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RESUME

L’objectif de ce travail est I'étude dynamique des plaques composites renforces en
flexion et torsion par la méthode des éléments finis pour a travers la détermination des
matrices masse et rigidité de la structure. La plaque choisie est de la forme rectangulaire dont
le maillage adopté est de la méme forme

A I’aide du langage MATLAB, nous avons élaboré¢ un programme de calcul utilisé pour
[’analyse modale des plaques et des poutres d’un matériau isotrope ou composite. Les
résultats obtenus sont bien comparables a ceux obtenus par ANSYS, SOLIDWORKS et
ABAQUS.

Nos résultats montrent I’efficacité de la méthode utilisée.

Mots-Clés : matériau composite, plaques stratifiées, plaques composite, plaques
isotrope, comportement mécanique, éléments finis, fréquences propres, mode propre,
MATLAB, ANSYS, SOLIDWORKS, ABAQUS.
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ABSTRACT

The objective of this work is the dynamic study of reinforced composite plates by the
finite element method via determination the mass and rigidity matrices of the structure. The
selected plate is rectangular shape, and the mesh used is also rectangular.

Using MATLAB language, we developed a program used for modal analysis of plates
and beams of an isotropic material or composite. The results are comparable to those obtained
by ANSYS, ABAQUS and SOLIDWORKS.

The obtained results show the effectiveness of the used method.

Keywords: composite material, laminated plates, composite plates, tsotropic plates,
mechanical behavior, finite element, natural frequencies, mode shapes, MATLAB, ANSYS,
SOLIDWORKS, ABAQUS.
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INTRODUCTION GENERALE

INTRODUCTION GENERALE

Les plaques et les poutres sont les éléments structuraux les plus utilisés dans la majorité
des domaines que ce soit dans le domaine spatiale, navale, automobile, ...etc. D’ou le besoin
de connaitre les différentes hypothéses qui sont nécessaires pour déterminer le comportement
statique et dynamique pour ces structures et ceci dans différentes conditions relatives a

’utilisation et a I’environnement.

D’autre part, les matériaux qui constituent ces structures sont de plus en plus
performants, par conséquent, les exigences se sont évoluées du méme rythme. L’arrivée des
matériaux composites ayant des taux élevés de rigidité/poids et de résistance/poids a marqué
un grand essor dans 1'industrie aérospatiale et dans les autres applications de I’ingénierie.

Le renforcement des structures ou d'éléments de structure telle que les plaques par
collage des poutres en matériaux composites est actuellement une technique reconnue et
utilisée au monde entier. Cette technique permet d’augmenter la résistance des éléments
renforcés et d’assurer la longévite.

La méthode des éléments finis (M. E. F.) est un des outils les plus efficaces et les plus
généraux pour I’analyse des structures dans de nombreux secteurs d’industrie : aérospatial,
automobile, construction naval ...etc. C’est aussi le plus utilis¢ aujourd’hui pour résoudre
efficacement les équations différentielles de physique et de I'ingénierie. Elle utilise une
approximation simple des variables inconnues pour transformer les équations aux dérivées
partielles en équations algébriques.

Avec les pressions économiques continues pour I’amélioration de la productivité en
ingénierie, les programmes d’éléments finis ont jou¢ un role important dans 1’amélioration et
la croissance remarquable de la CAO et cette méthodologie, qui reste toujours passionnante,
constitue une partie importante de la « caisse a outils de I'ingénieur ».

Le but de notre travail est de trouver une structure, qui se compose d’une plaque et
d’une poutre, ayant un meilleur comportement statique et dynamique avec le minimum de
poids, qui est 1’objectif principale dans le domaine d’aéronautique.

Notre travail consiste donc en ['utilisation de la méthode des éléments finis pour
I’analyse dynamique de la plaque composite stratifiée renforcée. Pour cela, le travail est
organisé de la maniére suivante :

« Le premier chapitre représente une étude bibliographique sur les avions portant sur des
pénéralités concernant la conception structurale.

*Le deuxiéme chapitre traite les matériaux composites et leurs constituants, leur type,
leur architecture, leur utilisation et les bénéfices qui nous procurent.

« Le troisiéme chapitre explique le comportement mécanique des plaques composite set
développe les équations fondamentales des plaques stratifiées telles que la relation contraintes
déformations, la matrice d’extension [4], la matrice de couplage [B], la matrice de flexion {D]
et la matrice de cisaillement [F], cette partie est compléiée par le développement des
équations dynamiques.

« e quatriéme chapitre consiste 4 la modélisation des plaques composites par MEF et
au calcul des matrices masse et de rigidité élémentaires pour les différent types de plaques.
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* e cinquiéme chapitre présente les résultats et les interprétations obtenues lors de la
résolution du probléme aux valeurs propres qui permettent I’obtention des fréquences et leurs
modes correspondants pour les plaques isotropes et composites (stratifiées) et les plaques
composites renforcées. Les résultats obtenus par notre programme €n langage MATLAB sont
trés bons comparés a ceux données par les codes de calculs ANSYS, ABAQUS,
SOLIDWORKS.

Enfin, une conclusion générale qui cldtura notre €tude.
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CHAPITRE 1 : GENERALITE SUR LES AVIONS

I.1. DEFINITION

De maniére générale, on appelle aéronef (avion) tout appareil capable d’évoluer dans
Iair, quel que soit son mode de sustentation et le moyen utilisé pour sa propulsion. Parmi les
aéronefs on distingue :

I.1.1. Les aérostats

Ou « plus léger que I’air » dont la sustentation est assuré par I’emploi d’un gaz (air
chaud, hélium, hydrogéne).

Figure 1.01 : Exemple d’avion aérostat

L1.2. Les aérodynes

Ou « plus lourds que I'air »se sont les appareils dont la sustentation est assurée par une
voilure.

Figure 1.02 : Exemple d’avion aérodynes

1.2. PRESENTATION GENERALE DE L’AVION

L’avion est une structure avec quatre principaux éléments, le fuselage, les ailes
(voilure), les empennages et l¢ train d’atterrissage. En plus de la structure on a un ou
plusieurs systémes propulsifs, les équipements de pilotage et les systémes auxiliaires
(Figure 1.03) [1].
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Demi aile Moteur Empennage vertical Demi aile
droite dit dérive gauche

fuselage Empennage
Train horizontal
principal

Figure 1.03 : Les parties principales d’un avion
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Figure 1.04:Composition générale de 1’avion

1.2.1. Fuselage

Le fuselage correspond 4 la carapace d’un avion, il désigne l'enveloppe qui regoit
genéralement la charge transportée, ainsi que I'équipage.

Le fuselage est un caisson rigide dont la structure est en bois, en métal ou en matériaux
composites. Il est composée des longerons, cadres (ou couples) et raidisseurs, intégre
I'habitacle (ou cockpit), porte l'empennage, le train d'atterrissage, le moteur et les ailes.
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La structure du fuselage est étudiée par les constructeurs de fagon a répondre a de

nombreuses exigences techniques [2].
On a plusieurs types de fuselage :

1.2.1.1.Fuselage en Treillis

Le premier et plus ancien type, consiste & fabriquer un squelette du fuselage & l'aide
de poutres en bois ou en métal. Les poutres situces dans le sens de la longueur de
I'avion sont appelées longerons et les autres sont appelées traverses.

Figure 1.05 : Fusclage en Treillis

1.2.1.2.Fuselage Monocoque
Un deuxiéme type consiste a fabriquer des €léments transversaux appelés cadres,

et a fixer en dessus le revétement. Le revétement participe alors de fagon tres
importante 4 la rigidit¢ de l'ensemble et doit supporter une part conséquente  des
contraintes exercées sur le fuselage(Figure 1.06).

Sandwich " nid d'abeille structure monocoque

Figure 1.06 : Fuselage monocoque
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1.2.1.3.Fuselage Semi-Monocoque

Une troisieme solution consiste & appuyer des longerons sur les cadres. Ceux-ci
assurent alors la rigidité de la structure & la place du revétement qui n'est plus
travaillant et peut donc étre plus léger.

Toutefois les longerons alourdissent la structure. Pour gagner du poids, on
minimise le nombre de longerons et on les assiste dans leur role par des lisses, encore
appelées raidisseurs. Ce sont des barres transversales qui relient les cadres également
mais elles sont plus petites que les longerons.

Il est trés courant. 11 est également fréquent que le fuselage d’un avion soit construit
en plusieurs trongons dont la structure est différente. Cela permet d’optimiser le poids
de Pappareil en choisissant la structure en fonction des contraintes appliquées sur telle ou
telle partie de fuselage (Figure 1.07).

CADRE “COUPLE"“
(FRAME)

LONGERONS (SPARS)

LISSE (STRINGER)
TRAVERSE

POUTRE DE PLANCHER
“POTEAU DE SOUTIEN"

PLANCHER CABINE
SCOMPARTIMENE DE PASSAGER-
(Iraisceau de soutien)

PLANCHER SOUTE
“COMPARTIMENT DE CARGAISON®
(Poutre de soutien)

Figure 1.07 : Fuselage semi monocoque (A330-200)

1.2.2. Les Ailes

Les ailes sont des €léments extrémement importants de la cellule ; elles assurent la
portance, ¢t sont "porteuses” de différentes gouvernes, quand ce n'est pas le train
d'atterrissage; elles sont donc soumises a des contraintes énormes, tant en flexion qu'en
torsion. Leur structure doit donc tenir compte de ces faits, et présenter une rigidité maximum.
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Figure 1.08 : Aile d’avion
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1.2.2.1.Les types d’ailes
Suivant I"utilisation de I’avion, on trouve plusieurs types d’ailes,

* Aile rectangulaire

Figure 1.09 : Aile rectangulaire

= Aile delta

Figure 1.10 : Aile delta

* Aile avec fleche

Figure L.11 : Aile fléeche
* Aile elliptique

/-
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Figure 1.12 : Aile elliptique
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* Aile trapézoidale
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Figure 1.13 ; Aile trapézoidale

Suivant la position de I’aile, on trouve:

¢ Aile haute

Figure 1.14 : Ail¢ haute

* Aile basse

*  Aijle médiane

Figure 1.16 : Aile médiane
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1.2.2.2. Les composants de aile
Chaque demi-voilure est constituée d’un (ou de plusieurs) longerons attachés au
fuselage au niveau de I'emplanture (Figure 1.17).

On trouve aussi un, voir deux longeron(s). Ils sont en quelques sortes la colonne
vertcbrale de 'aile. Les nervures seront assimilées aux cotes, si on compare ’aile au squelette
humain. Les longerons peuvent étre monobloc ou en deux morceaux selon I’envergure de
I’avion.

fongeron principal

raidisseur vertical
nervure emplanture

Figure I.17 : La structure interne d’une aile d’avion
Le revétement de la structure peut étre en trois matiéres :

* Le dacron (récent)

* Tole d’aluminium (récent)
* Lelin (ancien)

* Le coton (ancien)

*  Matériaux composite

a. Les nervures:
Les nervures supportent le revétement supérieur (extrados) et inférieur (intrados) et

transmettent les charges aérodynamiques aux longerons.

L’espace libre laissé entre les nervures est souvent utilisé pour loger les réservoirs de
carburant. Cela permet, en méme temps, d’utiliser un espace libre en vue de diminuer ’effort
de flexion & I’emplanture de 1'aile. Il faut savoir aussi qu’une aile forme un angle (le diédre)
qui permet une auto-stabilisation de [’avion en vol a plat.
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&

Figure 1.18:Montage des nervures et du revétement (aluminium)

b. Le longeron :
Le longeron est une poutre qui part de l'emplanture de l'aile et qui va jusqu'a son

extrémité. Clest cette piece qui supporte les charges aérodynamiques qui s'appliquent sur la
voilure.

Le longeron peut étre fabriqué en une seule pi¢ce, ou composé de plusieurs piéces.
Ce sont ces « semelles » qui vont supporter 99% des forces dynamiques qui vont affecter
l'aile.
La structure des longerons peut étre faite soit :
» En métal (souvent de 1’alliage d’aluminium), utilis¢ couramment sur les avions actuels.
» En bois et la toile, utilisés sur les avions de conception ancienne ou les reconstructions
d’avions de collection.
» [En matériaux composites {alliant généralement la fibre de verre ou de carbone, le
Kevlar et des résines synthétiques), dont I’utilisation n’est pas encore gencralisce.

