

زنبوری نامکسلانه 411  

 فوم آلومینیومی 377

 فوم تیتانیومی 654

 فوم پلی وینیل کلراید 312

متاکریلیمید فوم پلی 261  
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 اثر جنس رویه -3-3

 بازالت/اپوکسیرویه هیبریدی کربن/اپوکسی و  -1-3-3
 

های متشکل از رویه هیبریدی، پانل با هایبرای بررسی اثر رویه

)با خواص ارائه شده در  کسیواپ/کسی و بازالتوکربن/اپهای لایه

گیری همان جهتبندی و حالت لایه 14در  (6جدول 

S]0°/45°-/90°/45°[ بر اساس نتایج به . مدلسازی و حل شد

کسی در واپ/کربنهایی که بندیلایهدر (، 7دست آمده )جدول 

با و در لایه چهارم  کسیواپ/درجه و بازالت 90با زاویه و لایه دوم 

و  9، 6، 2)حالت د نقرار دار xزاویه صفر درجه نسبت به محور 

بندی مشاهده شده است. لایه (، افزایش نیروی بحرانی کمانش12

کسی واپ/یک لایه کامپوزیت کربنحداقل با داشتن  9حالت 

، بیشترین نیروی بحرانی 12و  6، 2های حالتبیشتر نسبت به 

 .نتیجه داده استرا  کمانش
 

 ،Ti-6Al-4Vآلیاژ تیتانیوم رویه هیبریدی  -2-3-3

 کسیوکسی و آرامید/اپواپکربن/
 

های پایه پلیمری های هیبریدی، کامپوزیتاز کامپوزیت یدر نوع

آلومینیوم، تیتانیوم، فولاد و منیزیم  مانندبا ورق آلیاژ فلزاتی 

از ، های هیبریدیعملا در این نوع از کامپوزیت. شوندمیترکیب 

 مجموعه خواصدستیابی به  برایخواص برتر هر یک از مواد 

تی به وزن بالا، عمر فمطلوب نظیر استحکام بالا، نسبت س

  ، نیروی بحرانی کمانش بیشتر، مقاومت خورندگیبالاخستگی 
 

مورد استفاده در  یآلیاژها و هاثوابت الاستیک کامپوزیت 6دول ج
 [25-22] هستند MPa، اعداد بر حسب های هیبریدیرویه

12 = 0.04 G12 = 11.3 E1 = 45.8 

 13 = 0.3 G13 = 2.70 E2 = 45.8 بازالت/اپوکسی

23 = 0.305 G23 = 2.70 E3 = 7.10 

12 = 0.41 G12 = 2.1 E1 = 83.0 

 13 = 0.4 G13 = 2.1 E2 = 7.0 آرامید/اپوکسی

23 = 0.41 G23 = 1.86 E3 = 7.0 

12 = 0.31 G12 = 5.55 E1 = 14.3 

 13 = 0.022 G13 = 5.55 E2 = 10.5 بور/اپوکسی

23 = 0.31 G23 = 5.55 E3 = 10.5 

12 = 0.32 G12 = 4.55 E1 = 55.5 

 13 = 0.067 G13 = 4.55 E2 = 7.5 اپوکسی/S2شیشه

23 = 0.32 G23 = 4.55 E3 = 7.5 

 = 0.33 G = 45.62 E = 118.6 Ti-6Al-4V 

 = 0.33 G = 27.6 E = 72.4 Al 2024-T3 

های مختلف بار بحرانی کمانش پانل کامپوزیتی برای حالت 7جدول 
 های هیبریدی کربن/اپوکسی و بازالت/اپوکسیبندی رویهلایه

 

Pcr (kN) بندیلایه  حالت 

334 
[C/C/C/C]S 1 

364 
[C/C/B/B]S 2 

200 [B/B/C/C]S 3 

263 [C/B/C/B]S 4 

317 [B/C/B/C]S 5 

364 [B/C/C/B]S 6 

200 [C/B/B/C]S 7 

199 [B/B/B/C]S 8 

376 [C/C/C/B]S 9 

320 [C/C/B/C]S 10 

250 [B/B/C/B]S 11 

362 [B/C/B/B]S 12 

216 [C/B/C/C]S 13 

248 [B/B/B/B]S 14 

 

