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Аннотация. Рассмотрены упрощенные расчетные модели, применяемые для оценки остаточной прочности 
композитных пластин с ударным повреждением. Отмечены их основные преимущества и недостатки, а 
также границы применимости. Предложена модель изменения деградации упругих свойств композит-
ного материала в области повреждения. С помощью этой модели выполнены расчеты концентрации 
напряжений вокруг дефекта с исходными данными, приведенными в литературе. Рассмотрен вариант 
использования эмпирической зависимости для определения степени деградации свойств на основе 
данных о размерах повреждения.
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Abstract
The low-velocity impact damages signifi cantly aff ect the residual strength with carbon fi ber and epoxy matrix 
composite parts. The impact results in various defects such as fi bers disruption, matrix cracking, delamination etc. 
Visual detection of such damage herewith is hampered. Thus, the “damage-tolerant design” concept has become 
widespread.
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Simplifi ed models are employed to determine the residual strength of the composite structural elements in 
the presence of defects at early design stages. The presented article examines various versions of these models, 
highlighting their basic pros and contras. Based on the literature review, some comments on the eff ectiveness and 
scope of application of simplifi ed models are made. The error of such models is 10-20% on average. It is noted that 
empirical formulas are used to reduce the required number of experimental data.
The authors proposed a model of a composite material properties degradation in the impact damage area. The 
stiff ness degradation is being set by the reducing coeffi  cients, changing in the defect zone by the predetermined law. 
A polynomial of a given degree is adopted as a function of the change of degradation coeffi  cients. Thus, the damage 
model depends on the two parameters, which are minimum reducing coeffi  cient and the degree of the polynomial.
The stress concentration computations at the defect zone boundary were performed with the fi nite element method. 
The damage was modeled by a zone with reduced stiff ness. The article presents the graphs of the stress concentration 
dependence at various parameters of the properties degradation model. An algorithm for these parameters selecting 
based on the available experimental data is proposed.
To reduce the number of tests, an empirical model for the properties degradation grade determining inside the 
damaged zone is proposed. The dependence of the degradation coeffi  cient on the relative defect area is well 
described by an exponential function. The empirical dependence parameters were determined with the Matlab 
Curve Fitting Toolbox. It is demonstrated that the coeffi  cient in the empirical function can be set equal to the 
degree of the polynomial in the property degradation model as a fi rst approximation. The error of the degradation 
coeffi  cient determining herewith will be less than 20%.
Keywords: residual strength of composite plates, low-velocity impact damages, stress concentration in the 
defects zone
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Введение
Низкоскоростные ударные воздействия, как 

правило, значительно снижают остаточную проч-
ность деталей, выполненных из полимерных ком-
позитных материалов (ПКМ). Это особенно важно 
для силовых элементов планера самолета, в которых 
нередко применяются ПКМ с высокомодульными 
углеродными волокнами и относительно хрупкой 
эпоксидной матрицей. Прочность таких высоко-
нагруженных элементов авиационных конструкций
в значительной степени зависит от наличия в них 
повреждений и технологических дефектов. Пробле-
ма заключается не только в снижении прочностных 
свойств деталей, но и в сложности обнаружения 
дефектов для своевременного их ремонта. В связи с 
этим в авиационной технике популярность приоб-
рела концепция “Damage tolerant design”. Согласно 

этой концепции, влияние дефектов, которые не 
могут быть надежно обнаружены, следует заранее 
учитывать на этапе проектирования конструкции 
из ПКМ.
Наиболее опасным видом нагружения пластин 

из ПКМ при наличии подобных дефектов является 
сжатие в плоскости. Помимо концентрации напря-
жений, происходит локальная потеря устойчивости 
отслоившихся участков. Данный процесс может 
сопровождаться ростом расслоения, что приведет
к увеличению размеров поврежденной зоны. Также 
в области повреждения может возникать сдвиго-
вая форма потери устойчивости волокон “kink”.
В отличие от случая нагружения растяжением, при 
котором жесткость слоя вдоль неразрушенных во-
локон практически не меняется, при сжатии жест-
кость может существенно уменьшиться.
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Процесс разрушения ПКМ под действием 
сжимающей нагрузки после ударного воздействия 
является крайне сложным и многофакторным. Ре-
зультаты испытаний образцов могут иметь большой 
разброс значений в силу неоднородности структуры 
ПКМ, наличия неучтенных начальных дефектов, 
остаточных напряжений, влияния механической 
обработки и других факторов. Большое число 
публикаций посвящено экспериментальному ис-
следованию остаточной прочности различных эле-
ментов конструкции из композитных материалов, 
например [1–4] и др.
Численное моделирование процесса разруше-