11
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Figure 1.19 : Photo d'un Jongeron

1.2.3.Les empennages

[’empennage c¢st utilisé pour assurer la stabilit¢ et la maniabilit¢ de |’avion.
[’empennage vertical est plus couramment appelé « dérive ».il se trouve & 'arriére du
fuselage.

L’empennage horizontal s’y trouve également le plus souvent. Certains avions
comportent néanmoins une configuration dite « canard », dans laquelle 'empennage
horizontal est placé & I’avant de 'appareil.

Figure 1.20 : Exemple d’empennage canard

Sur les empennages horizontaux, on trouve la gouverne de profondeur ; tandis que sur
celui vertical, on trouve la gouverne de direction. Sur I'empennage en V, les gouvernes de
directions et de profondeurs sont mixées.

12
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* Empennageen T

Figure I.21 : Empennage en T
* EmpennageenV

Figure 1.22 : Empennage en V

* Empennage cruciforme

Figure 1.23 : Empennage cruciforme

1.2.4.Le train d’atterrissage
Son role est de permettre les déplacements de I’avion au sol et d’amortir les efforts
subis lors de la prise de contact avec la piste au moment de 1’atterrissage.

Il existe deux types de train : le train tricycle et le train classique. Dans les deux cas, le
train peut étre fixe ou rentrant.

I.2.4.1.Le train tricycle

Il comprend un atterrisseur principal et une roulette de nez qui permet une conduite
aisée de ’avion au sol. La roulette de nez est commandée par les palonniers, commande mue
par les pieds du pilote, et non par le manche. Ausol, on conduit donc I ‘avion avec

les pieds.

Sur certains avions, il n’y a pas de liaison mécanique entre les palonniers et la
roulette de nez, qui s’oriente librement. Le roulage s’effectue & "aide des freins de chaque
jambe du train principal.

13
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Figure 1.24 : Train tricycle

1.2.4.2.Le train classique

De moins en moins répandu sur les avions de tourisme car d’utilisation moins facile
au roulage, il est composé d’'un atterrisseur principal disposé sous la voilure ou sous le
fuselage, de part et d’autre de la cabine, ainsi que d’une roulette de queue orientable qui
permet de diriger 1’avion au sol. L’orientation de la roulette s’effectue comme le train
tricycle grice aux palonniers.

Figure 1.25 : Le train classique.

L3.CONCLUSION

Dans ce chapitre nous avons présenté 1’aéronef de maniére générale, ainsi que
I’ensemble de ces composants, et les différents types d’ailes. Nous allons avoir I’occasion de
voir, dans le chapitre suivant, ’application des matériaux composites sur les différents
composants d'un avion.
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IL.1. INTRODUCTION

1l existe différentes familles de matériaux : les métaux, les plastiques, les
composites...etc. Dans 1’état technologique actuel les matériaux composites sont de plus en
plus intégrés aux produits de haute technologie surtout dans le secteur a€rospatial.

Dans les années soixante dix, les études réalisées sur la tenue des matériaux composites
utilisés dans le transport et le stockage de différents fluides, ont montré que malgré une tres
bonne tenue A la corrosion, les matériaux composites & matrice polymére pouvaient €tre
fortement altérés par les facteurs environnementaux tels que la température, I’humidité
ambiante, les rayons ultraviolets, I'immersion dans certains fluides.

Dans le domaine aéronautique, le cas est d’autant important qu’illustratif. Les structures
aéronautiques sont réalisées en grandes parties par des composites 4 matrice polymeére, et elles
évoluent dans des conditions d’environnement variables, en termes d’altitudes, de vitesses, de
températures et d’humidité {14].

I1.2. DEFINITION

Un matériau composite est une combinaison de deux matériaux distincts que I’on
appelle généralement la matrice et le renfort, aux propriétés souvent complémentaires, qui
associés possédent des caractéristiques physiques complétement différentes de leurs
composants.

La matrice a généralement pour rble mécanique de fournir une certaine cohésion entre
les différents éléments de renfort et ainsi joue le réle de « ciment » en assurant un minimum
d’homogénéité a I'ensemble. Dans la majorité des matériaux composites, les propri€tés
mécaniques sont essentiellement fournies par les renforts, de telle sorte que le taux de renfort
dans la matrice ainsi que la qualité de I’interface renfort/matrice conditionnent directement les
propriétés mécaniques du matériau composite [3].

11.2.1. Définitions de base

Homogeéne : mémes propriétés en tout point du matériau.

Hétérogéne : en 2 points différents, propri¢tés différentes.

Isotrope : méme propriété dans toutes les directions.

Orthotrope: propriétés symétriques par rapport a deux plans orthogonaux.
Anisotrope : les propriétés sont différentes selon les différentes directions.

Les matériaux composites sont répartis en deux familles :

1) Les GD (grandes diffusion) représentent 95% des composites utilisés. C'est en général
des plastiques armés ou de plusieurs renforts, le taux de renfort avoisinant 30%. Dans
90% des cas, 1’anisotropie n’existe pas ou n’est pas maitrisée car les renforts sont des
fibres courtes, les principaux constituants de bases sont les résines polypteres (95% des
résines thermodurcissables) avec des fibres de verre (plus de 99% des renforts utilisés).
Renforts et matrices sont a des couts voisins.
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Figure I1.02 : Différentes formes de renforts continus [4]

11.3.2. Matrice
La matrice a pour principal but de transmettre les efforts mécaniques au renfort. Elle

assure aussi la protection du renfort vis-a-vis des diverses conditions environnementales. Elle
permet en outre de donner la forme voulue au produit réalisé.

La matrice est constituée de résine mélangé, pour améliorer ses caractéristiques, a’ une
charge qui facilite aussi la mise en ccuvre et diminue le cout et diminue de la production .le
mélange est considéré mécaniquement comme une phase homogéne, ¢t nous obtenons ainsi
un matériau composite formé d’un renfort et d’'une matrice,

Le rble de la matrice est d’assurer le lien entre les fibres et de transmettre les
sollicitations. Elle assure la résistance du matériau dans le sens transverse du renfort, ainsi
qu’une protection physico-chimique des fibres contre les agents nocifs de 1’environnement.
De plus elle conditionne directement la tenue thermique, et la résistance & la compression et
au cisaillement inter-laminaire.
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Les résines utilisées doivent étre assez déformables et doivent présenter une bonne
compatibilité¢ avec les fibres. Elles doivent également avoir une masse volumique faible de
maniére & conserver au matériau composite des caractéristiques mécaniques spécifiques
eleves.il existe deux grandes familles de résines polymériques, soient les résines
thermoplastiques et les résines thermodurcissables. [22]

11.3.3. Interface

Au cours de I’élaboration du composite il se produit une interaction physico-chimique
entre la matrice et la surface de Ia fibre. Cette interface “’fibre matrice‘ conditionne largement
la résistance globale du matériau composite, notamment, la résistance au cisaillement inter-
laminaire, la résistance 4 la corrosion et au vieillissement, et la tenue en fatigue et aux chocs.

La qualit¢ et le type de I'interface dépendent essentiellement de la nature et de la
morphologique du renfort et de la matrice, de la nature de I'agent de couplage ou de
I’ensimage de la fibre et des conditions de la méme mise en ceuvre. [22)

IL.4. AVANTAGES ET INCONVENIENTS DE MATERIAUX COMPOSITES

11.4.1.Avantages

* Formes géométriques complexes.

¢ Résistant a la fatigue.

* Résistance et rigidité directionnelles.

* Résistance/poids et rigidité/poids intéressants.

» Résistant a la corrosion.

* Stabilité dimensionnelle avec la température possible.
* Perméable aux ondes radar (fibre de verre).

I1.4 .2. Inconvénients

* Sensible a la chaleur et I'humidité.

» Sensible aux impacts.

* Durée de vie limitée du matériau brut.

* Ateliers 4 environnement controlé,

* Qutillage particulier.

* Cout élevé de la matiére premiére.

* Exige beaucoup d’essais — déterminer les propriétés admissibles.
* Processus de fabrication/inspection complexe.

Carbone génere de la corrosion galvanique.
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I1.5. LARCHITECTECTURE DES MATERIAUX COMPOSITES

I1.5.1. Les Monocouches
Les monocouches représentent 1’élément de base de la structure composite les différents

types de monocouches sont caractérisés par la forme du renfort : a fibres longues
(unidirectionnelles UD, réparties aléatoirement) 4 fibres tissées a fibres courtes.[7)

Figure I1.03 : Pli unidirectionnel
I1.5.2. Les Stratifiés
Un stratifié est constitué d'un empilement de monocouches ayant chacun une orientation
propre par rapport 4 un référentiel commun aux couches et désigné comme le référentiel du
stratifié [7].

plis supérieurs

\\\\

Figure 11.04: Schéma représentatif d’un stratifié multicouches

r 4

/

plis inférieurs

Le choix de I'empilement et plus particuliérement des orientations permettra d'avoir des
propriétés mécaniques spécifiques.
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» Exemple

Un stratifié¢ possédant 'empilement (0, +45, +90, -45) est un stratifi¢ avec 4 couches
dans les directions 0°, -45°, 90° et +45°, I'orientation 0° coincidant avec I’axe des abscisses du
repére principal du composite. Ces plans seront répartis symétriquement par rapport au plan

moyen du stratifié.

£

01:' .,-

450 - o —— '7’_“._. .

909 -— -
-4 8

plan de symérie miroir — -~

~ 2
OO
-35°
Q0% .
s e -
45 PR
o=

Figure I1.05 : Exemple de représentation d’un stratifi¢

11.5.3. Les sandwich

Matériaux composés de deux semelles (coupeaux) de grande rigidité et d’épaisseur
enveloppant une 4me (ou cour) de forte épaisseur et faible résistance. L’ensemble forme une

structure d’une grande légéreté en flexion et ¢’est un excellent isolant thermique.[7]

Poteau

%i/ Caur

Figure I1.06: Schéma d’un sandwich
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I1.6. L'UTILISATION DES MATERIAUX COMPOSITES

I1.6.1. Applications automabiles

Figure 11.08 : Suspensions pour camions

Figure 11.09 : Barre anti-roulis en carbone et acier
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11.6.2. Applications navales

Figure IL.11 : Mat et voiles en carbone

11.6.3. Applications aéronautiques

I1.6.3.1. Les piéces composites dans les avions

On utilise aujourd’hui une grande variété en matériaux composites dans les avions.
Suivant le réle plus ou moins important qu’¢lles soient amenées 4 tenir pour assurer |'intégrité
de I’appareil, on peut citer.
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» Des pieces de structures primaires, c¢’est-a-dire dont la donne tenue est vitale. Pour

I’appareil :
» Caissons de la voilure.
» Caissons d’empennage.
» Caissons de fuselage.
» Des gouvernes :
* Ailerons.

» Volets de direction de profondeur.

= Volets hypersustentateurs.
» Spoilers : aérofreins.
» L’habillage extérieur :
¢ (Carénages.
* Portes de soutes.

» Portes de trains d’atterrissage.

* Radomes.
» L’habillage intérieur :
¢ Planchers.
¢ (Cloisons.
» DPortes. etc.

11.6.3.2. Les gros porteurs

Le tableau suivant donne une idée de I’évolution de 1 utilisation des composites sur les

avions Airbus [32].

Tableau I1.1 : L évolution de I’ utilisation des composites sur les avions Airbus.

Appareils Alliages Al | Alliages Ti | Composites Aciers Autres
A310 67% 5% 10% 13% 5%
A320 58% 6% 20% 13% 3%

A330/340 63% 6.5% 17% 7.5% 3%
A380 36% 3% 53% 5% 3%

» Exemple
Sur Airbus A330.

CFRP :Carbon fiber reinforced polymer
AFRP : Aramid fiber reinforced polymer
GFRP : Glass fiber reinforced plastic
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Figure 11.13. Application des matériaux composite Boeing 787.
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Figure I1.16 : Freins en carbone
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11.6.4. Applications aérospatiales (satellites)

Les déformations de la structure peuvent avoir une origine thermique avec des
expositions & la température pouvant varier entre —180°C lorsque le satellite est dans I’ombre,
et +160°C lorsque le satellite est exposé au soleil. De plus, sur la méme structure, entre la face
éclairée et la face a I’ombre, le gradient de température peut €tre important. Les structures en
matériaux composites 4 matrice organique, de part la valeur négative du coefficient de
dilatation thermique des fibres de carbone et la valeur positive du coefficient de dilatation
thermique de la matrice, peuvent, avec une orientation optimisée des différentes couches
constituant la structure, présenter globalement un coefficient de dilatation thermique proche
de zéro pour ’ensemble de la structure. La stabilité géométrique de la structure est apportée
par sa raideur globale.

