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 چکیده
مانده بعد از گذشت باشد. در بخش سازه، میزان استحکام باقیمقوله فرسودگی وسایل پرنده یکی از مسایل مهم در ارزیابی قابلیت پرواز آنها می

منظور ارزیابی میزان تاثیر ای برخوردار است. لذا در این مقاله به این موضوع پرداخته شده است. بهنده از اهمیت ویژهسنوات خدمتی وسایل پر

های تعدادی از هواپیماهای جنگی فرسوده نهاجا تهیه شده و آزمایشات کشش هایی از سازههای هوایی، نمونهفرسودگی بر میزان استحکام سازه

منظور ارزیابی نتایج، آزمایشات مشابه بر روی مواد خام کارنکرده انجام شده است. همچنین روی آنها انجام شده است. به استاتیکی و شکست بر

هایی از پوسته بالایی و پایینی فلپ لبه حمله در این راستا مقادیر کتب مرجع نیز استخراج گردیده است. آزمایشات کشش بر روی بخش

مود بر آن انجام پذیرفته است. آزمایشات چقرمگی شکست بر روی پوسته پایینی بال و پوسته بالایی بین دو بال هواپیما در دو جهت رول و ع

های مورد بررسی، در جهات مختلف انجام شده است. نتایج بیانگر این موضوع است که به علت قابلیت رسوب سختی آلیاژ بکار رفته در سازه

 اند اما کاهش مقادیر چقرمگی شکست موجب شکست ترد در این زمینه خواهد شد.افزایش شده مقادیر استحکام تسلیم و نهایی دچار

 ، چقرمگی شکست، رسوب سختی.قابلیت پروازفرسودگی،  های کلیدی:واژه
 

Experimental Investigation of Residual Strength of Aged Aircraft 

Structures 
 

Mahmoud Gholami, Hamidreza Zarei, Sohrab Astaraki 
 

Abstract  
Nowadays, aging of aircraft is one of the most important problems in evaluation of their airworthiness. In 

structural area, it is very important to assess the rate of degradation of the material properties of aircraft 

after their long time service. Therefore, this subject is practiced in this article. In order to evaluate the 

effect of aging of aircraft on deterioration of the mechanical properties, some specimens are prepared 

from the structural units of a few aged aircraft in Air Force to do the tensile and fracture tests. Also in 

order to evaluate the results, similar tests are accomplished on unused ingot materials. In this manner, 

source values are obtained from reference books too. The tensile tests are accomplished on some parts of 

upper and lower skin of trailing edge flap torque box and also unused sheets of similar materials either in 

rolled direction and the opposite direction. The fracture toughness tests are accomplished on some parts 

of lower skin of center wing and upper skin of middle area of two wings in several directions. The results 

show that because of precipitation hardening of being tested alloys, the yield and ultimate strength are 

increased but, decrease of fracture toughness make it leads to brittle fracture. 
Keywords: aging, airworthiness, fracture toughness, precipitation hardening. 
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 مقدمه

پدیده فرسودگی یکی از مهمترین مسائل صنعت هوایی 

باشد. با توجه به عمر بالای خدمتی ناوگان هواپیمایی کشور می

های نگهداری و تعمیراتی نهاجا شاهد نظامی کشور، امروزه یگان

بروز ایرادات و اشکالات عملکردی متفاوتی هستند که توسط 

است. لذا ضرورت  بینی نشدهکشور سازنده این وسایل پیش

بررسی میزان سالمندی این ناوگان و همچنین میزان و فراوانی 

ای برخوردار بینی نشده در آن از اهمیت ویژهایرادات پیش

 تنها نههوایی نظامی و غیرنظامی پیر کشور  ناوگانلذا  باشد.می

عنوان یک ثروت ملی به باید بلکه، مصرف تلقی شوندنباید بی

رسانی قادر به ارائه خدمت ید عمر داشته وکه قابلیت تمد

  مدنظر قرار گیرند. بیشتریباحساسیت و اهمیت  ،هستند

های نظامی و تجاری مورد در قسمت هواپیماهااکثر 

گیرند و پیری هواپیما در هر مورد، تعریف استفاده قرار می

خاص خود را دارد. البته باید توجه نمود که پیری و 

مقوله کاملا جداگانه بوده و پیری هواپیما را ازکارافتادگی، دو 

نبایستی با ازکارافتادگی هواپیما به یک منزله تلقی نمود. زیرا 

یک هواپیما ممکن است قبل از اینکه به مرحله پیری برسد 

ازکارافتاده گردد. یا برعکس، همانگونه که بطور معمول و در 

قبل از افتد ممکن است یک هواپیما اغلب موارد اتفاق می

 [.1فرسودگی وارد مرحله پیری شود ]