ния деталей из ПКМ –весьма сложная задача. На 
основе метода конечных элементов (МКЭ) раз-
работаны подробные модели, способные давать 
результаты, в ряде случаев близкие к эксперимен-
тальным [5–7]. Поскольку далеко не все реальные 
механизмы разрушения возможно учесть напрямую,
в расчете они представлены некоторыми моделями 
разрушения и деградации свойств. Основным не-
достатком таких подробных конечно-элементных 
моделей являются высокие вычислительные затраты. 
Расчеты даже на многопроцессорных ЭВМ могут ока-
заться весьма продолжительными. Это ограничивает 
применение подобных моделей при расчетах слож-
ных, габаритных элементов конструкции. Различные 
модели, основанные на МКЭ, с менее подробной 
моделью дефекта используются для снижения вы-
числительных затрат, например как это описано в [8].
Для быстрой расчетной оценки влияния по-

вреждения на остаточную прочность деталей из 
ПКМ применяются упрощенные модели. В данной 
работе рассмотрены различные подходы к упро-
щенному моделированию дефектов, отмечены их 
преимущества и недостатки. Предложена модель 
деградации свойств в области дефекта для про-
ведения быстрых оценочных расчетов. С целью 
уменьшения требуемого числа экспериментальных 
данных, предложена эмпирическая зависимость па-
раметров модели дефекта от приведенной площади 
поврежденного участка.

Обзор упрощенных моделей расчета прочности 
ПКМ с повреждением
Существуют различные подходы к моделирова-

нию области дефекта, появившегося в результате 
низкоскоростного ударного воздействия. Один из 
подходов предполагает замену реального повреж-
дения эквивалентным сквозным отверстием. В 
результате такой замены вблизи зоны повреждения 
возникает концентрация напряжений, которая при-
водит к снижению остаточной прочности. В основ-
ном, напряжения определяют не на самой кромке 
отверстия, а на некотором характерном расстоянии 

от нее. Так, в соответствии с критерием Нуизмера 
[9] для каждого материала и варианта укладки слоев 
существует свой характеристический размер, кото-
рый определяется на основе имеющихся экспери-
ментальных данных. При анализе прочности могут 
применяться и различные интегральные критерии 
разрушения, например как это сделано в [10].
В ряде статей [11–13] предложен другой подход 

к определению характеристического расстояния. 
Предполагается, что основным механизмом раз-
рушения композитной пластины с дефектом под 
действием сжимающей нагрузки является потеря 
устойчивости волокон в области концентрации 
напряжений. Потеря устойчивости армирующих 
волокон происходит на участке, на котором сред-
ние напряжения достигают предельных значений. 
Такой подход позволяет в некоторой степени фи-
зически обосновать выбор характеристического 
расстояния и для ряда случаев дает вполне удов-
летворительные результаты [12].
Другой метод расчета остаточной прочности 

пластин из ПКМ с повреждением заключается в 
использовании коэффициента деградации жест-
костных свойств в заданной области [14–16]. Во-
круг дефектной зоны возникает концентрация 
напряжений, которая зависит от степени снижения 
жесткости. Для расчета напряженно-деформиро-
ванного состояния (НДС) применяют метод ком-
плексной переменной, МКЭ и другие численные 
методы [17]. Редуцированный модуль упругости 
Eред квазиизотропного материала в зоне ударного 
повреждения определяется по формуле

                                       ðåäE dE ,  (1)
где d – редукционный коэффициент снижения 
жесткости, принимает значения в пределах 0 … 1; 
E – модуль упругости квазиизотропного материала.
Основной проблемой при использовании дан-

ной упрощенной модели является определение 
степени деградации свойств материала и ее изме-
нение внутри области повреждения. В самом про-
стом случае задается постоянный для всей области 
редукционный коэффициент. В [18] предложены 
варианты с линейным изменением жесткости и ва-
риант с выделением трех участков в эллиптической 
области, внутри каждого из которых коэффициент 
редуцирования остается постоянным.
Существуют различные методы эксперимен-