L utilisation des fibres de carbone & trés haut module sur les composites permet de
répondre a cette préoccupation. Le principal inconvénient des composites a matrices
organiques pour les applications satellites est sans aucun doute la reprise d’humidité, pendant
les opérations d’assemblage et pendant le stockage avant lancement [6].

Figure I1.18 : Protections thermiques
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11.6.5. Les Produits militaires

Pour les missiles, le principal avantage pour le constructeur d’utiliser des matériaux
composites est de pouvoir proposer a ces clients des produits associant performance et
légéreté. Par contre I'utilisation des composites sur les ailettes de guidage des missiles permet
de garder une bonne maitrise de la trajectoire jusqu’a la cible finale. A cause de
’échauffement cinétique provoqué par le frottement de 1'air sur la structure des ailettes de
missile, en fin de trajectoire les ailettes en alliage d’aluminium peuvent fondre dans certaines
conditions et le missile poursuit sa trajectoire sans contrdle, ce qui entraine une perte de
précision du tir.

L’ utilisation de matériaux composites sur les ailettes de part leur faible conductivité
thermique fait qu’en fin de mission, les ailettes conservent une certaine intégrité de forme, ce
qui permet de maintenir la trajectoire du missile sans perte de précision.[21]

IL.7. CONCLUSION

Ce chapitre nous a permis d’avoir un apergu global sur les matériaux composites .Nous
avons vu leur définitions, leur propriétés, ¢t leur domaine d’application.

Ces domaines se développe continuellement avec le temps et ouvre les portes de
I’innovation et du développement.
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CHAPITRE IIT : COMPORTEMENT MECANIQUE DES STRATIFIES

IILLINTRODUTION

Le Comportement mécanique consiste a développer les équations fondamentales des
plaques stratifiées. La relation contraintes déformations différe de celle des plaques homogénes
du fait de I’existence de couplage entre les déformations planes et en courbures. Par contre, les
hypothéses rapportées aux plaques homogénes restent valables aux plaques stratifiées, et sont les
suivantes :
¢ Les contraintes normales 4 la surface moyenne sont négligeables par rapport aux autres
composantes du tenseur des contraintes. 6, ~ 0

» La normale a la surface moyenne avant déformation reste droite mais pas
nécessairement normale & la surface moyenne apres déformation. Ceci revient a la prise
en compte de cisaillement transverse.

» Les déplacements sont trés petits par rapport & I’épaisseur de la plaque.

« Les différentes couches du stratifié restent parfaitement collées [33].

IIL.2.CHAMP DES DEPLACEMENTS

Considérons une plaque stratifiée rectangulaire constituée de n couches de méme matériau
et d’orientations des fibres différentes. On définit un syst¢me de référence (x,y,z) situ€ sur la
surface moyenne de la plaque dont I'axe z correspond 2 la direction suivant I’épaisseur. Les

caractéristiques géométriques de la plaque sont indiquées sur la (Figure I111.01).
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Figure II1.01: Schéma représentatif d’une plaque stratifice
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CHAPITRE 11l : COMPORTEMENT MECANIQUE DES STRATIFIES

Le champ des déplacements d’un point quelconque M(x, y, z} de la plaque en présence du
cisaillement transverse est approché par un polyndme linéaire en z 4 coefficients en (x, y) de la
forme suivante {11]:

u(x! y: ZJ t) = uO(x! yl t) + Zex(x-' Y' 0' t)
v(x,y,2,1) = vo(x,y, 1) +20y(x,y,0,1) (I11.01)

w(xt Yr Z! t) = WO (Xr y: t)

Ou :u, v, W : sont respectivement, les déplacements suivant les directions x, v, Z.
Uy, Vo, Wo: sont respectivement, les déplacements suivant les directions x, y, z. d’un point situé
sur la surface moyenne de la plaque.

0., 8y: sont respectivement, les rotations de la normale 4 la surface moyenne autour des axes x, y.
Cette forme répond aux conditions de compatibilité des déformations et permet de prendre |
en compte le couplage entre les déformations planes et de courbures.

ITL.3.LES CONDITIONS DE COMPATILITE

Etant donné le tenseur des déformations suivant :

€ Exy Exz
[e] = {5 & %y (I11.02)
Exz Eyz €2

Les éléments de la matrice [¢] sont donnés comme suit :

du
B = o
av
Eyzé;
£, = (111.03)
1 dv du
T 2% T By
1 ov Jw
Eyz=§("a—z+‘*67
1 du ow
=392 ox

Ou u, v, w sont respectivement les composantes des déplacements suivant X, y, z.

Le champ des déplacements est obtenu par intégration des équations (II1.03). Soit au total
six équations pour déterminer les trois composantes (u, v, w) du déplacement.
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CHAPITRE 11 : COMPORTEMENT MECANIQUE DES STRATIFIES

Pour que la solution soit unique, les composantes du tenseur des déformations doivent

vérifier les six relations suivantes :

0%, d%*s, 0%y,
dz2  oy? “ozdy
d%e, . %€, _ 0%ey,
dy? = 0x? ax dy
d’e, 0%, 0%,

I =
0z2 = 0dx? Ox dz

ey a _Bsyz Bexy |, OExy
ayaz_ax( dx + dy + 62)
0%, 8 Oty . Beyy - ey,
dxdz dy

a dy 0z ax

d%e, 6( de,, Ot asyz)

= — 4 +
oxdy 0z dz 7)< ay

(I11.04)

Ces expressions constituent les six relations de compatibilité.

111.4.CHAMP DES DEFORMATIONS

Le champ des déformations se¢ déduit du champ des déplacements (111.03) et s’écrit :

du

Ex=a=£x0+2kx
_av
sy—%—£y0+zky
ow "
£, =— =
Z 9z
v du
nyz'a-; E=ny0+2kxy
_6v+6w_e +6w
Yy = 5 ay Y dy
_6u+6w_ +6w
V"Z"‘"az ax X dx
Avec :
R ] = Qg | @V
EXO T ax9£y0 = ay SYXyO - ay ax
_ 98x _ 9%y _ 064 , 98y
k"_ax’ky"ay’k"y_ay+ax

(I11.05)

(111.06)
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IIL5.RELATION CONTRAINTES -DEFORMATION

La loi de Hooke généralisée permet, pour une plaque composite stratifiée, d’écrire la
relation entre les contraintes et les déformations. 11 est nécessaire d’exprimer cette relation pour
chaque pli k a cause de la discontinuité des contraintes inter laminaires. Par souci de
simplification, on définit un systéme d’axes principal (local) (1,2,3) dont Paxe (1) correspond &
la direction longitudinale des fibres (Figure.111.02).

e 1. Direction « 1 » paralléle aux fibres.
* 2. Direction « 2 » perpendiculaire aux fibres
» 3, Direction « 3 » orthogonale au plan de la couche

4
i % = -l
£ e Mw:_:f-;
i ] M{":( ) ,SP"‘E'}
: T
w e Pt
.1 —— -

Figure I1E.02 : Directions principales dans un pli

La relation contraintes-déformations par rapport 4 ce systéme d’axe s’écrit [12]

01 k Q11Q12 0 00 €1 k

O3 Q21Q2 0 O 0 2

T12 =10 O Q33 0 0 Y12 (111-07)
Ta3 0 0 0Qu O [[Y2s

T13 0 0 0 0 Qssd \va3

vy1E; E;

E;
Qy=7"— Q12 = Qz, =
11 1=Vi2V21 1-vypvy; 1-vi3V3

(I11.08)

Q33 = Gyp, Q44 = G23,Q55 = Gy3

Avec:

E,: Module d’¢lasticité longitudinale.

E,: Module d’élasticité transversale.
Gy2:Module de cisaillement longitudinal.
Gy3, G23:Modules de cisaillement transversal.
Vy2, V21:Coefficients de Poisson.
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relation (II1.07) peut s’écrire sous la forme condensée suivante :
{o}f2s = [Qlfe}s (IT1.09)

Généralement, dans un stratifié, la direction des fibres est décalée d’un pli & un autre. Pour
faire 1’étude du comportement élastique de I'ensemble du stratifi€, il est nécessaire d’exprimer la

relation (IT1.07) par rapport au systeme d’axes global (x, y, z), cette opération est effectuée en
faisant intervenir les matrices de changement de base des contraintes et des déformations
[Annexe A]. '

Soit donc pour le champ des contraintes :
{03%,, = [TH{o},s (11L.10)

Ou [T] est la matrice de changement de base des contraintes, ¢lle est donnée par I'expression

suivante :
cos?8 sinf6 0  cosOsind 0 0
sin?9 cos?0 0 —cosBsin6 0 0
0 0 1 0 0 0
T] = ) 11111
[T] —2cos0sin® 2cosBsind 0  cos?8 —sin?@ 0 0 ( )
0 0 0 0 cos@ sinf
0 0 0 0 —sin@ cos6
0 : Est I’angle que font les axes 1, 2 avec X,y respectivement.
L’expression du champ des déformations par rapport au repére (X, y, ) s’écrit :
{e),, = [THelkzs (1L12)

Ou [T’} est la matrice de changement de base des déformations, eile est donnée par :

cos?8 sin@ 0  2cosBsind 0 0
sin“0 cos2@ 0 —2cosBsinb 0 0
m=| © o 1 0 0o o
—cosBsin® cosfsin® 0  cos?B —sin?@ 0 0
0 0 0 0 cosB sin0
= 0 0 0 0 —sin® cos6B!
(I111.13)

Il est & noter que le changement de base est effectué en faisant une rotation autour de la
direction 3(Figure I11.03).
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INrociion des_fibres

=
. ,,..-—;‘...'::: Eﬁ
s

Figure I11.03 : Changement du repére dans un pli

Par substitution de (I111.10) et (I11.12) dans (I11.09), la relation contraintes déformations
devient:

{o}s,, = [Qlekyy. (I1L14)
Ou [Q] est la matrice de rigidité du pli k exprimée dans le repére du stratifié (x, y, z) :
[Q] = [T11[QI[T’] (111.15)

La relation (I11.14) s’écrit sous la forme développée suivante :

ox\* -511612616 0 07 &\

Ty 612(_222(_!26 0 0 &y

Ty 0 = |QueQasQes < |) 1o (I11.16)
Tyz 0 0 0 Q4Qas||Vyz

Txz Lo 0 0 QasQss) Wz

Les éléments de la matrice de rigidité[Qls’écrivent en fonction des coefficients de la
matrice dans les axes principaux et de ’angle 9 :
Q11 = Qq1¢* + 2(Qy; + 2Qep)c?s? + Qyps®

Qiz = Quz(c* +5%) + (Qqy + Qzz — 4Qeg)c?s”

Qe = (Qu1—Qi2 — 2Qe6)®s + (Q12~Qzz + 2Qee)s’c

Q22 = Qq15* + 2(Qq; + 2Qee)c?s% + Qppc? (111.17)
Q26 = (Qu1~Quz — 2Qe6)s’c + (Qy2—Qzz + 2Qe6)C’s

Qss = (Qu1 + Q22 — 2Qu2 — 2Qee)c?s® + Qes(c* +5%)

Qus = Quac® + Qss5°

Qus = (Qs5 — Quadsc

Qes = Qq48% + Quat®
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Avec:
¢ =cos (0)ets = sin (B)
IIL6.RESULTANTES ET MOMENTS
La discontinuité des contraintes a travers 1’épaisseur du stratifié conduit 4 exprimer la

relation contrainte—déformation en termes des résultantes et moments : Les résultantes en
membrane sont définies par [13] :

Ny Oy
NGoy) =q Ny p=30_, [* {Uy} dz (I11.18)
ny k-1 Tuyd;
De mé€me, les résultantes en cisaillement sont définies par [5] :
2y Q =k Tyz
qlxy) = {QX} _ Z f (x Z} dz (111 19)
¥ k=1 “Zk-1 Y2ig
Les moments de flexion et de torsion sont donnés par [11] :
_ M, LI Oy
M{x,y) =< My} = Z Z{Gy dz (111 20)
Myy k=1"%-1 \TxyJy

Ou n représente le nombre de couches constituant l¢ stratifié.

11 faut bien noter que les relations (I11.18), (I11.19) et (111.20) sont définies par unité de longueur
du stratifié.