، یک هواپیمای تجاری زمانی ازکارافتاده تعریفطبق 

شود که عملیاتی نگهداشتن آن از لحاظ درنظر گرفته می

که یک هواپیمای اقتصادی مقرون به صرفه نباشد. درحالی

های آن گیریم که قابلیتنظامی را زمانی ازکارافتاده درنظر می

یک حریف بالقوه، قابل قیاس نباشد. این نکته نیز حائز در برابر 

های ساختاری یک بایست بین ویژگیاهمیت است که می

هواپیمای پیر و یک هواپیمای جوان نیز تفاوت قائل شد. در 

واقع، یک هواپیمای جوان، هواپیمایی است که طبق برنامه 

تعمیر و نگهداری تعیین شده در زمان تولید آن، دارای 

 حیت پروازی باشد. صلا

کننده درمورد هواپیمای جوان، ترین مسئله نگرانعمده

باشد که های آن میوجود خطاهای احتمالی در طراحی سازه

های ممکن است منجر به ظهور ترک خستگی زودرس در تنش

بایست برای رفع این مشکل می گردد که بینی نشدهبالا و پیش

کشف کرده و از میان برداشت.  ها، این خطاها رادر طراحی سازه

شود. بنابراین تغییری در برنامه تعمیر و نگهداری آن ایجاد نمی

اما در هواپیمای پیر، برای رفع عیوب ناشی از خوردگی و ترک 

شده هواپیما بایست برنامه تعمیر و نگهداری تعیینخستگی، می

اشی از را اصلاح نمود. در واقع، در هواپیمای پیر به دلیل اثرات ن

های داخلی و رسوبات درشت موجود در زمینه، ترک ناشی تنش

های خستگی و آسیب ناشی از خوردگی تنشی، خستگی، ترک

های تعمیر و نگهداری برنامه از خستگی گسترده، نیازمند اصلاح

های تعمیر و ای است. اما گاهی هزینهعیبی سازهجهت بی

و باید دید که آیا نگهداری هواپیمای پیر بسیار گزاف است 

تر است یا جایگزین نمودن حفظ و نگهداری آن مقرون به صرفه

 [.1]آن توسط ناوگان جدید صرفه اقتصادی دارد 

توجه به این نکته حائز اهمیت است که تعیین زمان دقیق 

ای نیست و تاریخ ساخت یک بازنشستگی یک هواپیما کار ساده

باشد، ته نمودن آن نمیهواپیما نیز ملاک صحیحی برای بازنشس

زیرا پیر شدن یک هواپیما بستگی به عوامل مختلفی مانند 

تعداد پرواز، مقدار ساعات پروازی، شرایط آب و هوایی، میزان 

های مختلف هر هواپیما های وارد شده و ... داشته و بخشتنش

گیرند. ولی به میزان متفاوتی تحت تأثیر این عوامل قرار می

نگامی که جایگزین کردن یک هواپیما مقرون توان گفت همی

تر از نگهداشتن آن باشد، زمان بازنشستگی آن فرا به صرفه

ای است رسیده است. اما تشخیص این برآورد، کار بسیار پیچیده

 های بسیار وسیعی دارد.و نیاز به تحقیقات و بررسی

که اشاره شد، پدیده پیری یک مقوله بسیار  همانگونه

شد بنابراین، دامنه بررسی آن نیز گسترده بوده و از باوسیع می

ای میزان های گوناگون قابل بررسی است. در بخش سازهجنبه

های مختلف یک وسیله کاهش استحکام مواد بکار رفته در سازه

تواند ملاک مناسبی جهت تعیین میزان فرسودگی آن پرنده می

ای، انجام باشد. لذا برای بررسی میزان کاهش استحکام سازه

های خواص مکانیکی و فیزیکی، های مختلفی در زمینهآزمایش

یابی گذاری و رشد رسوبات در زمینه فاز مادر، مشخصهرسوب

های مرتبط، خستگی، افت خواص مکانیکی با استفاده از آزمون

تواند تا حد زیادی مفید واقع می خوردگی تنشی و دیگر عوامل

که تنها مختص ای استده مسئلهپدیده پیری وسایل پرنشود. 

باشد و اغلب کشورهای جهان خصوصا آمریکا با آن ایران نمی

اما این کشورها مدتهاست که برای تمدید عمر  روبرو هستند.

اندیشی پرداخته و در این زمینه ناوگان هوایی خود به چاره

 اند.های متعددی انجام دادهاقدامات و آزمایش
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 شورای از هوایی ایالات متحدهدر این راستا، نیروی 

 و تحقیق که مقدمات استنموده درخواست ملی تحقیقات

 هاآن نمودن هواپیماهای پیر عملیاتی از پشتیبانی جهت توسعه

فراهم نماید که حاصل آن فراهم نمودن گزارش کاملی است  را

منتشر نمود و  1991که شورای تحقیقات ملی آمریکا در سال 

پیماهای پیر از جمله اقدامات مدیریتی و کلیه الزامات هوا

مهندسی و نیز برنامه تعمیر و نگهداری در آن بررسی شده است 

[2.] 

،  2به همت دانشگاه علمی و مهندسی پوردو 1دکتر گرانت

های خستگی و میزان کاهش استحکام مواد در سازه

هواپیماهای پیر را طی چهار سال تلاش مورد بررسی و آزمایش 

ند و در آن به چهار موضوع اصلی بهبود آسیب، قرار داد

های مقابله با ازکارافتادگی و بینی رشد ترک، تکنیکپیش

های خرابی های تحلیل پیشرفته پرداخته و مکانیزمروش

و سایش را مورد بررسی قرار  خوردگی، ایجاد ترک خستگی

هایی ساله، توسعه روش[. هدف اصلی این پروژه چهار3دادند ]