برای بررسی تاثیر . شودمیاستفاده و افزایش شکل پذیری  بالا

های هیبریدی، با ثابت ماندن همه استفاده از این نوع رویه

های مختلف مدلسازی و پانل تحلیل بندیها، لایههای رویهویژگی

کمانش شده است. بار بحرانی کمانش به دست آمده برای 

 .شده است ( ارائه7)بندی در شکل لایههای مختلف حالت

بندی با توجه به نتایج به دست آمده، بار بحرانی کمانش لایه

ها روی محور است )شماره حالت 2بیشتر از حالت  3حالت 

 2بندی لایه هایرویهمشخص شده است(. در  (8عمودی شکل )

به نی وهای درو لایه یتیتانیوم هایهای بیرونی از ورقلایه، 3و 

کسی تشکیل واپ/کسی و آرامیدواپ/های کربناز کامپوزیتترتیب 

های آرامید و کربن با کامپوزیت ،هابندیدر این لایه شده است.

آلیاژ همسانگرد بودن . اندگرفتهدرجه قرار  صفرو  -45 اییازو

آن از جهت منجر به خواص مکانیکی و مستقل بودن  تیتانیوم

ها بر بار موجود در رویه تیتانیومیهای رقعدم تاثیر جهتگیری و

مدول شود. بنابراین، با توجه به بیشتر بودن بحرانی کمانش می

، بیشتر بودن کسیواپ/کسی از آرامیدواپ/کربن xک راستای الاستی

کاملا منطقی  1حالت از  3حالت  بندیلایهبار بحرانی کمانش 

که در های بار بحرانی کمانش سایر افزایش و کاهش .نمایدمی

نشان داده شده است نیز به طریق مشابه قابل استدلال  (8) شکل

  است.

 های هیبریدی متشکل ازرویه ، در(8) بر اساس مقادیر شکل

  574و  596، بیشترین بار بحرانی کمانش به ترتیب سه مادهدو و 
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 های مختلفبندیلایهمقایسه بار بحرانی کمانش برای  8شکل 

 کسیواپ/کسی و آرامیدواپ/تیتانیوم، کربن تاییسههای دوتایی و رویه
 

است. بنابراین  22و  5های حالت بندیکیلونیوتن و مربوط به لایه

توان بار بندی هیبریدی از مواد مورد بررسی میبا استفاده از لایه

 درصد افزایش داد. 78بحرانی کمانش پانل را تا 

 

 ،Al 2024-T3آلومینیوم آلیاژ رویه هیبریدی  -3-3-3

 کسیواپ/2Sشیشه کسی و واپبور/
 

های هیبریدی، علاوه تاثیر رویهبرای جامعیت بخشی به مطالعه 

 متشکل از هایرویه، پانل با 2-3-3های هیبریدی بخش رویهبر 

، کامپوزیت Al 2024آلیاژ آلومینیوم  های مختلفبندیلایه

 تحلیل یکسواپ/2S شیشه یکسی و کامپوزیت الیافواپ/بور یالیاف

 ارائه شده است. (9) کلش در تحلیل اینشده است. نتایج  کمانش

استفاده از  به طور کلی(، 9بر اساس نتایج به دست آمده )شکل 

باعث اپکسی /لیاژ آلومینیوم و کامپوزیت بورهیبریدی آهای رویه

آن مربوط به ه بیشترین مقدار شود کمیبحرانی بار افزایش 

 از مقایسه باشد.کیلونیوتن می 481برابر با  و 8و  4های بندیلایه

 

 
 های مختلفبندیلایهمقایسه بار بحرانی کمانش برای  (9) شکل
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 کسیواپشیشه/کسی و واپبور/، آلومینیوم تاییهای دوتایی و سهرویه
توان نتیجه گرفت که وجود کامپوزیت می 5و  4بندی لایه