IL.7.EQUATION CONSTITUVE

La combinaison des relations (111.16) a (I11.20) conduit & formuler 1’équation constitutive
du stratifi¢ qui est donnée par :

(N A11A12A16B11B1,B1g 0 0 7 5x0)

Ny A2A55A56B158,,B,6 0 0 Eyo

Tj‘y A16A26A66B16B26Bes 0 O Y;yo

x \ _1B11B13B1¢Dy; D104 0 0 X

1My [ 7 |B1zB2zBaeDiaDysDye 0 0 |) Ky Wi
M,y B1¢B2¢BesD16D26Dgs 0 O Kyy

Qx 0 0 0 0 0 0 FuFas||y,

Lq,] Lo 00 0 0 0FusFsslly,)
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(Ou sous forme contractée :

N gy
M} = [C] {k] (111.22)
Q 4
Avec:
[A] [B] ©
[C]=1{{B] [D] O (111.23)
0 0 [F]

Les coefficients de la matrice d’extension [A], la matrice de couplage [B] et la matrice de
flexion [ D] sont définis comme suit :

n

Z
A;, B, D) = ‘ Q;;) (1,2,2%)dz, ij =126 (111. 24)
jr Bijr M ik

k=1"Zk-1

Et ceux de¢ la matrice de cisaillement transverse [F] sont définis par :

n
Zk _
(Fi) = ay Z f (@), Az2dz,  ij=45 (L. 25)
k=1"Zk-1
Ol a;; sont les facteurs de correction en cisaillement, permettant d’améliorer la théorie des

plaques stratifiées avec cisaillement transverse.

La détermination de ces facteurs a fait I’objet de plusieurs recherches [11]. On note que
Timoshenko, Reissner et Mindlin ont pris ces facteurs respectivement égaux a 2/3, 5/6 et m%/12. 11
a ét¢ remarqueé que les résultats obtenus avec des valeurs de 5/6 sont les plus satisfaisants.

IIL.8.POUTRE COMPOSITE

Pour le cas de la poutre, ¢’est un cas particulier de la plaque parce que la largeur est trés
petite par rapport a la longueur Ly<<Lx

Figure II1.04 : Poutre en forme [
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Les coefficients de la matrice d’extension [A], la matrice de couplage [B] et la matrice de
flexion [D] sont définis comme suit :

n
Ajj = Z(Zk - kal)(ﬁi])kinj =126
k=1
n
1 2 22:A Y i
Bij = EZ(ZR — Zkg— )(Qij)li] = 1;2.6 ([1126)
k=1

n
1 ~ - .
Dy = §Z(Zk3 - Zk—13)(Qij)k1n] =1,2,6
k=1

» Détermination de la rigidité de flexion (EI).

D 2
El = b(D22 i ¥ ) (111.27)

» Détermination de la rigidité de torsion (GJ).

D..2
GJ = 4b (D66 - Dl—ﬁ) (111 28)
11
» Détermination de la rigidité de couplage (k).

D12D16)
Dy,

k=2b (D26 - (IIL 29)

Avec b est la largeur du stratifié

1IL9.L’EQUATION D’EQUILIBRE DES PLAQUES MOYENNEMENT EPAISSE

Dans la théorie des plaques moyennement épaisses, ou théorie de Reissner et Mindlin, la
fibre normale reste toujours rectiligne, mais n'est plus nécessairement perpendiculaire au plan
moyen. Si 0, et 6, désignent les angles que fait la fibre normale avec 'axe z, ils ne correspondent
plus & l'inclinaison du plan moyen|7] , on a donc

dw
9 e
¥ X

Jdw

- I11.30
bt~ ( )
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Les équations d’équilibre des plaques moyennement épaisses par I’ utilisation de 1’élasticité
tridimensionnelle :
60” azu,-
qi =p PYE (111.31)

an
L’intégration de 1’équation d’équilibre suivant z donne :

Fw

at*

% + ‘;—3" +q = ph (111.32.2)
En multipliant les deux premiéres équations d’équilibre par z et en intégrant sur
I’épaisseur de la plaque.
On trouve les équations :
oMy oMy _ ph? 0¥
dx  dy X127 gtz
M, oM, ph® %5

5z | dy =G

(II. 32.b)

I11.9.1.LES PLAQUES ISOTROPES

De I’équation (J11.21) :
Les moments :
« M, = D(k, + vk,)
- M, = D(k, + vk,) (I11.33)
1-v

* M, = TDkxy

Et les efforts tranchants :
« Qu=a?ch(%2+96,) (111.34)
. 0. = a2Ch (22
Q= a26h (52 +6,)

Dans les équations d’équilibre (III. 32) remplagons les moments et les efforts Qx et
Qy par leur expressions données ,on obtient alors trois nouvelles équations :

+ 2| -2, + 1+ )2 (22 + 22)| - a26n (6, L) 2L 2 =g

ay \ dax ay dx 12~ at?
. Pleq _ 2 9 (98 @z]_ ; ( _ow\ _ph® 08y _
2|1 —v)v2e, + 1+ V) 2 (52 + 22)] - a6 (6, - &) - EE. 22 = 0
. o 200808y —oh W _
o?Gh (V2w . ay)+q ph S5 =0 (1L 35)
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I11.9.2.1es plaques composites

Dans cette partie les effort et les moments sont données par I’équation constitutive (I11.21).
Leurs insertions dans les équations d’équilibre de la plaque(IIl 32) donnent :

Dy, ngzx Dzza by +(D16+D12+D76) Calis +(D16+D1’7+D26) — Fy4by - Fysy- F“Sa
Fuge =25 a;ix =0 (111 36)
Dy ngzx D, - 8%6y +(D16+D12+D26) a2 Bx +(D16+D12+D26) _ F459 —Festl ~ Fssa
F“S% B % ' "Ei?l =0 (111.37)
F456x2 F456y2 + Fas 69 + Fss :" + F4539; + F44Zﬁ+

(Faar ¥ 55) +q-ph%s 5 =0 (111. 38)

III.10.LES EQUATIONS D’EQUILIBRES DES POUTRES COMPOSITES

Plusieurs recherches ont conduit a 1’utilisation de couplage flexion —torsion pour optimiser
les caractéristiques vibratoires de poutres anisotropes composites. Les bénéfices de 1'utilisation
des matériaux composites pour I’optimisation sont dues a leurs rigidité directionnelles et leurs
bonnes propriétés, le rapport rigidité/légereté est €levé et ["habilité de coupler les déplacements
de flexion et de torsion .L’effet de couplage de rigidité flexion-torsion en vibration d’une poutre
encastrée est examiné par Weisshaar et Foist,

La méthode de rigidité dynamique DSM est utilisée pour réaliser ’analyse vibratoire
d’une poutre composite. Une matrice de rigidité dynamique pour chaque €élément est obtenue par
la solution analytique exacte des équations différentielle de mouvements suivantes :

02 a a0 w2
z (EI —x"‘-’—)+k5;—3- +mZ s B—t;—L(x 0

2
GIZ + k2% + 522 — 1, 2 —Mx.)(1IL. 39)

Ou EL GJetk sontlarigidité de flexion, la torsion et le couplage de rigidité flexion-torsion
respectivement, m et I sont la masse par unité de longueur, le moment statique, et le moment
d’inertie polaire.
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CHAPITRE IV : MODELISATION DE PLAQUE COMPOSITE PAR MEF

V.3.2.2.Matrice masse élémentaire
L'énergie cinétique de la plaque moyennement épaisse a pour expression [20]:

h3
T= f [hw2 + —92 + —ezl d(l, (IV.52)
Qui peut etre réécrite sous la forme
h 0 0
wY'| h W
1 8 0 — 0])g 1 e~ :
=2] pi% 12 Ixpdfle = | p{W} [H{W}da, (IV.53)
Qe Gy h3 By LI
0 0 —
12

Sous la forme discrétisée, cette derniére devient :

1
=2 | P(NIEGDTHIIN (g Jan av.54)
Qe
7= 0" ( [ oINTIHIN a0, ) 6e) = 5 GO av.ss)
Qe
La matrice de masse ¢iémentaire est obtenue par identification :
[Mc] =p | [N]T[H][N]dQ. (IV.56)
Qe

ou, apres le changement de variables :
Md=p [ [ NEDITTHING ldgn (v.57)

IV4.LA POUTRE COMPOSITE

La poutre est un élément de la structure dont les dimensions transversales sont
généralement petites par rapport a la longueur.

IV 4.1. Déterminations des matrices masses et rigidité

Pour 1’étude dynamique ou le calcule des pulsations et des modes propres ainsi que
la réponse d’une structure a une excitation donnée (réponse transitoire et harmonique). Les
matrices masse et rigidité sont déterminés par la méthode énergétique.

1V.4.1.1.Matrice masse élémentaire
Par la méthode de I'énergie cinétique en trouve :

T=[ p({W} + r{f})?dx dydz

T =2 p(W) + r(O)T((W} + r{B})dx dydz

T = [ p(§w)" + r{8)")({w} + r{6})dx dydz (IV.58)
T =L o [(W)T (D) + (0 7r(8)) + (r(637(W3) + (+2(6)"(6})] dx dydz

T= [ pA{W}T{W)dx + = [ Io {0} {8}dx + J paA (W} {8)dx+f px,A 8)T{w}dx
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CHAPITRE IV : MODELISATION DE PLAQUE COMPOSITE PAR MEF

Avec:
A= [dydz
S (x)= [ p.r.dydz = px,A (moment statique)

w(x)={Ng}. {qle
8(x)={N:}. {q}e

(e = {w,

Avec
W(X):N1W1+N2Lp1+N3W2+N4lP2
G(X) - N5 61 + Neez

D’ou

w(x)={N;N; 0 N3N, 0}.{q}
0 (x)={0 0 N0 0 N¢}.{q}

w(x)={N;N; 0 N3N, 0}.{ w, }

0(x)={00 N0 0 N }.< 0 ¢

Alors :
w(x)={N¢}.{q}
B (x)={N.}.{q}

on trouve la fonction de déplacement de (V.62)

_(w)_ [N, N, 0 Ny N, 0
{W(X)}‘{e(x)}“[2 OZNS 0 041\16

ot = [N+ (@)

(IV.59)

(IV.60)

(IV.61)

(IV.62)

(IV.63)
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T="1f plqel "{NT{Nf}{de}dx + [ 16 {qe} {N}T{NtHe} dx +
[ SG{qe} {Nf} T {Nt}{de}dx + [ S(x) {qe} {Nt}"{Nf}{qe}dx]

CHAPITRE IV : MODELISAT__I__QN DE PLAQUE COMPOSITE PAR MEF

(1V.64)

[Me] = [ pA {NFT{Nf}dx + [ Iy (N}T{Nt}dx + [ SGO{Nf}T{Nt}dx + [ SGI{Nt}T{Nf}dx (IV.65)

a. Matrice masse élémentaire pour flexion

—Nl_
N,
M = fjpAC0 ¢ |IN: N 0 Na N, OJax
N,
ne
[ N2 NN o NyN3 NN, o
_ 0 0 0 0 0 0
[Mt]—' LPA(X) N3N1 N3N2 0 N% N3N4 0 dx
N4N1 N4N2 0 N4N3 NE 0
0 o 0 o o Ol
b. Matrice masse élémentaire pour la torsion
_O_
0
N
Mt] = [, pA)| S0 0 Ns 0 0 Nedx
0
[N,
o o O o0 O
i o0 0 00 NON
_ 0 o N5 0 0 5*%6
[Mt] = fo Ay 0 o o o o |
0 0 0 0 0 0
0 0 NgNg; 0 O NZ
¢. Matrice masse globale découplée :
N, 0
N, 0
= ! 0 NS [Nl Nz 0 N3 N4_ 0]
[Mg]d _._J-O pA(x) N3 0 O 0 NS 0 0 Nﬁ dx
N, O
L o N
[ N2 N;N, 0 NN; NiN, 0
- 0 0 N2 0 0 NsNg|,
Mgla = [, pA(x) NN, NN, O N NN : X
N,N, N,N, O NyN; N2
L 9 0 NeNs ¢ o N

(IV.66)

(1V.67)

(1V.68)
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d. Matrice masse globale de couplage

M. = f pAG)a [ENFT{Nt} + {Nt}"{Nf}] dx

N
Ml = foxA | [ [0 0 Ns 0 0 NI+ f[INy N, 0 Ny N,
3
N, 0
0 Ng
0 0 N;N;s 0 0 N;Ng]
0 0 NxNg 0 0 N;Ng