افزایش عمر عملیاتی هواپیماها از طریق به تعویق انداختن برای 

هایی برای کارگیری روشو به دارهای ترکخرابی، تعمیر سازه

باشد. بدین منظور بندی اقدامات تعمیر و نگهداری میاولویت

هایی از قبیل آزمون کشش، آزمون رشد ترک خستگی، آزمایش

های ایی از سازهه( را بر روی قسمتS-Nعمر ) -آزمون تنش

 KC-135آلومینیومی بال و بدنه تعدادی از هواپیمای 

های بازنشسته شده انجام داده و نتایج را با مقادیر داده

آمده اند. نتایج بدستهای خام مقایسه نمودهاستاندارد و نمونه

بیانگر آن است که مدول یانگ  T6-7075در مورد آلیاژ 

های خام صد نسبت به نمونهدر 1/4های کارکرده حدود نمونه

 11/9که استحکام تنش تسلیم به میزان کاهش یافته، درصورتی

درصد نسبت به  1درصد و استحکام تنش نهایی به میزان 

های خام افزایش داشته است. در حالت کلی نتایج حاصل نمونه

دهد که با گذشت زمان، میزان استحکام ها نشان میاز آزمایش

 7xxxو  2xxxنهایی در آلیاژهای سری تسلیم و استحکام 

 ها کاهش پیدا کرده است.افزایش یافته و مدول یانگ در آن

ای منتشر کردند مقاله 2336باسوو و همکاران، در سال 

که در آن نتایج حاصل از تحقیقات تجربی خود در زمینه 

و استحکام پسماند  خواص مکانیکی، مقاومت رشد ترک

های بال و بدنه هواپیماهایی از جمله تهآلیاژهای آلومینیوم پوس

F-5E ،DC-8  وB-707 سال  38الی  8رسانی با عمر خدمت

های آنان بیانگر آن [. نتایج حاصل از آزمایش4را ارائه نمودند ]

 7178و   7075است که استحکام نهایی آلیاژهای آلومینیومی

 های جداول استانداردها و دادههای خام آننسبت به نمونه

 8طور میانگین حدود افزایش بسیار چشمگیری داشته است )به

 .[1درصد افزایش( ]

کرمانیوس و همکاران، رفتار خستگی و تحمل آسیب 

بکار رفته در هواپیما را که  T351-2024آلیاژهای آلومینیومی 

های [. آنها آزمایش6اند بررسی نمودند ]دچار خوردگی شده

های رشد ، آزمایشS-Nآوردن منحنی خستگی برای بدست

های چقرمگی شکست را انجام دادند. ترک خستگی و آزمایش

انجام  Rرشد ترک خستگی برای مقادیر مختلف نسبت تنش 

طور مشابه بر روی ها را بهها برای مقایسه، تمام آزمایششد. آن

های بدون خوردگی نیز انجام دادند. آزمایشات آنان بر نمونه

دهنده های متالوگرافی نشاند اما عکسروی خوردگی تورقی بو

ای نیز بود که ای و درون دانهوجود همزمان خوردگی حفره

ها باعث شروع رشد ترک خستگی و کاهش عمر وجود آن

بینی گونه که پیشها همانگردد. آنها میخستگی در نمونه

شده با کاهش های خوردهکردند، کاهش عمر خستگی نمونهمی

گی همراه بود و حد دوام خستگی از میزان تنش خست

175Mpa 95نشده به های خوردهدر نمونهMpa های در نمونه

ها های آنشده، تنزل پیدا کرد. نتایج حاصل از آزمایشخورده

شده نسبت به های خوردهحاکی از این است که حد دوام نمونه

درصد  43نشده در مراجع استاندارد تا های خوردهمقادیر نمونه

درصد  21اهش پیدا کرده است و چقرمگی شکست نیز تا ک

 کاهش یافته است. 

ای را بر روی سانکاران و همکاران، اثر خوردگی حفره

بررسی نمودند  و  T6-7075های آلیاژ بدون روکش نمونه

کاهش  8الی  6ها با ضریب متوجه شدند که عمر خستگی آن

طبق استاندارد  های خود راها آزمایش[. آن1پیدا کرده است ]

ASTM-G85 150هایی به طول بر روی ورقmm  و عرض

75mm  2و ضخامتmm  7075از جنس آلیاژ آلومینیوم-T6 

 نوردشده انجام دادند.

های اصلی وارده بر سازه یک وسیله پرنده فرسوده آسیب

های مختلف تحت عنوان واماندگی خستگی گسترده در بخش

ز واماندگی خستگی گسترده شوند. منظور اشناخته می 4سازه

هایی هستند که در اثر های مختلف سازه، آسیبدر بخش

های خستگی، خوردگی، ترک ناشی از خوردگی تنشی، پدیده
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اند. های مختلف یک سازه ایجاد شدهشکست و ... در قسمت

های تحقیقات مختلفی در ارتباط با تعیین عمر خستگی سازه

ه باشند، انجام پذیرفته است دگی نیز شدرفرسوده که دچار خو

که سازه هوایی فرسوده دچار خوردگی و در صورتی [. اما11-8]

های کشش ساده و های متاثر از آن نشده باشند، آزمونآسیب

کننده میزان توانند تا حد زیادی مشخصچقرمگی شکست می

 ها باشند. مقاومت سازه در برابر شکست و تعیین عمر آن

قیقات انجام شده توسط کشورهای دیگر به دلیل اینکه تح

سال  21های هواپیماهایی با عمر کمتر از تاکنون، بر روی سازه

ها بینی شده آنو در بازه زمانی پیش از اتمام عمر خدمتی پیش

انجام شده است، لذا باتوجه به اینکه سن خدمتی هواپیماهای 

ب نیاز، موجود در نهاجا بسیار بیشتر از این مقدار است و به سب

گیرند، بنابراین انجام آزمایشاتی از هنوز مورد استفاده قرار می

ها ای آناین قبیل جهت عمردهی و اطمینان از ایمنی سازه

بسیار ضروری بوده و نتایج آن طبیعتا منحصربفرد خواهد بود. 

