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ｔｉｏｎ　ｗｅｒｅ　ｔｅｓｔｅｄ　ｓｅｐａｒａｔｅｌｙ　ｉｎ　ａｃｃｏｒｄａｎｃｅ　ｗｉｔｈ
ＡＳＴＭ　Ｓｔａｎｄａｒｄ　Ｄ６６４１．
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ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｐｅｃｉｍｅｎｓ

２　Ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ｍｏｄｅｌｉｎｇ
Ｔｈｅ　ｆｕｌｌ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｐｅｃｉｍｅｎｓ　ｗａｓ　ｅｍ－

ｐｌｏｙｅｄ　ａｎｄ　ａｎａｌｙｚｅｄ　ｕｓｉｎｇ　ＡＢＡＱＵＳ　６．８ｓｏｆｔ－
ｗａｒｅ．Ａｓ　ｉｌｌｕｓｔｒａｔｅｄ　ｉｎ　Ｆｉｇ．２，Ｓ４ａｎｄ　Ｓ３ｓｈｅｌｌ
ｅｌｅｍｅｎｔｓ　ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ　ｏｒｄｅｒ　ｓｈｅａｒ　ｄｅｆｏｒｍａ－
ｔｉｏｎ　ｔｈｅｏｒｙ　ｗｅｒｅ　ｕｓｅｄ　ｔｏ　ｄｉｓｃｒｅｔｉｚｅ　ｔｈｅ　ｍｏｄｅｌ．
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ｇａｇｈ－Ｋｅｎａｎｅ）ｌａｗ［１０］）ｆ＝Ｇｅｑｕｉ／Ｇｅｑｕｉｃｒｅａｃｈｅｄ　１．０
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ｍｅｎｔａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ．
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ｐｒｅｓｅｎｔ　ｌａｙ－ｕｐ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ．
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Ｌｏａｄ／ｋＮ － １２１．６２　 １３０．４２　 １２９．２５　 １３０．６７
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