_] NlNS NzNS 0 N3N5 N4N5 0
Mle=LpxAlI 0" 07 NN, 0 0 NN

0 0 N, N 0 0 N,N,
_N1N6 NZNG 0 N3N6 N4N6 O

¢. Matrice masse globale

[M] = [Mgl4 + [M],

N2 N;N, NjNga N3N;  N;N,  N;Ngj

N;N, N2 szisa NZI\II\Is I‘\II\IZI\II% ;T\IZI\IJ\IG
N a a a

Mgl = fpac0 | NN NN Nz NN, NoNea|O®

N,N, N,N, N,N.a N,N; NI N,Nga

[N,Nga N,;Nga NgNg N3N.,a N,Nga  NZ |

IV .4.1.2.Matrice de rigidité élémentaire
Par la méthode d’énergie potentielle en trouve

=~ [{e}" {0} dx dy dz
U=2 f{en (52) ax+ 2 fien ()2 ax
U=2 e (52) (£2) ax+ 2 (6 () (49) e

On substitue 1’équation (V.61)dans 1’équation (V.71):

Ue=> [EL(INE"} {ah)T (INF"} {q}) dx +3 J G (Nt} {q))T (Nt} {g))"

Ue =2 (e} (Ke] fae}  T=3 {de}" [M] {ge}
[Ke]= [ EI{Nf"}" {Nf"}dx+ [GJ {Nt'}JT { Nt'} dx
[Ke] = [Kfe] + [Kie]

CHAPITRE IV : MODELISATION DE PLAQUE COMPOSITE PAR MEF

(1V.69)

(IV.70)

(IV.71)

(IV.72)

(IV.73)

(1V.74)
(IV.75)
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CHAPITRE 1V : MODELISATION DE PLAQUE COMPOSITE PAR MEF

a. Matrice rigidité élémentaire pour flexion

N;
N,
1 0 5 o P
[Kfe] = f Elyy N [N, N 0 N; Ny O]dx (IV.76)
3
N,
[ 0 |
D’ol
N, N N2 0 Ny N: N, Ng 0O
N> N, N7 0 N N3 N; N; 0
[Kl=Elyy f;| .© e & 0 0 0Oldx (IV.77)
N;s Ny N; N, O N3? N5 N; O
Ny Ni Ni N 0 N, N; N 0
0 0 0 0 0 0
b. Matrice rigidité élémentaire pour la torsion
e
0
1 .. | N- . ‘
KL=, ar| {0 0 N0 0 N]ax (IV.78)
0
| N
D’ou
[0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0
1 0 0 N2 0 0 Ns Ng
K. =[G dx 1v.79
(Kl = ;) 0 0 0 0 0 0 ( )
0 0 0 0 0 0
[0 0 N¢ Ns 0 0 N§

¢. Matrice rigidité globale découplée

B
N7 El N, N EI 0 N N, El NNy EHI 0
N: N EI NY E 0 N: N. EI N: N, E 0
Kele= [j| O 0 N G 0 0 N N Odx (1V.80)
N: N Eb Ny N: EI 0 N Bl Ny Ng H 0
No N EL N N: EI 0 No N; EI N/ H 0
0 0 Ny Ni G 0 0 N GI
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CHAPITRE 1V : MODELISATION DE PLAQUE COMPOSITE PAR MEF

d. Matrice rigidité de couplage

k=0
[Kle- [LKIBIT(B] avec:[(B]=|N No O No N O (IV.81)
0 0 N, 0 0 N,
(N, 0]
N: 0
O ' " n ' '
Kle=k | © N[ [NoN 0N N O gy (1V.82)
N:. 0 0 0 N;s O 0 N
N, 0
|0 N
0 0 NI Ns k 0 0 NI Ng
0 0 N: Ns k 0 0 N: N
[K)e-= [ N: Ns k N N5 k ‘. 0. N; Ns k Ny Ns k 0. dx (I1V.83)
0 0 N; Ns k 0 0 N; Ng k
0 0 N: Ns k 0 0 Ne N k
[N Ne kK N: Ng Kk 0 N; Ni k Ny Ne k 0
e. Matrice rigidité globale
NS El Ny N: EI NI N: k Ny N: EI Ni Ni EI NI Ne k
N: N: EI  N? El N> Ns k N, Ny EI N Ny EI N; N k
[Kg]='f r{’} N”; k 1\{2 1\{'5 k y? G N; _jN; k N_; 1\{}-, k N;_ N'sl Gl
2N N EI Ns N EI Ns Ns k Ny EI N: Ns EI N3 N¢ k
Ni N; El N; N> EI Ny Ny k N; N; El NS El Ny N k
N} No k N» No k Ny N; GI Ny Ns k N, N; k N GJ
[K,] = [Kla + (K], (1V.84)
IV .4.2.application numérique
Les fonctions d'interpolation d’une poutre en flexion sont :
3 2
Ni() = 1= 5+ 2 /P
N () = x— 25 4 x3 12 (1V.85)
2
Ns(x) = %— — 2x3 /13
XZ
N, (x) = "T + x3/12
Les fonctions d’interpolation d’une poutre en torsion sont :
Ne(x) =1- ? (IV.86)
X
Ns(x)=T
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CHAPITRE IV : MODELISATION DE PLAQUE COMPOSITE PAR MEF

1V.4.2.1.Les matrice masses (découplée, de couplage et globale)

a. Matrice masse découplée

[ 156pAl/420  22pAl2/420 0 54pAl/420
22pAl2/420  4pAl3/420 0 13pAl/420
M], = 0 0 2pAl/6 0
A7 | 54pAl/420  13pAi2/a20 O 156pAl2/420
—13pAI2/420 —3pAI3/a20 O —22pAI2/420
| 0 0 pAl/6 0

b. Matrice masse de couplage

0 0 7lpAx, 0 0 3lpAx, 7
20 20
0 0 oAk 00 Epl
20 30
M]c = 7lpAx, 12pAx, 0 TlpAxa —1%pAx, 0
20 20 TlpAxy 20 30 12pAx,
0 0 20 0 0 20
0 0 12pAx, 0 0 1pAxa
3lpAxy  I2pAx; 30 1ZpAxy _ IpAxg 20
L 20 30 0 20 20 ]
¢. Matrice masse globale
[ 156pAl 22pAl? 7lpAx, S54pAl 13pAl¢  3lpAx,
420 420 20 420 420 20
22pAl? 4pal? 12pAx, 13pAl 3pAlF  12pAx,
4200 420 20 420 az0 30
7IpAx, 12pAx, 2pAl 7IpAx, —12pAx, pAl
[Mlg = 20 20 P 20 30 6
S4pAl 13pAl2 7lpAx; 156pAl? 22pAF  12pAx,
420 420 20 420 - 420 20
_ 1zpAl? 3pAR IPpAxy  22pAl2 4pAl3 _lpAxs
420 420 30 420 420 20
3IpAxs 12pAx, pAl 12pAx, _ lpAxg 2pAl
20 a0 6 20 20 6

IV.4.2.2.Les matrices de rigidités (découple, de couplage et

a. Matrice de rigidité découplée

(1Bl SEL o 12B1 GEI
P Lz -
6El  4El 6EI  2El
SEl, HEL _JBEL ZEL 4
L2 L 0 L2 L
G G
00 <o o -%
Kld=pe e ) 2m _e g
T L L
6El  2El k 6El 4E]
SEL ZBL R BEL 4BK g
L2 L 1 L2 L
G GJ
00 -2 o o &

—13pAl%/420
—3pAl3/420
0
—22pAl% /420
4pAl% /420
0

globale)

0
0
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CHAPITRE IV : MODELISATION DE PLAQUE COMPOSITE PAR MEF

b. Matrice de rigidité de couplage

0 0 0 0 o0 01
o 0o -* 00 -3
0 -0 - -2 0
Kle=| o AR (Iv.91)
0 0 -7 0 07
o -0 o % o

¢. Matrice rigidité globale

[ 12El  6EI _ 12E1  8El
L3 L2 L3 L2
66l Bl _k _sBl 281
ER 1 T e L
1ZBL & Gk 12k o f
3 2
[Klg = 12E[L _6El __é l12}31 _6EI LEE (1V.92)
L3 L2 1z L3 Lz 12
6El 2El  _k _ BEl 4El Kk
L2 L ! L2 L 1
0 _k _ G 12k k G
1 L 12 1 L

IV.5.EQUATIONS DYNAMIQUES DE LA STRUCTUREE

Aprés assemblages des matrices ¢1émentaires, nous obtenons les matrices globales
([K] et [M]) de la structure. Ainsi les équations de mouvement dynamiques de la structure
deviennent :
MI{gH+ (KI{q} = {0}

Ou {g}est le nombre de degrés de liberté total de la structure.

(IV.93)

IV.6.CONCLUSION

Aprés introduction des conditions aux limités (plaque encastrée - libre), le syste¢me
d’équations  ci-dessus est conduit a4 la résolution d’un probléme aux valeurs propres
permettant d’avoir les fréquences et les modes correspondants de cette structure, ce qui fait
I’objet du chapitre suivant.
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CHAPITRE V : RESULTAT ET INTERPRETATION

V.1. INTRODUCTION

Dans ce chapitre notre ¢tude est basée sur I'identification des caractéristiques
dynamique de ia structure (fréquences et modes propres).

Lors de la recherche des fréquences et modes propres, les équations de mouvement sont
obtenues par la MEF ,pour cela nous étudions l'effet de certains paramétres fondamentaux tels
que, les dimensions (L’allongement), le type de la plaque et la nature du matériau sur les
caractéristiques de la structure.

Ces différentes étape sont illustrées par un programme de calcul Matlab dont les
résultats sont comparés avec ceux obtenus par les logiciels : Ansys [Annexe C], SolidWorks
[Annexe D] et Abaqus [Annexe E].

La méthode utilisée est la méme pour tous les logiciels car pour chaque calcul on a trois
étapes & suivre qui sont :

 Pre-processing : dans cette étape la géométrie et les propriété du matériau utilis¢
sont définies, puis le maillage est crée, ensuite les conditions aux limites sont
fixées.

e Processing : c’est la phase du traitement (le programme calcule les fréquences et
les modes propres).

» Post-processing : dans cette étape les résultats sont affich¢s et étudiés.

V.2 MATLAB

V.2.1.Definition
MATLAB est un langage de programmation de quatri¢me génération émulé par un

environnement de développement du méme nom ; il est utilisé a des fins de calcul numérique.

Développé par la société The MathWorks, MATLAB permet de manipuler des matrices,
d'afficher des courbes et des données, de mettre en ceuvre des algorithmes, de créer des
interfaces utilisateurs, et peut s'interfacer avec d’autres langages comme le C, C++, Java, et le
Fortran. Les utilisateurs de MATLARB sont de milieux trés différents comme I'ingénierie, les
sciences et I’économie dans un contexte aussi bien industriels que pour la recherche, il permet
d’exécuter des commandes simples. Des séquences de commandes peuvent €tre sauvegardés
dans un fichier texte, typiquement avec 1’éditeur MATLAB, sous la forme d’un « script » ou
encapsulé dans une fonction [26].

V.2.2.Les étape de programmation
La mise en ceuvre informatique de la MEF requiert la programmation des opérations

suivantes [27]:

* La description géométrique et mécanique de la plaque. a savoir s’il s’agit d’une
plaque mince ou épaisse, plaque isotrope ou stratifiée, ou méme une poutre;

o Le calcu! des matrices élémentaires et I'assemblage du systéme global;

» La résolution du systéme;

» La visualisation des résultats et le post-traitement.
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CHAPITRE V : RESULTAT ET INTERFRETATION

Introduction des données :

v

>y

Meécaniques

Géométriques

I

Pour chaque
élément

Matrice de rigidité réduite
pour le repére 1,2

.