منظور تعیین استحکام استاتیکی همین جهت، در این مقاله بهبه

ی موجود در نهاجا، پس از متالوگرافی های هوایو شکست سازه

های کشش و شکست بر یابی ریزساختاری، آزمونو مشخصه

هایی از سازه یک هواپیمای جنگی فرسوده انجام روی بخش

های حاصل از آزمون شده است. سطح مقطع شکست نمونه

یابی افت یا افزایش کشش نیز، جهت بررسی نوع شکست و علت

کروسکوپ الکترونی روبشی مورد خواص مکانیکی، توسط می

 بررسی قرار گرفته است.
با توجه به اینکه هدف در این تحقیق بررسی میزان 

های هوایی فرسوده و مقایسه با استحکام باقیمانده در سازه

های هوایی نو بوده است، لذا معیار مقادیر متناظر در سازه

موضوع  ها تعیین پارامترهایی بوده است که به اینانتخاب تست

باشند. در بین پارامترهای مختلف استحکام استاتیکی مربوط می

ها، مدول الاستیک، تنش تسلیم، تنش نهایی و چقرمگی سازه

 ای برخوردارند.شکست از اهمیت ویژه

مدول الاستیک نشانگر میزان سفتی سازه بوده و کاهش 

شود که ارتعاشات سازه افزایش یابد. تنش تسلیم و آن سبب می

هایی پارامترهایی هستند که میزان تحمل نیروی سازه را ن

کنند. کاهش در این دو پارامتر نشانه تضعیف سازه تعیین می

باشد. چقرمگی شکست نشانه میزان مقاومت سازه در برابر می

باشد. مسلم است که کاهش در این پارامتر بیانگر رشد ترک می

و کاهش عمر آن تردی و در نتیجه، رشد سریعتر ترک در سازه 

های دینامیکی نظیر باشد. البته قابل ذکر است که تستمی

های طبیعی و همچنین نرخ تعیین مدهای ارتعاشی و فرکانس

تواند خود رشد ترک از اهمیت بسزایی برخوردار است و می

ها آنموضوع یک تحقیق جداگانه باشد و در این تحقیق به 

بایست متذکر شد که میپرداخته نشده است. البته در اینجا 

درنظر نگرفتن اثرات خوردگی در برآورد وضعیت سازه فرسوده 

شده بر روی های انجامباشد. چراکه بررسینمیخیلی غیرواقعی 

وسایل پرنده فرسوده بیانگر این موضوع بوده است که پدیده 

های بیرونی بال و بدنه وسیله پرنده خوردگی عموما در بخش

با توجه به دارا بودن ها آنهای داخلی خشمشاهده شده و ب

 باشند. پوشش ضد خوردگی عموما عاری از اثرات خوردگی می

 

 هاتهیه نمونه

منظور تعیین استحکام استاتیکی و شکست در این مقاله به

های کشش و شکست های هوایی موجود در نهاجا، آزمونسازه

ی جنگی های تعدادی هواپیماهایی از سازهبر روی بخش

سازی و فرسوده انجام شده است. در این بخش به نحوه آماده

 شود.ها بر اساس استانداردهای مربوطه پرداخته میابعاد نمونه

 

 آزمون کشش

آزمون کشش بر روی پوسته پایین و بالای فلپ لبه فرار 

آلومینیوم ، ازجنس F4-Eبال یک هــواپیمــای جنگنده 

7075-T6  طورکه در همان انجام گرفت.نمونه  26به تعداد

شود، جهت انجام آزمون کشش بر اساس مشاهده می 1شکل 

هایی دمبلی شکل با سطح مقطع نمونه ASTM-E8استاندارد 

اند مستطیلی با اندازه استاندارد در مقیاس کامل تهیه شده

 1ها از دستگاه وایرکات[. همچنین جهت برش دقیق نمونه12]

 استفاده شده است.

 

 
 کشش آزمون نمونه استاندارد آماده شده جهت - 1کل ش

 

 آزمون چقرمگی شکست 

های نمونه از بخش 11آزمون چقرمگی شکست بر روی 

پوسته زیرین بال یک هواپیمای جنگنده، نزدیک به ارابه فرود، 

شده و قسمت وسط فورج T651-7075از جنس آلومینیوم 
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ن جنس و محل اتصال دو بال چپ و راست به هم از هما

 T651-7075همچنین یک شمش آلومینیومی خام از آلیاژ 

 نشده انجام شده است.فورج

مختلفی برای  هاینمونه ASTM-E399در استاندارد 

ترک تیز با ها یک پیشود دارد که در آنوج ICKآزمایش 

[. در 13استفاده از بار خستگی ایجاد گردیده است ]

استفاده  CT های مربوط به این مقاله از نمونه آزمایشیشآزما

ترین نمونه آزمایش این نمونه آزمایش که متداول شده است.

 نشان داده شده است. 2 است در شکل ICKتعیین 

حداقل ابعاد نمونه  ASTM-E399در آزمایش استاندارد 

 1جهت ارضاء شرایط کرنش مسطح آزمایش طبق روابط 

 باشد:می

 
 

 

(1) 
 

2 2 2

2.5 ;  2.5 ;    5Ic Ic Ic

ys ys ys

K K K
a B W

  

     
       

     
     

 

( داده Wبر حسب عرض نمونه ) استاندارد نمونهابعاد 

، تمامی ابعاد aو  W ،Bاند و با معلوم بودن سه کمیت شده

نمونه برای ساخت آن مشخص خواهند بود. در این مقاله 

با دو ضخامت مختلف جهت انجام آزمایش آماده  CT هاینمونه

ها (. ضخامت نمونهB=15 mmو  B=20 mmاند )شده

ای انتخاب شده است که شرایط کرنش مسطح را با توجه گونهبه

 [.11و14بطور صد درصد ارضاء نماید ] 3و شکل  1به روابط 

 

 
 CT [13]هندسه نمونه استاندارد  - 2شکل 

 
 [14] تنش شدت یبضر نیبحرا مقدار بر ضخامت اثر - 3شکل 

 