درجه دارای مدول  90در جهت که  4بندی هبور/اپوکسی در لای

برشی بیشتری نسبت به کامپوزیت  سفتیالاستسیته و 

نیروی بحرانی بیشتری نسبت به  kN  136 ،شیشه/اپکسی است

 دارد. 5بندی لایه

به کسی واپ/بورهمچنین، با تغییر لایه میانی از 

، کاهش 8 بندینسبت به لایه 9 بندیدر لایهشیشه/اپوکسی 

توان ناشی از این کاهش را می است. هظقابل ملاحنیروی بحرانی 

تی برشی و مدول برشی کامپوزیت بیشتر بودن زیاد سف

در راستای اعمال  کسیواپ/کسی نسبت به کامپوزیت شیشهواپ/بور

بندی یک در میان با لایههای هیبریدی رویهدر . دانستبار 

 ، بیشترین بار بحرانی درهای کامپوزیتی و آلومینیومیورق

در این حالت، جایگزینی  مشاهده شده است. 14بندی لایه

 زیاد بارکاهش منجربه ( 15بندی های کامپوزیتی )لایهورق

کمتر بودن مدول شده است که به دلیل  بحرانی کمانش

 ست.اعرضی راستای کسی در واپ/الاستسیته کامپوزیت شیشه

مورد نظر در  سه مادهدو و  های هیبریدی متشکل ازرویه در

 456و  481این بخش، بیشترین بار بحرانی کمانش به ترتیب 

است.  23و  8یا  4های حالت بندیکیلونیوتن و مربوط به لایه

 12و  7های بندیها نیز در لایهکمینه بار بحرانی در کل رویه

بندی کیلونیوتن است. بنابراین با استفاده از لایه 200برابر با 

 دچار خش، بار بحرانی کمانش پانل به ترتیبهیبریدی این ب

 .شودی میدرصد 56و  44افزایش و کاهش 

 