Les fonctions
d’interpolations
et leurs dérivées

Matrice de rigidit¢ réduite
pour le repére X,y

l

La matrice
jacobienne

Matrice de rigidité réduite

|}

du stratifié — H

Matrice
rigidité

Maftrice masse

Les matrices globales de la masse et <

rigidité

|

Résolution du Probleme [M1{q} + [K1{q} = {0} >

|
¥

Les conditions aux
limites

Résultats : Les vecteurs propres
et valeurs propres

Figure V.01 : Organigramme représentant les étapes utilisces
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CHAPITRE V : RESULTAT ET INTERPRETATION

V.3. INFLUENCE DE L’ALLONGEMENT SUR LES FREQUENCES PROPRES DE
LA PLAQUE

Dans cette partie on va prendre une plaque moyennement épaisse avec différentes
valeurs d’allongement (1, 3, 5 et 10).
Cette plaque encastrée-libre a les caractéristiques géométriques suivantes :
Lx = la largeur
Ly = la longueur
h = 1"épaisseur

V.3.1 Cas d’un matériau isotrope

Notre matériau isotrope choisis ¢’est I’Acier ASTM A36 dont les propri€tés sont les
suivantes :

Tableau V.01: Propriété physique de [’acier ASTM A36

Propriaté Valeur _lUnités
150
0 Nmr2
- T kg/mA3 -

V.3.1.1 lambda=1
Une plaque carrée de L

7 f
0,000 2,400 on) o
—

0,550

Figure V.02: Plaque obtenue par ANSYS (lambda=1)

Tableau V.02 : Les cing premiéres fréquences propres de la plague (lambda=1)

Lesmodes | Matlab | Ansys | SolidWorks | Abaqus | Err (%) | type dumode

139.02 | 139,18 139.23 139.16 0.11 ler mode de flexion

340.82 | 340,93 341.34 342.28 0.03 ler mode de torsion

851.84 | 348,46 848.27 866.57 0.39 2eme mode de flexion

1076.73 | 1073,5 1073.1 1089.1 0.29 3eme mode de flexion

iR | W] b —

1226.61 | 1222,1 1223.2 1244.2 0.36 2eme mode de torsion
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£.000 0,300 (o :'-L‘ .
—
0.150
Mode 5

Figure V.03 : Les cinq premiers modes pour une plaque isotrope moyennement épaisse
(lambda=1)
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V.3.1.2. Lambda=3
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CHAPITRE V : RESULTAT ET INTERPRETATION

L s ‘
3,500 tm) v 9.000 2.500 im) v

8,800

0,500 (my V 0,000 0,500 ) v

0008
0,250 0,256
Mode 3 Mode 4

4 . <
0.008 0,500 vy v 0408 - Uﬁﬁo{m) \X/
[ Ie——
0,250 0.200
Mode 5 Mode 6

Figure V.05 : Les six premiers modes pour une plaque isotrope moyennement épaisse

(lambda=3)
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v.3.1.3. Lambda=35
Une plaque de Lx=1,5m Ly=0,3m h=0,015m :

\L’ %
0,708{m}

0,000
0,350

Figure V.06: Plaque obtenue par ANSYS (lambda=5)

Tableau V.04: Les six premiéres fréquences propres de la plaque (lambda=5)
Les modes | Matlab | Ansys | SolidWorks | Abaqus | Err (%) | type du mode
5,438 | 5.4866 5.4893 5.4851 0.89 | ler mode de flexion
34.22 34.34 34.355 34.334 0.35 | 2eme mode de flexion
5433 | 54.806 55.003 54.825 0.87 ler mode de torsion
97.03 | 96.225 96.271 06.225 0.82 | 3eme mode de flexion

105.75 105.78 105.66 ler mode latéral

166,55 | 167.48 168.45 167.54 0.55 | 2eme mode de torsion

|| —
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Figure V.07 : Les six premiers modes pour une plague isotrope moyennement épaisse
(lambda=5)
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V.3.1.4. Lambda= 10
Une plaque de Lx=3m Ly=0,3m h=0,015m :

I

5,000 1,000 (m)
T ———
0,500

Figure V.08: Plaque obtenue par ANSYS (lambda=10)

Tableau V.05 : Les six premiéres fréquences propres de la plaque (lambda=10)
Les modes | Matlab | Ansys | SolidWorks | Abaqus | Err (%) | type du mode
1.353 1.3658 1.3663 1.3656 0.94 ler mode de flexion
8.5322 | 8.5566 8.5646 8.5556 0.28 | 2eme mode de flexion
24.179 | 23.967 23.975 23.965 0.87 | 3eme mode de flexion
26.476 | 26.693 26.746 26.706 0.81 ler mode de torsion
27 27.002 26.981 1er mode latéral
47.300 | 47.004 47.089 47.004 0.62 | 4eme mode de flexion

n || —
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Figure V.09 : Les six premiers modes pour une plaque isotrope moyennement épaisse
(lambda=10)
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D’aprés les cing premiers tableaux (V.02, V.03, V.04 et V.05) pour une plaque
moyennement épaisse avec un matériau isotrope, on voit clairement que I’augmentation de
I’allongement influe négativement sur la qualité de la plaque, en effet ; les valeurs des
fréquences propres ont diminuée lorsqu’on a fait augmenter la valeur de I’allongement de 1 a
3 a 5 jusqu'a 10, donc la rigidité diminue.

V.3.2 Cas d’un matériau orthotrope

Notre matériau orthotrope choisi est Epoxy Carbon (0/90s) dont les propriétés sont les

suivantes :
Tableau V.06: Propriété du matériau choisis
Property Vaiue Units
fastic Modulusin X 1.21e-011 N/m”2
 Elastic Modulus in Y 8600000000 - N/m*2
Elastic Modulus in Z 8600000000 N/mA2
Poisson s Ratio in XY 227 N/A
Poisson s Ratio in 12 04 NA
“Poisson's Ratio in XZ 0.27 N/A
Xy 4700000000 N/m~2
Yz 3100000000 N/mA2
odulus in XZ 4700000000 N/mAZ
Mass Density ' 1490 kg/m*3

Tableau V.07: Composition des couches et leur orientation

V.3.2.1.lambda=1

Ply Thickness Angie WNaterial

2 000375 90 epoxycarbon
3 000375 90 epoxy carbon
4 000375 0  epoxycarbon

Tableau V.08: Les cing premiéres fréquences propres de la plaque (lambda=1).

Les modes Matlab | Ansys | SolidWorks | Abaqus | Err (%) | type du mode

| 22534 | 224,63 225.01 224.64 0.31 ler mode de flexion

2 203,49 | 290,57 291.39 290.23 (.99 ler mode de torsion

3 775.02 | 777,96 782.1 778.30 0,37 2eme mode de flexion
4 1279.83 | 1283,5 1294.5 1283.5 0.28 3eme mode de flexion
5 1329.70 | 1307.6 1306.5 1307.3 1.66 4eme mode de flexion
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CHAPITRE V : RESULTAT ET INTERPRETATION

‘\"/ 2 .
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Figure V.11 : Les six premiers modes pour une plaque orthotrope moyennement épaisse
(lambda=3}
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Figure V.12 : Les six premiers modes pour une plaque orthotrope moyennement épaisse
(lambda=5)
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Figure V.13: Les six premiers modes pour une plague orthotrope moyennement épaisse

(lambda=10)
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CHAPITRE V : RESULTAT ET INTERPRETATION

Pour ce qui est des cing derniers tableaux (V.08, V.09, V.10 et V.11) pour une plaque
moyennement épaisse avec un matériau orthotrope, on voit clairement que 1’augmentation de
I"allongement influe négativement sur la qualité de la plaque, en effet; les valeurs des
fréquences propres ont diminuée lorsqu’on a fait augmenter la valeur de I’allongement de 1 a
3 a 5 jusqua 10 donc la rigidité diminue.

D’aprés les deux cas étudier pour une plaque moyennement €paisse, on voit clairement
que D'utilisation des matériaux composite offre une meilleure rigidité que celle apportée par
un matériau isotrope de méme géométrie et avec les valeurs de 1’allongement (1, 3,5et 10)

respectivement

V.4.COMPARAISONS ENTRE LES DIFFERENTS TYPES DE PLAQUE

Dans cette partic on fixe 'allongement (lambda=5) et on change le type de plaque

(mince, moyennement épaisse et épaisse).
On garde le méme matériau que ceux du premier cas et on refait le calcule pour les cas

suivants !

V.4.1.Plaque mince
Une plaque de Lx= 2.5m Ly=0,5m h=0,015m :

z

A

0,000 1,005 (3

0,500

Figure V.14: Plaque obtenue par ANSYS (mince)

Tableau V.12 : Les cing premiéres fréquences propres de la plaque (mince).

Les modes | Matlab | Ansys | SolidWorks | Abaqus | Err (%) | type du mode

3.2952 | 3.291 3.5158 3.2897 0.12 ler mode de flexion

12.352 | 12.502 12.578 12.432 1.21 | ler mode de torsion

21.063 | 20.74 21.981 20.586 1.53 2eme mode de flexion

41.682 | 41.765 42,252 41.226 0.19 | 2Zeme mode de torsion

L | W DI | =

61.397 | 58.752 61.388 57.516 4,30 | 3eme mode de flexion
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Figure V.15 : Les cinq premiers modes pour une plaque orthotrope mince (lambda=5)
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V.4.2.Plaque moyennement épaisse
Une plaque de Lx=1,5m Ly=0,3m h=0,015m

0,000 0,700 (m)

0,350
Figure V.16: Plague obtenue par ANSYS (plaque moyennement)

Tableau V.13 : Les cing premicéres fréquences propres de la plaque (plaque moyennement).

Les modes | Matlab | Ansys | SolidWorks | Abaqus | Err (%) | type du mode

9.1440 | 9.1337 9.756 9.1338 0.11 ler mode de flexion

33.836 | 34.176 34.678 34.160 1.00 ler mode de torsion

58.083 | 56.998 60.866 57.017 1.86 2eme mode de flexion

113.75 | 113.45 116.34 113.40 0.26 2eme mode de torsion

126.36 159.21 126.16 ler mode latéral

1
2
3
4
5
6

158.54 169.37 158.69 1.19 3eme mode de flexion
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CHAPITRE V : RESULTAT ET INTERPRETATION

V.4.3.Plaque épaisse
Une plaque de Lx=0,3m Ly=0,06m h=0,015m :

v %

V X

0,000 0.100¢m)
]
0,050

Figure V.18: Plaque obtenue par ANSYS (épaisse)

Tableau V.14 : Les cing premiéres fréquences propres de la plaque (épaisse).

Les modes | Matlab | Ansys | SolidWorks | abaqus | Err (%) | type du mode

1 220.02 | 224,55 | 239.66 22449 | 2.05 ler mode de flexion

2 635,15 [ 731.72 625.80 ! ler mode latéral

3 679.34 | 746,41 | 819.97 732.24 | 9.87 ler mode de torsion

4 1155.15 | 1288,1 | 1369.6 1282.7 | 11.50 | 2eme mode de flexion
5 2097.44 | 2372,8 | 2475.4 23233 | 13.12 | 2eme mode de torsion
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Figure V.19 : Les cing premiers modes pour une plaque orthotrope épaisse (lambda=5)
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V.6.LES PLAQUES RENFORCEES

On prend une plaque moyennement ¢paisse en composite avec un allongement fixe
(lambda =5) qu’on renforce & I'aide de deux poutres isotrope de différentes scctions (carrée
pleine, carrée creuse, en U, enleten Z)

V.6.1.Assemblage 1
Les poutres sont carrées et pleines avec b=h=0.0375m et Lx=1.5m
Les poutres sont fixées aux extrémités de la plaque :

0,000 2] §EIO ey VA‘

0,250

Figure V.20: Plaque renforcée obtenue par ANSYS (Assemblage 1)

Tableau V.17: Les cing premiéres fréquences propres de la plaque (Assemblage 1).

Les mode Ansys SolidWorks | type du mode

1 15.577 16.458 ler mode de flexion

2 60.104 63.1 ler mode de torsion

3 94.844 99.268 2eme mode de flexion
4 108.22 112.18 ler mode latérale

5 147.11 185.82 2eme mode d¢ torsion

On remarque que le fait de renforcer la plaque par des poutres augmente la rigidité de la
structure, donc une plaque renforcée est meilleure qu’une plaque simple.
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Figure V.21 : Les cing premiers modes pour I'assemblage 1
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V.6.2.Assemblage 2
Les poutres sont carrées et pleines avec b=h=0.0375m et Lx=1.5m

Les poutres sont a 0.0375m des extrémités de la plaque :

b

0000 0400 2 800{m)
G200 0,600

Figure V.22 : Plaque renforcée obtenue par ANSYS (Assemblage 2)

Tableau V.18 : Les cing premiéres fréquences propres de la plaque {Assemblage 2).