های در جهت ICKمقدار  E399-ASTM طبق استاندارد

هایی با مقطع مختلف ماده متفاوت است. بنابراین برای نمونه

(. 4اند )شکل های مرجع مشخص شدهمستطیلی شکل، جهت

های رول، اکستروژن و فورج لحاظ شده و از که در آن جهت

یک کد دو قسمتی برای مشخص نمودن جهت ترک استفاده 

ردد که قسمت اول جهت عمود بر ترک و قسمت دوم، گمی

 L-Tعنوان مثال کد کند. بهجهت رشد ترک را مشخص می

عمود بر جهت ترک و جهت رشد  Lبیانگر این است که جهت 

 قرار دارد. Tترک در جهت 

شده جهت انجام آزمون چقرمگی های آمادهیکی از نمونه

های ونهنشان داده شده است. همه نم 1شکل شکست در 

 اند.آزمایش توسط دستگاه وایرکات برش داده شده

 

 
 [13]  یشآزما نمونه هایجهت ینامگذار - 4شکل 
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  ICKشده آزمایش نمونه آماده - 5 شکل

 

 های تجربیانجام آزمایش

های کشش ساده و آزمون انجامدر این بخش مراحل 

های تعدادی هایی از سازهی بخشچقرمگی شکست که بر رو

 گردد.نهاجا انجام شده ارائه میهواپیمای جنگنده 
 

 انجام آزمون کشش ساده

انجام  6دستگاه سنتامکششی بوسیله  هاینمونهآزمون 

برای اطمینان بیشتر از کالیبره بودن دستگاه و و  شده است

م انجا 1درست بودن نتایج، چند نمونه نیز با دستگاه اینسترون

گردیده است. نحـوه استقرار نمونه و انجام تست کشش در 

دیده  6طورکه در شکل آورده شده است. همان 6شکل 

شود، برای بدست آوردن دقیق میزان جابجایی از یک می

  استفاده شده است. mm 13 8دستگاه اکستنسومتر

آمده از انجام آزمون کشش بر روی بدستهای داده

باشند که با ورت نیرو و جایجایی میصهای مختلف بهنمونه

کرنش مهندسی محاسبه و سپس با  -داشتن آنها بایستی تنش

 کرنش حقیقی را محاسبه نمود: -تنش 3و  2استفاده از روابط 

 
 

(2)  1
real E

    

 

(3)  ln 1
real

    

 6شکل کرنش حقیقی همانند  -پس از رسم نمودار، تنش

آفست در ناحیه خطی، تنش تسلیم حقیقی  %2/3تلاقی آن با و 

 بدست خواهد آمد.

ترتیب آلیاژ نمونه، عملیات ها بهدر کدگذاری نمونه

حرارتی، ضخامت نمونه بر حسب اینچ و محل آن ذکر شده 

شده در جهت عمود بر جهت رول، = ورق خام کشیدهAاست )

Bشده در جهت رول= ورق خام کشیده، Cه بالای فلپ،= پوست 

D 1= پوسته پایین فلپ( )جدول.) 

 
 نحوه استقرار نمونه و انجام آزمون کشش - 6 شکل

 

 
آوردن تنش تسلیم حقیقی با استفاده از نمودار بدست - 7شکل 

 کرنش -تنش

 
 های آزمایش کششکدگذاری نمونه – 1جدول 

 کد نمونه شماره نمونه

1 AL7075-T6-0.040-A 

2 AL7075-T6-0.063-A 

3 AL7075-T6-0.040-B 

4 AL7075-T6-0.040-C 

1 AL7075-T6-0.063-C 

6 AL7075-T6-0.040-D 

 [1مقادیر بر اساس کتب مرجع ] 1

13/0  12/0  11/0  10/0  00/0  00/0  07/0  06/0  05/0  04/0 03/0  02/0  01/0  00/0 
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ارائه شده است.  2نتایج نهایی آزمایش کشش در جدول 

آمده از چند نمونه مقادیر هر نمونه میانگینی از مقادیر بدست

 باشد.آزمایشی می

 
 نتایج حاصل از انجام آزمایش کشش - 2جدول 

شماره 

 نمونه

مدول 

 یانگ

GPa)) 

تنش 

 تسلیم

(MPa) 

تنش 

 نهایی

(MPa) 

حداکثر 

تغییر 

 طول
)%( 

سال 

 کارکرد

1 43/19 412 6/164 81/11 3 

2 3/64 113 633 9/13 3 

3 98/63 416 193 32/13 3 

4 28/13 162 611 18/9 13 

1 11/64 126 641 69/11 13 

6 46/62 139 119 82/9 13 

1 1/11 133 112 11 - 

 

 انجام آزمون چقرمگی شکست

انجام شده  9دستگاه زوییک بوسیله CTهای آزمون نمونه

نشان داده  8است. نحوه استقرار نمونه بر روی دستگاه در شکل 

هنگام انجام آزمایش در مرحله اعمال بار خستگی، شده است. 

ها بایستی تگی و تعداد سیکلعلاوه بر کنترل مقدار بار خس

بینی شده دقت شود که اندازه ترک خستگی زیادتر از حد پیش

نشود. زیرا ممکن است رشد ترک ناپایدار شده و پیش از اعمال 

همین دلیل بار کششی منجر به از دست دادن نمونه گردد. به

شود، سعی شده است که مشاهده می 8شکل گونه که در همان

لنز یک وسیله فیلمبرداری، مقدار ترک  توسط زوم کردن

 خستگی تا حد ممکن تحت نظر گرفته شود.