тального определения остаточной жесткости в об-
ласти повреждения. В [19] приведен метод оценки 
остаточной жесткости в зоне повреждения после 
удара с помощью ультразвукового контроля. В 
публикациях [20, 21] рассмотрен обратный метод 
определения локальной остаточной жесткости. На 
основании данных о деформациях композитной 
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пластины в эксперименте подбирают жесткости для 
различных участков конечно-элементной модели. 
Такой подход показывает хорошие результаты для 
случая растяжения. При сжатии перед началом 
разрушения может происходить локальная потеря 
устойчивости отслоений. При этом измерить де-
формации для внутренних слоев не представляется 
возможным.
Степень деградации свойств в процессе нагруже-

ния не остается постоянной, и ее изменение имеет 
нелинейный характер. В [22] на основании обрат-
ного метода получены распределения жесткостей в 
области повреждения для различных уровней на-
гружения. Также предложена модель, при которой 
коэффициент деградации определяется потерей 
устойчивости отслоений. При использовании 
данного метода требуется информация о глубине, 
форме и размерах каждого отдельного расслоения, 
что точно определить не всегда возможно.
В работе [23] предложен вариант моделирования 

ослабленной ударным повреждением зоны вклю-
чением с нелинейными характеристиками. Нели-
нейная зависимость напряжений от деформаций 
получена на основе детализированной конечно-
элементной модели. Таким образом, одновременно 
учитываются физическая нелинейность материала, 
связанная с повреждением внутри слоев, и геоме-
трическая нелинейность, связанная с выпучива-
нием отслоившихся участков. Полученные упругие 
характеристики являются усредненными и не учи-
тывают ортотропию свойств ПКМ. При сравнении 
с экспериментом [23] наблюдается значительное 
расхождение на финальных этапах деформирова-
ния, что свидетельствует о необходимости доработ-
ки и усовершенствования предложенной модели.
Упрощенная модель ударного повреждения 

представлена в [24]. Область дефекта задается вклю-
чением различной формы, которая выбирается по 
результатам ультразвукового сканирования места 
удара. Снижение жесткостных характеристик за-
дается не напрямую уменьшением модуля упруго-
сти, а через изменение толщин слоев. В модели не 
учитывается изменение жесткости внутри области 
повреждения и не проанализировано влияния раз-
личных форм дефекта на остаточную прочность 
композитной пластины.
Все рассмотренные выше подходы к упрощен-

ному моделированию дефектов в ПКМ обладают 
своими преимуществами и недостатками, учи-
тывают одни факторы и пренебрегают другими, 
влияющими на процесс разрушения материала. 
Отметим некоторые важные моменты, связанные с 
описанными методами расчета. Общим значимым 
преимуществом всех упрощенных моделей является 
возможность быстрого анализа прочности детали 

из ПКМ с ударным повреждением. Однако они все 
требуют знания некоторых эмпирических параме-
тров – характеристического расстояния или степени 
деградации упругих свойств. Для новых материалов 
и вариантов схемы расположения слоев данные па-
раметры должны заново определяться на основе экс-
периментальных данных. Отметим, что и подробные 
конечно-элементные модели требуют валидации, так 
как получаемые результаты могут сильно отличаться 
от результатов испытаний образцов.
С целью сокращение необходимого числа 

экспериментальных данных могут применяться 
различные эмпирические зависимости. Так, на-
пример, в [25] предложена эмпирическая формула 
для определение характеристического расстояния 
по критерию Нуизмера. Введена поправка, учиты-
вающая ортотропию свойств ПКМ. Это позволило 
снизить погрешность расчета с 27 до 10% [25].
В среднем погрешность расчетов по упрощен-

ным моделям составляет порядка 10–20% [18].
С учетом имеющегося разброса экспериментальных 
данных такие результаты являются удовлетвори-
тельными для инженерных расчетов.