Les mode Ansys SolidWorks | type du mode

1 15.669 16.547 ler mode de flexion

2 78.925 80.15 ler mode de torsion
3 97.02 100.52 2eme mode de flexion
4 99.442 101.1 2eme mode de torsion
5 202.24 237.24 Jeme mode de torsion

On remarque une certaine amélioration de la rigidité de la structure aprés avoir
rapproché les renforts vers le centre de la plaque.
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Figure V. 23: Les cing premiers modes pour I'assemblage 2
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V.6.3.Assemblage 3
Les poutres sont carrées et pleines avec b=h=0.0375m et Lx=1.5m

Les poutres sont & 0.06m de I’extrémité de la plaque :

0,000 0,600 (m)
]
0,300

Figure V.24 : Plaque renforcée obtenue par ANSYS (Assemblage 3)

Tableau V.19: Les cing premiéres fréquences propres de la plaque (Assemblage 3).

Les modes Ansys SolidWorks | type du mode

1 21,938 2207 ler mode de flexion

2 77.691 80.15 ler mode de torsion

3 113.18 120.24 2eme mode de torsion
4 132.64 137.31 2eme mode de flexion
5 265.47 293.29 3eme mode de torsion

On voit clairement que cet assemblage a une meilleur rigidité que les deux premiers,
dans ce qui suit on va continuer sur ce type de renfort pour plusieurs formes de sections (en U,

en carrée creuse, en [ eten Z)
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Figure V.25 : Les cing premiers modes pour I Assemblage 3
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V.6.4.Assemblage avec poutre de section carrée creuse
Les poutres sont a 0.06m de I’extrémité de la plaque :

Bo0 0025 1050 ()
0013 003

Figure V.26: section de la poutre (Assemblage de section carrée creuse)

[ihh,11] 0,200 0 400 {(m)

Figure V.27: Plaque renforcée obtenue par ANSYS (Assemblage de section carrée creuse)

Tableau V.20 : Les cinq premiéres fréquences propres de la plague (Assemblage de section
carrée creuse).

Les mode Ansys SolidWorks | type du mode

! 24.585 21.97 ler mode de flexion

2 93.72 101.76 ler mode de torsion

3 117.85 122.2 2eme mode de torsion
4 148.4 133.93 2eme mode de flexion
5 305.85 314.39 3eme mode de torsion

D’aprés 'augmentation des fréquences relativement, a celles obtenues par
I’assemblage3, on vois que la forme creuse du renfort est mieux que celle de la section pleine
4 cause de la diminution du poids qui influe positivement sur la rigidité de la structure.
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Figure V.28 : Les cing premiers modes pour I'assemblage avec poutre de section carrée
creuse
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V.6.5.Assemblage avec poutre en U
Les poutres sont 4 0.06m de I’extrémité de la plaque :

: 5 | R )
0,014 - Y e |

6.0 0,020 5,040 {rm)
[ s S
.00 0030

Figure V.29: section de la poutre (Assemblage en U)

13
2000 0.250 0,500(m} <
[ ASewwwewss See—

6125 0375

Figure V.30 : Plaque renforcée obtenue par ANSYS (Assemblage en U)

Tableau V.21: Les cing premiéres fréquences propres de Ja plaque {Assemblage en U).

Les mode Ansys SolidWorks | type du mode

1 24,828 24.8 ler mode de flexion

2 94,612 96.556 ler mode de torsion

3 104.06 151.99 2eme mode de torsion
4 151,35 158.75 2eme mode de flexion
5 306.52 306.24 3eme mode de torsion

Les résultats de I’assemblage en U sont relativement les mémes que ceux obtenus pour
’assemblage en carrée creuse. Donc les rigidités des structures sont compatibles.
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CHAPITRE V : RESULTAT ET INTERPRETATION

V.6.6.Assemblage avec poutre en |
Les poutres sont & 0.06m de 'extrémité de la plaque :

0.0 3400 0,800¢m)

0,200 0,600

Figure V.33: Plaque renforcée obtenue par ANSYS (Assemblage en I)

Tableau V.22 : Les cinq premiéres fréquences propres de la plaque (Assemblage en ).

Les mode Ansys SolidWorks | type du mode

1 24.714 22.571 ler mode de flexion

2 45.533 39.797 ler mode de torsion

3 106.11 120.05 ler mode latéral

4 148.88 135.9 2eme mode de flexion
5 175.56 156.49 3eme mode de torsion

D’aprés les résultats obtenus nous remarquons que cet assemblage tient bien en flexion,
mais n’as pas une bonne rigidité en torsion comparée a celui de la structure précédente
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Figure V.34: Les cinq premiers modes pour 'assemblage avec poutre en |
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V.6.7.Assemblage avec poutre en Z
Les poutres sont a4 0.06m de I’extrémité de la plaque :

041675 002 0050 (m)
0013 0.0%
0,0375

Figure V.35: section de la poutre (Assemblage en Z)

o028 0350 0,708y
0175 0525

Figure V.36: Plaque renforcée obtenue par ANSYS (Assemblage en Z)

Tableau V.23: Les cinq premiéres fréquences propres de la plaque (Assemblage en 7).

Les mode Ansys SolidWorks | type du mode

1 23.501 20.656 ler mode de flexion

2 42.816 36.477 ler mode de torsion

3 112.99 123.89 ler mode latéral

4 139.82 132.44 2eme mode de flexion
5 172.85 150.72 3eme mode de torsion

D’aprés les résultats obtenus nous remarquons que cct assemblage a relativement les
mémes résultats que I’assemblage précédent, donc les mémes caractéristiques de flexion et de

torsion.
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Figure V.37 : Les cinq premiers modes pour Fassemblage avec poutre en Z
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CHAPITRE V : RESULTAT ET INTERPRETATION

V.7.CONCLUSION

On peut dire donc que notre programme de calcul donne de bons résultats pour la
flexion et la torsion des plaques minces et moyennement épaisses, d’une part, et des résultats
relativement bons pour les plaques épaisses, d’autre part. Cependant, en ce qui concerne les
modes membranes le modéle théorique nécessite la prise en compte des effets des forces
résultantes (Nx, Ny et Nxy) en considérant les déplacements dans le plan (x.y).
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CONCLUSION GENERALE

CONCLUSION GENERALE

La modélisation joue un réle trés important pour analyser le phénoméne qui entoure 1'avion

(aéroélasticité, optimisation, calcule vibratoire ... etc.).

Durant ce projet, nous avons eu ’occasion d’apprendre la modélisation théorique, la
simulation numérique et la programmation en MATLAB dans le domain¢ des structures
composites. De plus, 1"utilisation de I'outil CAO (ANSYS, SOLIDWORKS et ABAQUS) a

été bénéfique aussi bien pour notre projet que pour notre complément de formation.

Les résultats de toute I’étude ci-dessus montrent clairement la validit¢ de notre
programme de calcul (Matlab) car les erreurs relatives sur les fréquences et les modes sont

trés petites comparées avec les autres logiciels de calcul (ANSYS - SOLIDWORKS -
ABAQUS).

Quelque conclusion peuvent étre tirées de notre travail, d’abord de Pétude théorique

présentée et des résultats numériques obtenus :

v D’apres le calcule numérique, la méthode des éléments finis a donné de tres
bons résultats compares aux autres logiciels de calculs.

v L.a notion d’une plaque épaisse, moyennement épaisse ou mince est basée sur
les dimensions relatives de cette plaque, c’est-d-dire les rapports épaisseur-langueur et
épaisseur-largeur.

v Les matériaux composites nous offre une grand rigidit¢ comparer aux
matériaux isotrope ce qui démontre sa grande importance et ses vaste domaines d’ utilisation.

v Le fait de faire un arrangement entre les dimensions de la plaque et le matériau
utiliser et les renforts offre une meilleure rigidit€ a un poids minime.

v fa structure qui se compose d’une plaque et d’une poutre, ayant un meilleur
comportementstatique et dynamique avec le minimum de poids, elle estutiliséedans la
majorité des domainesque ce soitdans le domaine aéronautique, spatiale, naval.. .etc.

Par ailleurs le fait d’utiliser trois logiciels en plus que celui de programmation nous a
pris énormément de temps. De plus la complexité d’utilisation de ces logiciels a rendu

difficile la réalisation de ce projet.

Enfin, on souhaite que notre modeste travail satisfasse tout lecteur et participe dans le
développement de cet axe de recherche et aussi servira les étudiants, particulicrement de

I"Institut d’ Aéronautique et des Etudes Spatiales, pour leurs travaux de recherche.
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ANNEXE A

A.1. DEFINITION
A.1.1. Définition de repeére locale (L.T)

C’est un repére qui est lie 7 la couche dans le direction L est paralléle a la fibre et la
direction T et perpendiculaire 7 la fibre.

L : direction longitudinale.
T : direction transversale,
A.1.2. Définition de repere globale (x,y,z)

Le repere globale est un repére lie au stratifie dont la direction L de la fibre fait un
angle téta avec I'axe  (x).
A.2.CHANGEMENT DE BASE

Considérons deux systémes de références orthonormés(x, y, z) et (1,2,3) dont leurs
bases sont respectivement (€y, €, €,), (&, €,, €5) (Figure A2.1).

- i
e
D) -
% M
N dv
e
AT (XY B
,m}," s E "\\.\'\\
o i
¥ |
» ~

Figure A2.1.Schéma d’un changement de base.

Dans le cas d’une rotation 0 autour de la direction €, , la relation entre les bases
(€1, €2, €3) et (€, €, €,) s'écrit :

€, = éycosf +¢e,sing

€, = —€, sinf +&, cos # (A2.1)
53 — EZ
Al



Ou sous la forme matricielle suivante :

€ &y
& ¢ = [Al{é, (A22)
€y e,
Avec:
cos8 sinf 0O
[A] =|—sin8 cosd O (A2.3)
0 0 1

La matrice [A] s’appelle la matrice de changement de base.

Le passage de la base (€;,8,,8;) vers base (€, €,,€;) seffectue par la relation

suivante :

e, = 8, cos8 —¢€,sind

é, = é,sinf +é, cos @ (A2.4)
é, = ¢
Ou sous forme matricielle :
y é
ey r = [AT]{é, (A2.5)
e, é3

Avec:

cos8 siné 0
(A2.6)

[AT] = [— sinf cos@ O
0 0 1

La matrice [A7] est la matrice transposée de la matrice[A], elle est égale & son inverse.
A.3. LA MATRICE DE CHANGEMENT DE BASE DES CONTRAINTES

En tout point M d’un milieu continu, 1’état des contraintes est enti¢rement déterming
par la connaissance du tenseur des contraintes, noté[o(M)] .y, Ce tenseur est
symétrique, il est représenté par la matrice :

Or Txy Txz
[o(M)] xyz = [Txy Oy Tyz] (A2.7)
Txz Tyz g,

Le tenseur [0(M)] xy, défini dans la base (&, éy,€,) peut étre défini dans la base
(€1, €,, €3) par la rclation matricielle suivante [4] :

[0]125 = [Al[0] 1y, [47) (A2.8)

A2



I.a relation inverse s’écrit ;

[J]xyz = [A"] [0]123[14] (A2.9)
Ou:
01 Tiz Tz
[c(M)] 123 = |F12 T2 T23 (A2.10)
Tiz T2z O3
La relation (A2.8) conduit a écrire :
0y = 0,€0520 + 2T,y cos6sind + 0,s5in%0
0, = 0,5in?8 — 21, cosbsinf + a,cos*6
U3 = 0y
Tyz = —0,c0s0sind + 7,,(cos?0 — sin®8) + o,cos0sinb (A2.11)
Tog = —Ty,Sinf + 1,,,c050
Ty3 = Ty, C0SH + 17,,,5in6
La relation (A2.14) peut étre écrite sous la forme matricielle suivante
g1 [ cos?8 sin?@ 0 2cosfsiné 0 0 Oy
02 sin%8 cos?6 0 —2cosBsind 0 0 Oy
)] 0 0 1 0 0 0 Oz
= _ A2.12
T12 cosfOsinf cos@sing 0 cos?8 —sin*6 0 0 Txy ( )
T23 0 0 0 0 cosf —sinB||Tyz
113 L0 0 0 0 sinf cos@ d Mixz
Ou sous forme contractée :
[0']123 = [T][J]xyz (A2.13)

[T] : est la matrice de changement de base des contraintes.

A.4. LA MATRICE DE CHANGEMENT DE BASE DES DEFORMATIONS

Le tenseur des déformations ayant un tableau des composantes semblable & celui des
contraintes :

Ex  Exy Exz]
(A2.14)

[E]xyz = [ny €y  Eyz
Ezx Ezy &2

Les relations de changement de base s’expriment sous la méme forme que celles du
tenseur des contraintes.