ابتدا   ASTM-E399استاندارد طبقبرای انجام آزمایش، 

توسط اعمال بار خستگی  ترک خستگی نیزبایستی یک پیش

رشد نماید تا W 1/3ترک خستگی باید به اندازه ی . ایجاد شود

از بین برود  ICKدر محاسبه شده کاریاثر هندسه شکاف ماشین

با احتساب مقدار رشد ترک خستگی  aهرحال اندازه ترک )به

[. شکل شکاف 16باشد( ] W11/3تا W41/3باید در محدوده 

شده و ترک تولیدشده با بارگذاری خستگی، در کاریماشین

 نشان داده شده است. 9شکل 

 
 ی شکستنحوه استقرار نمونه جهت انجام آزمون چقرمگ – 0شکل 

 

 
 [13]هندسه انواع شکاف در نمونه آزمایش  - 0شکل 

 

ابعاد هندسی نمونه که برای محاسبه  هایگیریاندازه

باشند، باید انجام گیرد. این ضریب شدت تنش مورد نیاز می

ها عبارتند از طول ترک، طول و عرض و عمق نمونه. اندازه

آزمایش و شکست گیری دقیق طول ترک نیز پس از انجام اندازه

گردد و بـرای تعیین آن، طبق استاندارد نمونـه محاسبـه مـی

E-399نشان داده شده است،  13شکل گونه که در ، همان

که طوریبایستی سه نقطه در عرض نمونه در انتهای ترک به

یک نقطه در مرکز انتهای ترک و دو نقطه دیگر در فاصله یک 

گیری شده اندازهترک ماشینکاری چهارم از لبه باشد را تا ابتدای

 [. 16کرده و میانگین آنها لحاظ شود ]
 

 
 محاسبه اندازه کلی ترک پس از شکست نمونه - 10شکل 
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ضریب شدت تنش بحرانی بدست  4سپس با استفاده از رابطه 

 خواهد آمد:

 

(4) 

2 3 4

3/2

2 0.886 4.64 13.32 14.72 5.6

1

a a a a a

W W W W Wa
f

W a

W

        
            

           
 

   
 

 

 

د که شونای طوری طراحی میاز آنجا که قطعات سازه

[، لذا 2مسیر اصلی بارگذاری، موازی جهت اصلی بافت باشد ]

ها با توجه به موقعیت آنها بر روی سازه جهات اصلی بافت نمونه

هواپیما و مسیر اصلی بارگذاری مشخص گردید. نتایج حاصل از 

آورده شده است. در  3آزمایش چقرمگی شکست در جدول 

آلیاژ نمونه، عملیات ها به ترتیب در کدگذاری نمونه 2جدول 

= Aمتر و محل آن )حـرارتی، ضـخامت نمــونه بر حسـب میلی

فورج نشده  = شمش خامmm23، Bبا ضخامت  پوسته زیر بال

= پوسته بین دو بال چپ و راست با C و mm23با ضخامت 

 (، ذکر شده است.mm11 ضخامت 
 

 .نتایج حاصل از انجام آزمایش چقرمگی شکست - 3جدول 

شماره 

 نمونه
 جهت کد نمونه

ICK 

( mMPa) 
سال 

 کارکرد

1 AL7075-T651-

20-A 
T-L 311/28 13 

2 AL7075-T651-

20-A 
L-T 16/33 13 

3 AL7075-T651-

20-B 
L-T 69/32 3 

4 AL7075-T651-

15-C 
LT-

S 
89/33 13 

مقادیر بر اساس  1

 [14]کتب مرجع 

T-L 21 3 

مقادیر بر اساس  6

 [14مرجع ]کتب 

L-T 29 3 

 

اثر فرسودگی سازه هواپیما بر میزان  بررسیمنظور به

های مورد مطالعه با استفاده از سختی آن، میکروسختی نمونه

گرمی با  13و وزنه  Karl Frank GmbH-38536دستگاه 

ز سطوح گیری شد. بدین منظور اثانیه، اندازه 13زمان توقف 

متری ها و در نقاط مختلف و به فواصل سه میلیمختلف نمونه

که پس از سه بار طوریعمل آمد بهسنجی بهسختی

عنوان شاخص ها بهسنجی از هر سطح، میانگین نتایج آنسختی

میکروسختی مقاطع مختلف نمونه درنظر گرفته شد. با توجه به 

د که مقادیر شوسنجی مشاهده مینتایج حاصل از ریزسختی

ویکرز متغیر است و تغییر معناداری  233تا  233ها در بازه آن

شود. نتایج بین سختی نمونه فرسوده و خام مشاهده نمی

 نشان داده شده است. 4سنجی در جدول سختی
 

 نگاریهای میکروساختاری و شکستبررسی

های در این بخش به ارائه نتایج حاصل از بررسی

تفاده از میکروسکوپ الکترونی روبشی ریزساختاری با اس

(SEM( و نوری )OM پرداخته شده است. شکل )نتایج  11

را که در  7075حاصل از متالوگرافی ریزساختار آلیاژ آلومینیوم 

برابر  1333شرایط محیطی پیرسخت شده است، در بزرگنمایی 

آمده از میکروسکوپ دستدهد. تصاویر ریزساختاری بهنشان می

شده در شرایط محیطی و با کارکرد ای آلیاژ پیرسختنوری بر

دهنده حضور رسوبات درشت در سال، نشان 13به مدت زمان 

زمینه آلومینیومی است. حضور چنین رسوبات درشتی در زمینه 

آلیاژ موجب ایجاد کرنش در شبکه کریستالی فاز زمینه شده و 

ترک  زنی و رشدعنوان مناطق تمرکز تنش، جوانهاز طرفی به

کند و در نتیجه موجب افت خواص مکانیکی آلیاژ عمل می

 گردد.می

 