Расчет остаточной прочности по упрощенной модели
В данной работе выбран подход к модели-

рованию дефектной зоны в пластине из ПКМ 
с помощью участка с уменьшенными упругими 
характеристиками. Расчет плосконапряженного 
состояния ортотропной прямоугольной пластины 
с дефектом выполнен с помощью метода конечных 
элементов. Для моделирования композитного об-
разца использованы четырехузловые конечные эле-
менты с двумя степенями свободы в каждом узле. 
Построение сетки и вычисление матриц жесткости 
выполняются с помощью функций, реализованных 
на языке Matlab. На пластину действует равномер-
но распределенная нагрузка, приложенная к двум 
противоположным коротким граням пластины. 
Граничные условия заданы на длинных сторонах 
для моделирования влияния направляющих, пре-
пятствующих выпучиванию, часто применяемых
в экспериментах.
Зона повреждения моделируется снижением 

жесткости элементов, попавших внутрь заданной 
области. Данная область в общем случае может 
иметь любую форму, однако для простоты она 
обычно задается в виде круга или эллипса. По ряду 
причин конкретные очертания дефекта трудно 
определить на основе экспериментальных данных, 
так как они могут достаточно сильно различаться 
от образца к образцу. В связи с этим нет необхо-
димости детально описывать геометрию дефекта. 
Для обеспечения достаточной точности расчета при 
небольших вычислительных затратах выполнено 
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сгущение сетки конечных элементов в зоне вокруг 
повреждения (рис. 1). Элементы внутри области 
дефекта выделены голубым цветом.

Рис. 1. Расчетная сетка для модели пластины
              с дефектом

Снижение жесткости поврежденных элементов 
отображают редукционные коэффициенты. Мо-
дули упругости ортотропных слоев в зоне дефекта 
могут быть заданы следующим образом:

                                  
11p 11p 11

22p 22p 22

12p 12p 12,

;

;

E d E

E d E

G d G






 (2)

где E11, E22, G12 – продольный, поперечный модули 
упругости и модуль сдвига неповрежденного мате-
риала соответственно; d11p, d22p, d12p – редукционные 
коэффициенты, принимающие значения в пределах 
от 0 до 1.
Коэффициент d11p характеризует потерю не-

сущей способности волокнами, а коэффициенты 
d22p и d12p связаны с разрушением матрицы. Для 
рассмотренных расчетных случаев изменение ко-
эффициентов d22p,и d12p мало влияет на концентра-
цию напряжений вокруг области дефекта, так как 
основную часть нагрузки несут слои с ориентацией 
0 в направлении волокон. Все коэффициенты 
принимаются одинаковыми и равными заданному 
значению деградации свойств d. При других ха-
рактеристиках материалов и условиях нагружения 
следует анализировать влияние различия коэффи-
циентов деградации свойств, поскольку изменение 
характеристик ортотропии слоев может повлиять 
на уровень концентрации напряжений.
Изменение коэффициента деградации внутри 

области повреждения от середины до края задается 
в виде степенной функции:

                          min min1 ,pNd d x d    (3)

где dmin – минимальный коэффициент деградации 
свойств, который достигается в середине повреж-
дения; Np – степень полинома; x – относительное 
расстояние от центра дефекта до его края.
При Np = 1 получаем линейное изменение жест-

кости внутри области дефекта. При этом параметр 
dmin определяет минимальный коэффициент де-
градации, который достигается в середине зоны 
дефекта. Изменение коэффициентов деградации 
для различных степеней полинома представлены 
на рис. 2. По горизонтальной оси отложено отно-
сительное расстояние от середины пластины до ее 
края, а по вертикальной – значение коэффициента 
деградации. Размер области дефекта составляет 30% 
от ширины образца (пластины).  Минимальный 
коэффициент деградации принят dmin = 0,2.

Рис. 2. Модель изменения коэффициента деградации
              упругих свойств

Предельным случаем дефекта является сквозное 
отверстие, которое может быть смоделировано 
постоянной степенью деградации свойств внутри 
области при dmin = 0. В этом случае концентрация 
напряжений будет достигать максимального значе-
ния при заданной геометрии повреждения.
Остаточная прочность пластины с дефектом 

оценивается по концентрации напряжений на 
границе зоны повреждения. При проведении экс-
перимента по сжатию пластины, выполненной из 
углепластика с эпоксидным связующим, сложно 
проследить процесс развития ударного повреж-
дения с ростом нагрузки. Разрушение происходит 
практически мгновенно, и увидеть рост дефекта 
можно только с помощью высокоскоростных камер. 
В связи с этим в качестве критерия разрушения мо-
жет быть принято достижение уровня предельных 
напряжений на границе ударного повреждения.
В рассмотренных расчетных случаях (сжатие 