 تاثیر چیدمان رویه -4-3
 

های رویه پانل متشکل از صفحات کامپوزیت ،در این مطالعه

طور  است. هماندر نظر گرفته شده الیاف کربن با تقویت شده 

بر  و اثر گذار مهمعوامل یکی از  ،در پیشینه تحقیق اشاره شدکه 

های چیدمان لایه ،های کامپوزیتیپانلاستحکام ساندویچ 

لذا در این بخش، ضمن ثابت نگه داشتن است. های آن رویه

بار بحرانی ها لایه یدمانجنس هسته و ابعاد پانل، با تغییر چ

ها با لحاظ نمودن قابلیت ساخت رویه. کمانش تعیین شده است

های کامپوزیتی، مرسوم برای ورقهای و با توجه به چیدمان

[θ/−θ]های چیدمان
3

[θ/0/90]و  
𝑠

θ به ازای  =

0, 15, 30, 45,  60, 75, اند. بار بحرانی در نظر گرفته شده 90

ارائه  (10)ها در شکل های مختلف رویهکمانش برای چیدمان

 شده است.
  کمانش پانل بحرانی بار θبا افزایش  ،3[θ/−θ]چیدمان  در

 
مقایسه بار بحرانی کمانش برای پانل با چیدمان مختلف  10شکل 

 هارویه
 

θبه خصوص در بازه . این افزایش (10)شکل  یابدافزایش می =

θتا  30 = بار بحرانی افزایش  بیشینه. است قابل ملاحضه 90

θکمانش نسبت به پانل اصلی در  = درصد گزارش  7/34 ،90

الیاف شده است. این مشاهده با توجه به این که در این چیدمان، 

دارند و بیشترین قرار بار فشاری  اعمال یدر راستا هالایه در همه

است توجیه ها در راستای الیاف کامپوزیتمدول الاستیسیته 

 شود.می

[θ/0/90]در چیدمان 
𝑠

θدر بازه بار بحرانی کمانش  ، =

θتا  0 = θبه ازای فقط پانل اصلی بوده و کمتر از  60 = 75 

θو  = را نشان افزایش درصد  11و  7/4 بار بحرانی به ترتیب 90

به دست آمده . به طور کلی با توجه به نتایج (10دهد )شکل می

با های مورد بررسی، برای چیدمانتوان نتیجه گرفت که می

مقدار در  یافته و بیشینهبحرانی کمانش افزایش بار  θافزایش 

θ = مورد های بین چیدمانافتد. همچنین، در اتفاق می 90

3[90−/90]چیدمان، مطالعه
 یشترین بار بحرانی کمانشب  

(kN 513را دار ).د 

 

 گیرینتیجه -4
 

 محدود، مقدار ویژه مود اجزادر این پژوهش، با استفاده از روش 

پوسته با ساختار ساندویچ یک کمانش برای  بحرانی بارکمانشی و 

برای . این محاسبه قرار گرفتمحاسبه مورد پانل کامپوزیتی 
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جنس ، ضخامت رویه و هسته مختلف مانندبررسی تاثیر عوامل 

. با توجه شدانجام ها رویههای هیبریدی و چیدمان هسته، رویه

 :گیری استبه دست آمده، موارد زیر قابل نتیجه به نتایج

در هسته و رویه سبب افزایش نیروی  افزایش ضخامت -

 هاویهربا توجه به این که افزایش ضخامت  .شودبحرانی می

نیز تی خمشی ففزایش کسر حجمی الیاف و افزایش سمنجربه ا

لذا افزایش نیروی بحرانی پانل با استفاده از افزایش  ،شودمی

 تر از افزایش ضخامت هسته است. ضخامت رویه مناسب

های لانه زنبوری به دلیل توزیع منظم فضایهای هسته -

های تری نسبت به هستهتوزیع تنش یکنواخت ،خالی در هسته

نسبت را بیشتری بار بحرانی لانه زنبوری نامکس هسته فوم دارند. 

های فلزی به . فومدهدنتیجه میلانه زنبوری تیتانیومی هسته به 

های فومسیته بیشتر نسبت به یدلیل چگالی و مدول الاست

 شوند.بحرانی میبار پلیمری، منجر به افزایش 

های یسیته و مدول برشی ورقمدول الاستبیشتر بودن  -

سبب افزایش ظرفیت تحمل ی، نسبت به آلومینیوم یتیتانیوم

شود. ترکیب کامپوزیت تی خمشی میفنیروی فشاری و س

که  کسیواپ/آرامید و کامپوزیت یبا ورق تیتانیوم کسیوپا/کربن

تواند سبب ایجاد می دارد،نسبت به شیشه و بور  تریچگالی کم

پانل با چگالی کم و حداکثر نیروی بحرانی کمانش نسبت به سایر 

 های هیبریدی شود.رویه

حداکثر  ،لایه 6های با رویههای کامپوزیتی در ساخت پانل -

θبا زاویه  3[θ/−θ] از چیدمانکمانش نیروی بحرانی  = 90 

در راستای اعمال  هاهمه لایهر این حالت الیاف د .شودنتیجه می

. شودگرفته و استحکام کمانشی بیشینه مینیروی فشاری قرار 

ها بایستی بدیهی است که برای انتخاب چیدمان مناسب لایه

 علاوه بر کمانش، سایر مودهای واماندگی نیز لحاظ شود.

که هزینه ساخت بایستی به عنوان یک عامل  بدیهی است -

مهم در ارزیابی نهایی انتخاب مشخصات پانل لحاظ شود. هر چند 

مقایسه اقتصادی شرایط مختلف از موزه این مطالعه خارج بوده 

جلوگیری از کمانش در بالای اهمیت توان گفت: است ولی می

با بار  پانل هزینه ساخت بیشتر احتمالی برای ،های فضاییپروژه

 نماید.بحرانی کمانش بیشتر را توجیه می
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