 نتایج حاصل از ریزسنجی - 4جدول 

میکروسختی  نوع نمونه

 )ویکرز(

میکروسختی  نمونه

 )ویکرز(

 210 خام 220 خام

 220 خام 230 خام

 فرسوده 215 فرسوده
230 

 فرسوده
 فرسوده 225

200 
 فرسوده

 فرسوده 205
215 

 ودهفرس
 فرسوده 200

210 

 

نتیجه رسوب سختی بوده که  زمینهرسوبات موجود در فاز 

خود را از  13تر شده و کوهرنسیبا گذشت زمان به تدریج درشت

توانند به شوند. در نتیجه میدست داده و از فاز زمینه جدا می

زنی و عنوان مناطق تمرکز تنش و مناطقی که مستعد جوانه

 ز خستگی هستند، عمل کنند. های ناشی ارشد ترک
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شده در شرایط پیرسخت 7075ریزساختار آلیاژ آلومینیوم - 11شکل 

 محیط با استفاده از میکروسکوپ نوری
 

البته لازم به توضیح است، وجود این رسوبات استحکام تسلیم را 

افزایش خواهد داد ولی در عوض، چقرمگی آلیاژ را به حد 

 دهد.گیری کاهش میچشم

های میکروسکوپیک توسط میکروسکوپ الکترونی سیبرر

های خام و فرسوده روبشی بر روی سطح مقطع شکست نمونه

انجام شده و نتایج حاصل از آنالیز سطح مقطع شکست در 

مربوط  12در شکل  2و  1آورده شده است. تصاویر  12شکل 

 12در شکل  4و  3های خام و تصاویر به سطح مقطع نمونه

باشد. با مقایسه شده طبیعی میهای پیرسختنمونهمربوط به 

شود های خام و کارشده مشاهده میسطح مقطع شکست نمونه

دلیل حضور رسوبات در زمینه فاز مادر، که موجب ایجاد که به

ها و در نتیجه های تنشی داخلی، قفل شدن نابجاییمیدان

 های کارشده برشوند، شکست در نمونهافزایش استحکام می

 صورت ترد رخ داده است. های خام بهخلاف نمونه

 

 
های خام و شکست نگاری سطح مقطع شکست نمونه -12شکل 

 فرسوده

، 3تا  1شده در جداول همچنین باتوجه به نتایج آورده

های کارشده گردد استحکام تسلیم نمونهملاحظه می

شده در شرایط محیط( افزایش و چقرمگی شکست )پیرسخت

های خام ایجاد حفرات اهش یافته است. ولی در نمونهها کآن

عمیق و ساختار خشن بیانگر وقوع کرنش بالا و نتیجتاً شکست 

دلیل خام بودن نمونه و عدم ها است. این امر بهنرم در نمونه

 باشد. اعمال هرگونه عملیات استحکام بخشی می

 

 نتایج

ای خام هآمده از میانگین نمونهاز مقایسه مقادیر بدست

های کتب با داده 1شده در جدول های آزمایش آوردهداده

های مورد استفاده شود که مدول یانگ آلیاژمرجع مشاهده می

 باشد.در نهاجا کمتر از مقادیر استاندارد می

 های نمونهA  وB  دقیقا از یک جنس هستند و از یک قطعه

به اند و فقط از لحاظ جهت برش نسبت ورق بریده شده

دیده  2گونه که در جدول جهت رول متفاوت هستند. همان

ها آنشود در یک ضخامت مساوی خواص کششی می

متفاوت است. در نتیجه مقدار برخی از خواص در جهت 

گونه که ملاحظه باشد. همانرول بیش از جهت مخالف می

شود مقادیر مدول یانگ، استحکام کششی و تغییر طول می

جهت رول بیشتر از جهت عمود بر جهت  در جهت موازی با

دهنده میزان ناهمسانگردی آلیاژ باشد. این امر نشانرول می

 باشد.می T6-7075آلومینیوم 

 های ورق فرسوده با مقادیر از مقایسه مدول یانگ نمونه

شود این مقدار در اثر مرور زمان و کتب مرجع مشاهده می

کاهش در پوسته کارکرد دچار کاهش شده است. این میزان 

و در پوسته  %2اینج در حدود  343/3بالای فلپ با ضخامت 

باشد. می %13اینچ در حدود  363/3بالای فلپ  با ضخامت 

اینج  343/3این تغییرات در پوسته پایین فلپ با ضخامت 

 باشد.می %13در حدود 

 های ورق فرسوده با مقادیر از مقایسه تنش تسلیم نمونه

شود این مقدار در اثر مرور زمان و می کتب مرجع مشاهده

کارکرد دچار افزایش شده است. این میزان افزایش در 

 % 1/13اینج در حدود  343/3پوسته بالای فلپ با ضخامت 

اینچ در حدود  3633/3و در پوسته بالای فلپ  با ضخامت 

باشد. این تغییرات در پوسته پایین فلپ با ضخامت می 4%

 باشد.می % 3/1د اینج در حدو 343/3
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 های ورق فرسوده با مقادیر از مقایسه تنش نهایی نمونه

شود این مقدار در اثر مرور زمان و کتب مرجع مشاهده می

کارکرد دچار افزایش شده است. این میزان افزایش در 

 % 1/11اینج در حدود  343/3پوسته بالای فلپ با ضخامت 

ینچ در حدود ا 363/3و در پوسته بالای فلپ با ضخامت 

باشد. این تغییرات در پوسته پایین فلپ با می % 8/13

 باشد.می % 3/1اینج در حدود  343/3ضخامت 

  مقایسه میزان کرنش نهایی با مقادیر کتب مرجع تغییرات

 دهد.معناداری ارایه نمی

 شود مقدار استحکام تسلیم و گونه که مشاهده میهمان

همانند نتایج بدست آمده نهایی تمامی آلیاژهای کارکرده، 

[( در این زمینه، در 4و3های دیگر )]های کشوراز آزمایش

مقایسه با مقادیر استحکام نهایی ذکرشده در منابع 

دلیل [ افزایش پیدا کرده است. این افزایش به1استاندارد ]

باشد سختی این گروه از آلیاژهای آلومینیوم میرسوب

[11.] 