пластины) критерий разрушения достигался
в первую очередь в слоях с ориентацией 0. Поэтому 
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концентрация напряжений определялась именно 
для этих слоев. Наименьший коэффициент запаса 
прочности по критерию Хашина [26] достигался в 
направлении волокон. При потере несущей способ-
ности слоев с укладкой 0, как правило, разрушение 
не останавливается и распространяется на всю 
ширину образца, затрагивая все слои.
Коэффициент концентрации напряжений вы-

числялся по следующей формуле:

                                   
max

max

,i d

i
K




  (4)

где σmax i d – максимальные напряжения в задан-
ном слое в направлении i при наличии дефекта;
σmax i – максимальные напряжения в заданном 
слое пластины без повреждения. Индекс i = 1, 2, 3 
соответствует направлению, в котором действуют 
напряжения: 1 – продольное, 2 – поперечное, 3 – 
соответствует сдвигу.
Типовой вид зависимости концентрации на-

пряжений от величины деградации свойств при 
заданной модели дефекта представлен на рис. 3. 
По вертикальной оси отложены значения концен-
трации напряжений Kσ, по горизонтальной – ко-
эффициент деградации свойств dmin. Как видно, с 
ростом степени полинома Np в модели деградации 
свойств концентрация напряжений увеличивается.
По данной модели проведен ряд расчетов для 

примеров из литературы. В [5] приведены результа-
ты экспериментальных и расчетных исследований 
композитных пластин с размерами 100 × 150 мм 
при наличии ударных повреждений с энергией 
удара 10, 17 и 25 Дж. Рассмотрены два варианта 
укладки слоев: пример № 1 – [0/90/45/90/0/
45/90/±45/90/±45/0/90/±45/90/0]T, пример
№ 2 – [0/90/02/±45/03/45/03/ ±45/02/90/0]T. 
Исходные данные о характеристиках материала 
слоев представлены в [5].

Рис. 3. Концентрация напряжений при различных
              моделях деградации свойств

В качестве примера № 3 приняты исходные 
данные и результаты эксперимента из работы [7]. 
Пластина имеет размеры 254 × 305 мм, выполнена 
из композитного материала IM7/977-3 с укладкой 
слоев [0/45/90/–45]4s. Представлены результаты 
испытаний на сжатие с поддерживающими пла-
стинами, предназначенными для предотвращения 
потери устойчивости образца. Испытания прово-
дились при наличии ударных повреждений с энер-
гией удара 30 и 75 Дж. Характеристики монослоя 
приведены в [7].
Коэффициент концентрации определялся от-

ношением разрушающей нагрузки образца без 
повреждения к разрушающей нагрузке образца
с повреждением. Коэффициент деградации свойств 
для заданной степени полинома Np выбирался так, 
чтобы концентрация напряжений в расчетной 
модели соответствовала коэффициенту концентра-
ции, полученному на основе экспериментальных 
данных. Так как модель дефекта имеет два пара-
метра, один и тот же коэффициент концентрации 
напряжений может быть получен при различных 
их сочетаниях.
Для определения параметров модели деградации 

свойств в области дефекта предложен следующий 
алгоритм. На основе экспериментальных данных 
определяются наименьшая остаточная прочность 
и соответствующие размеры повреждения. Далее 
подбирается степень полинома Np так, чтобы кон-
центрация напряжений была близка к результатам 
испытаний, при этом значение dmin должно быть 
наименьшим. Промежуточные значения деграда-
ции свойств также могут быть получены сравнени-
ем с имеющимися экспериментальными данными. 
Результаты моделирования приведены в табл. 1.

Таблица 1. Результаты расчета по предложенной
                     упрощенной модели

Параметр Пример №1 Пример №2 Пример
№3

E, Дж 10 17 25 10 17 25 30 75

Np 5 4 3

Kσ 1,48 1,75 1,95 1,33 1,53 1,67 1,23 1,41

dmin 0,28 0,08 0,02 0,35 0,18 0,05 0,4 0,1

С целью сокращения требуемого числа экспе-
риментальных данных необходимо иметь возмож-
ность оценить искомую степень деградации свойств 
в модели по другим известным параметрам дефекта. 
Для интерполяции значений коэффициентов де-
градации предложена эмпирическая зависимость 
данного коэффициента от приведенной площади 
дефекта Sпр. Площадь дефекта, соответствующая 
наибольшему снижению несущей способности, 
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принимается единичной, остальные значения пло-
щадей приводятся к данной величине:

                                    ïð
max

,jS
S

S
  (5)

где Smax – наибольшая площадь дефекта, соответ-
ствующая случаю наибольшего снижения несущей 
способности; Sj – площадь дефекта для рассматри-
ваемого случая ударного повреждения j.
На рис. 4 представлены графики зависимости ми-

нимального коэффициента деградации свойств dmin 
при заданном Np от приведенной площади дефекта.