  چقرمگیمقدار  ،گرددمیشاهده م 3جدول همانگونه که در 

فرسوده  7075 آلیاژ( حرانیبشدت تنش  ضریبشکست )

نسبت به نمونه  mMPa 13/2به مقدار T-L در جهت

است  حالیدر اینکرده است.  پیداشده کاهش  آزمایشخام 

 T6-7075 آلومینیومخام از شمش  یهاکه نمونه

کارکرده، طبق مرجع  هاینمونه کهحالی درنشده بوده، فورج

 .باشدمیشده فورج T6-7075 آلومینیوم[ از جنس 18]

 خام ملاحظه  هایکارکرده با نمونه هاینمونه مقایسه با

نشده است، با نمونه خام فورج اینکه رغمعلیکه  گرددمی

رده از شکست ماده کارک چقرمگیوجود باز هم مقدار  این

[ 19از آنجا که بر اساس مرجع ] ماده خام کمتر است.

 چقرمگی افزایشباعث  آلومینیوم آلیاژهای فورجینگ

نمود که بینی توان پیشبنابراین می شدمی هاآنشکست 

با  مقایسهشکست نمونه کارکرده در  چقرمگیمقدار کاهش 

 باشد. نیزمقدار  ایناز  بیشتر حتیشده نمونه خام فورج

 هایشکست نمونه چقرمگی دارمق C  دو بال(  بین)پوسته

شده است که مقدار آن در  گیریاندازه LT-Sدر جهت 

آمده بدست میانگین. لذا از مقدار باشدنمیمراجع موجود 

را استنباط کرد که  این نتیجه توانمی مقاله اینآن در 

برابر مقدار  LT-S شکست در جهت چقرمگیمقدار 

 T-Lو جهت  L-Tار آن در جهت مقد بین میانگین

 .باشدمی

بنابراین، نتایج حاصل از آزمایشات کشش بیانگر آن است 

که با وجود کاهش چشمگیر مدول یانگ، میزان استحکام 

بر روی  T6-7075تسلیم و نهایی آلیاژ پرکاربرد آلومینیوم 

هواپیما، در اثر زمان کارکرد بسیار بیشتر از عمر خدمتی 

نه تنها کاهش نیافته بلکه دچار افزایش شده، بینیپیش

چشمگیری نیز شده است و این مورد از خصوصیات ویژه این 

باشد. اما نوع آلیاژ به دلیل تشکیل رسوب سختی در آن می

براساس نتایج حاصل از آزمون چقرمگی شکست، کاهش مقادیر 

چقرمگی شکست موجب شکست ترد در این زمینه خواهد شد. 

ها ترک حتی در مقیاس بسیار کوچک، در سازه بنابراین، وجود

های اصلی خطرناک بوده و غیر قابل چشم بخصوص تیرک

شود که فواصل باشد. در نتیجه پیشنهاد میپوشی می

تر های غیرمخرب در این نواحی بیشتر و محتاطانهبازرسی

گیرد. باتوجه به کاهش چقرمگی شکست در سازه صورت

ها، زنی یک ترک خستگی در نوع سازهفرسوده، در صورت جوانه

این ترک زودتر از سازه نو رشد خواهد نمود. به عبارت دیگر 

باشد. کاهش در چقرمگی شکست بیانگر کاهش عمر سازه می

البته کاهش مدول الاستیک نیز سبب افزایش ارتعاشات سازه 

شده و همین امر در کنار کاهش تنش تسلیم سازه فرسوده 

 کند.های خستگی را تسهیل میایجاد و رشد ترک
 سنجی نشان داد که تغییر نتایج حاصل از ریزسختی

معناداری بین سختی نمونه فرسوده و خام مشاهده 

 شود.نمی

 شده توسط میکروسکوپ نوری و نتایج تصاویر گرفته

های فرسوده، الکترونی روبشی موید این امر است که نمونه

میکروسکوپی، گویای افزایش اند بطوریکه تصاویر فراپیر شده

 شدید سایز رسوبات و توزیع غیر یکنواخت آنهاست.

 سختی بوده که با رسوبات موجود در فاز زمینه نتیجه رسوب

تر شده و کوهرنسی خود را از تدریج درشتگذشت زمان به

توانند شوند. در نتیجه میدست داده و از فاز زمینه جدا می

زنی مناطقی که مستعد جوانه عنوان مناطق تمرکز تنش وبه

 های ناشی از خستگی هستند، عمل کنند.و رشد ترک

 های خام و کارشده با مقایسه سطح مقطع شکست نمونه

دلیل حضور رسوبات در زمینه فاز شود که بهمشاهده می

شدن های تنشی داخلی، قفلمادر، که موجب ایجاد میدان
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شوند، شکست میها و در نتیجه افزایش استحکام نابجایی

صورت ترد های خام بههای کارشده بر خلاف نمونهدر نمونه

های خام ایجاد حفرات عمیق و رخ داده است. ولی در نمونه

ساختار خشن بیانگر وقوع کرنش بالا و نتیجتاً شکست نرم 

دلیل خام بودن نمونه و عدم ها است. این امر بهدر نمونه

 باشد. خشی میاعمال هرگونه عملیات استحکام ب
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Fracture toughness 3 
Widespread Fatigue Damage (WFD) 4 
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