Рис. 4. Зависимость коэффициента деградации свойств
              от приведенной площади дефекта

Для определения зависимости между степенью 
деградации свойств и приведенной площадью 
повреждения построены регрессионные кривые 
с помощью инструментов curve fitting в Matlab.
В качестве функции выбрана экспонента:

                                   ïð
min ,bSd ae  (6)

где a и b – неизвестные коэффициенты, определя-
емые путем минимизации среднеквадратичного 
отклонения исходных данных от аналитических 
значений функции.
Значения коэффициентов для рассмотренных 

примеров приведены в табл. 2. В последнем столб-
це записаны значения коэффициента детерми-
нации R2 для полученных зависимостей. Данный 
коэффициент показывает, насколько хорошо 
значения a и b соответствуют заданной модели. 
Как видно из табл. 2, экспоненциальная функ-
ция удовлетворительно описывает зависимость 

Таблица 2. Коэффициенты регрессионной зависимости

Пример № a b R2

1 1,000 –5,368 0,9994

2 0,998 –3,177 0,9994

3 0,995 –2,288 0,9917

между коэффициентом деградации и приведенной 
площадью дефекта. При этом коэффициент a 
для рассмотренных вариантов близок к единице. 
Подстановка a = 1 позволяет получить уравнение, 
зависящее только от параметра b.
Округлив значения коэффициента b, получим 

простую эмпирическую формулу с целочислен-
ными коэффициентами, при этом погрешность 
результатов увеличится незначительно. Для 
примера № 1 параметр в полученной эмпириче-
ской формуле совпадает со степенью полинома 
для предложенной модели деградации свойств
b = Np = 5. В двух других рассмотренных при-
мерах коэффициент b меньше степени полинома 
на единицу: пример № 2 – b = 3, Np = 4; пример
№ 3 – b = 2, Np = 3.
На рис. 5–7 представлены графики зависимости 

концентрации напряжений Kσ от минимального 
коэффициента деградации dmin. Приведены ре-
зультаты, полученные на основе предложенной 
упрощенной модели дефекта, и значения, опреде-
ленные по эмпирической формуле, при различных 
значениях параметра b.
Для примеров № 2 и № 3 построены графики при 

значении параметра b = Np, в этих случаях макси-
мальная погрешность определения концентрации 

Рис. 5. Зависимость коэффициента концентрации 
              напряжений от степени деградации свойств
              в модели дефекта, пример № 1

Рис. 6. Зависимость коэффициента концентрации 
              напряжений от степени деградации свойств
              в модели дефекта, пример № 2
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Рис. 7. Зависимость коэффициента концентрации 
              напряжений от степени деградации свойств
              в модели дефекта, пример № 3

напряжений не превышает 20%. Таким образом, в 
первом приближении для эмпирической формулы 
(6) параметр b может задаваться равным степени 
полинома упрощенной модели дефекта. Для уточ-
нения коэффициентов и определения более точных 
эмпирических зависимостей необходимо прово-
дить обширные параметрические исследования на 
большем объеме экспериментальных данных.

Выводы
Рассмотрены упрощенные расчетные модели 

для оценки остаточной прочности композитных 
пластин при наличии ударных повреждений. От-
мечены их основные преимущества и недостатки. 
Предложена модель деградации упругих свойств в 
области ударного повреждения. Проведены чис-
ленные расчеты и подбор параметров модели на 
основе экспериментальных данных. Показано, 
что рассмотренная эмпирическая зависимость ко-
эффициента деградации свойств от приведенного 
размера дефекта позволяет уменьшить требуемый 
объем экспериментальных данных. Для уточнения 
ее параметров необходима статистическая обра-
ботка большего количества экспериментальных 
результатов.
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