Tenons compte de la relation
&j = 2¥y; Lj=xy,z Eti#]j (A2.15)

A3



&

£2

&3
Y12
Y23
Y13

cos%6 sin?@
sin’@ cos*6
0 0
—2co0s8sinf 2cosfsind
0 0
0 0

Qu sous forme contractée :
[e]125 = [T'] [e)xyz

0
0
1
0
0
0

cosBsind
—cosBsiné
0
cos?@ — sin’8
0
0

0 0

0 0

0 0

0 0
cos8 —sind
sinf cos@

L‘expression (A2.11) rapportée au champ des déformations conduit & écrire :

Ex
£y
&z
v [ (8216
Yyz
sz
(A2.17)
Ad



ANNEXE B

B.1. DEFINITON

ANSYS, Inc. est un éditeur de logiciels spécialisé en simulation numérique. L'entreprise a
son siége 4 Canonsburg en Pennsylvanie aux Etats-Unis. Ses produits majeurs sont des logiciels
qui mettent en ceuvre la méthode des éléments finis, afin de résoudre des modéles préalablement
discrétisés. La société posséde de nombreuses filiales a travers le monde, notamment ¢n Europe
et en Asie.

Ce produit permet d'effectuer des simulations mécaniques en calcul de structures
B.2. LES ETAPE UTULISEES

Aprés avoir ouvert le logiciel on clique sur modal, puis on la fait glissés sur notre plan de
travaille
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A Deugn bscessmeant
By moan

& EngrewrngData 4
o G0 Seomery A
G ATP {Pre} H ¥ m el o
@ Atodyn H : “.
A Enqineering et 5:& Set &
@ Bdernal Mode ; € g Seuton E
(i) FniteElementModeier 7o) Rests B
§# oromety

4 CEMCFD

@ mechanca tedel

@ Mesh

G Results

3
G AR {Past)

L Y

Meaa

Figure B.01 : Etape 01 de programmations pour ansys

Puis on clique sur « engineering data » pour choisir notre matériel

% Epoxy_Carbon_UD_230GPa_Prepreg :
% Epoxy_Carbon_UD_230GPa_Wet

i Fabtgue
Data
at
zero
mean
stress
COmESs
from
- ey 1998
k 5 T Structural Steel vl aGME
: BPY
Code,
Sacton
8, Div

2.
Tahle

Figure B.02: Etape 02 de programmations ansys



Ensuite on clique sur « geometry » pour dessiner notre pi¢ce

Draw R

" Ling

é Tangent Line

6 Line by 2 Tangents
£ Polyline

{23 Palygon

"I Rectangle

¢ Rectangle by 2 Points
&2 Oval

3 Circle

ﬁ Circle by 3 Tangents
o Are by Tangent

™ Arc by 3 Points

i Are by Center

< Ellipse

~ Spline

# Construction Point
A% Construction Point at intersection

Moadity -

Dimensions

Censtraints

Settings

Figure B.03 : Etape 03 de programmations pour ansys

Aprés avoir dessiné notre piéce on clique sur « concept » puis sur « surface from
sketches »

swe gt uimp b uine smw s
B G oo 3 sk b BRER < 2r SCAQK@AS X
K¥Plane v H o Sketchd -

/’- Generate @ Share Topology Paramefers
B Extrude aﬁ Revolve @ Sweep & Skindteft
aThianudace @ Blend v § Chamier 1Shee @ Fomnt Conversion

[ree Outtine 3 -
= 6 A Maedal
:‘“3 P X¥Plane
g8 Sketem
o= ZXPlang
- B YZPlane
3 SurfaceSk!
g @ 1Pat 1 Body

Figure B.04 : Etape 04 de programmations pour ansys



Puis on ferme la fenétre et on ouvre « model », puis on entre la valeur de I’épaisseur dans
la barre latérale

Fiter HName -
4| Project
= - B Model (Ad4)
o 7& Geomatry
7 W surface Sody
W CoOrdmate Systems
- A Mesh
& . 4 Modal (AS)
. ,T} Pre-Siress {None)
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- 2R Solution (A6)
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+ Graphics Properties ~
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‘Reference Temperature - By Envirariment
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Thickness Mode 'Retresh on Update
{Ciffsed Type Midgle ’
- Material
_As'si'énment Strvctural Steel
;Nonimeal Effects ves
e L N

Figure B.05 : Etape 05 de programmations pour ansys

Aprés dans cette méme barre on clique sur « mesh » et modal pour avoir un maillage et la
fixer dans une extrémité

Figure B.06 : Etape 06 de programmations pour ansys



Pour un matériau isotrope on clique sur « solve » pour avoir le résultat
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Figure B.07 : Etape 07 de programmations pour ansys
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Mais pour un matériau orthotrope on ferme la fenétre puis on clique avec le bouton droit

de la souris sur setup puis « transfer data from new» puis sur «ACP (pre) »
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Figure B.08 : Etape 08 de programmations pour ansys

B 4




Ensuite on clique sur « setup du acp (pre) », puis on entre les valeurs des couche dans
« fabric »
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Figure B.09 : Etape 09 de programmations pour ansys

Puis la composition de notre matériau composite sur « stackup »
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Figure B.11 : Etape 11 de programmations pour ansys

Enfin on ferme la fenétre et on clique sur résultat du modal pour avoir notre résultat
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Figure B.12 : Etape 12 de programmations pour ansys



ANNEXE C
C.1. DEFINITON

Créé en 1993 par I'éditeur américain éponyme, SolidWorks a été acheté le 24 juin 1997 ]f)ar la
société¢ Dassault Systémes

SolidWorks est un modeleur 3D utilisant la conception paramétrique. Il génére 3 types de
fichiers relatifs a trois concepts de base : la pi¢ce, 'assemblage et la mise en plan. Ces fichiers sont en
relation. Toute modification & quelque niveau que ce soit est répercutée vers tous les fichiers concemnés,

Un dossier complet contenant I'ensemble des relatifs & un méme systéme constitue une maquette
numérique. De nombreux logiciels viennent compléter I'éditeur SolidWorks. Des utilitaires orientés
métiers (tdlerie, bois, BTP...), mais aussi des applications de simulation mécanique ou d'image de
synthése travaillent a partir des éléments de la maquette virtuelle

C.2. LES ETAPE UTULISEES

Aprés avoir ouvert le logiciel et ouvert un nouveau fichier, on utilise la fonction sketch dans la
barre des commandes puis on dessing notre piéce sur un plan et on définitses dimensions.
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Figure C.01: Etape 01 de programmations pour solidworks



Puis on fait le bossage de la piece pour la rendre 3d en utilisant la foncions « extruded dans la
commande features » et on choisit I’épaisseur de la piéce et sa direction
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Figure C.02 : Etape 02 de programmations pour solidworks
Ensuite onchoisit le type de matériaux dans la barre latérale & gauche
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Aprés on utilise la fonction « study advisor » puis « new study » dans la commande simulation
puis le type d’étude choisi
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Figure C.04 : Etape 04 de programmations pour solidworks

Dans la barre latérale va apparaitre plusieurs fonctions qu’on utilise
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Figure C.05 : Etape 05 de programmations pour solidworks




On click d’abord sur « Mesh » pour crée le maillage puis sur « Fixtures » pour la fixer sur une
extrémité et on aura
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Figure C.06 : Etape 06 de programmations pour solidworks

Pour un matériau isotrope on clique sur « run » dans la commande simulation et on aura le
résultat

Stady namie; F L
Fiat type: Prequency |

B ASTR A26 Stew Mods e Ly
3% ront Plane
%5 Top Mlarie
Ti36F Right Plane
wfn Crigin

e &
ff Fregency t (-Defaults}
P [SWIAETM 436

: Cannectiony
& g‘ Fixtures
. g,ijbcernaELaads

M 5

Sty name: Frequendy 1

eaencAfiadinec)  Priquencteds) | Pomdossds |
59195 92933 BO01076
TdEl2 223.37 Q6043553
35812 56998 [ bt
45394 73246 00012342

._:31‘325 B2E A3 fomzy

save Heip

Figure C.07 : étape 07 de programmations pour solidworks



Pour un matériau orthotrope on entre dans la barre latérale dans la fonction partl puis en entre

les valeurs nécessaires.
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Figure C.08 : Etape 08 de programmations pour solidworks

Enfin onclique sur « run » pour avoir le résultat
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Figure C.09 : Etape 09 de programmations pour solidworks



ANNEXE D

D.1. DEFINITION

ABAQUS est un progiciel de calcul éléments finis développé par ABAQUS, Inc
(Dassault Systémes).Il se compose de trois produits : ABAQUS/Standard, ABAQUS/Explicit et
ABAQUS/CAE.

ABAQUS/Standard est un solveur généraliste qui recourt a un schéma traditionnel
d'intégration implicite.

Le solveur ABAQUS/Explicit emploie un schéma d'intégration explicite pour résoudre
des problémes dynamiques ou quasi statiques non linéaires.

ABAQUS/CAE constitue une interface intégrée de visualisation et de modélisation pour
lesdits solveurs.Chacun de ces produits est complété par des modules additionnels et/ou
optionnels, spécifiques a certaines applications.

Les produits ABAQUS, ABAQUS/CAE notamment, sont écrits intégralement avec les
langages C++, Fortran pour les parties calcul et Python pour les scripts et les para métrisations,
La gestion de l'interface graphique est assurée par FOX Toolkit.

ABAQUS est trés largement utilisé dans les industries automobiles et aéronautiques. En
raison du large spectre de ses capacités d'analyse et de sa bonne ergonomieg, il est également trés
populaire dans les milieux universitaires, pour la recherche et 1'éducation.

ABAQUS fut d'abord congu pour analyser les comportements non-linéaires. Il posséde en
conséquence une vaste gamme de modeéles de matériau. Ses modélisations d'élastoméres, en
particulier, méritent d'étre reconnues.

En 2005, ABAQUS, Inc a été acquis par Dassault Systémes et est devenue SIMULIA.
D.2. LES ETAPE UTULISEES

Aprés avoir ouvert notre logiciel de calcule on clique sur « With Standard / Explicite
Model » pour commencer notre travaille

RAbaqus/CRE
6.14

Figure D.01: Etape 01 de programmations pour Abaqus
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Puison clique sur «create part» pour entrer les caractéristiques de la plaque

Name: Part-1

Medeling Space

@ 0 20 Planar Axisymmetric

Type Options
@ Defermable
Discrete rigid
Nene avsitable
Analytical rigid

* Evlerian

Base Feature
Shape

Schd
@ Shelt Extrusicn
. Revelution
Wire
Sweep
Point

| Approxiraate size: 16

Cancel |

Figure D.02: Etape 02 de programmations pour Abaqus

Ensuite on dessine notre piéce et on entre ces dimensions

Module: |, Part :-g Mcdei:i Medel-I _'-; Part:i gj

Figure D.03: Etape 03 de programmations pour Abaqus
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Pour avotir ¢a :

Module: | . Pan < Medet | Meaell W pat | Pat1 =

Figure D.04: Etape 04 de programmations pour Abaqus

Aprés on entre les propriétés de la pi¢ce en entrant les propriétésdes matériaux utilisés
dans soit isotrope ou orthotrope
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Figure D.05: Etape 05 de programmations pour Abaqus
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r
é £dit Section

i

Puis en cliquant sur «create section» en entre Ja section de la picce

| Name: Section-]

Categery  Type

Solid Homogeneous
@ Shelt A
Bean Membrane
Surface
General Shell Stiffmess
Other

b

Continue.., | Cancel

Figure D.06: Etape 06 de programmations pour Abaqus

Et pour un matériau composite on clique sur «Edit Section» pour éditer la section et entrer
les valeurs (1'épaisseur des couches, I'angle d’orientation, le type de matériau utilisé ...etc.)

Name: Section-1

Type:  Shell / Continuum Shell, Composite

| Section integraticn: @ During analysis Before anaiysis

Layup name:
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Options: ,#%
oK | : Cancel |

IO

Figure D.07: Etape 07 de programmations pour Abaqus
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Ensuite sur «global seeds» pour entrer les propriétés du maillage
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Figure D.08: Etape 08 de progr mations pour Abaqus

Aprés sur «Mesh part instance» pour le créer
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Figure D.09: Etape 09 de - “ons pour Abaqus
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Apres ¢a on fixe la plaque sur une o :
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Figure D.10: Etape 10 dc -
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Pour commencer notre étude on ¢'ic  sur «Crea'cS: » puis on sélectionne le type
d’étude
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Figure D.12: Etape 12 de - grammati. it Abaqus
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Figure D.13: Ct> rammali ar Abaqus
Aprés que le logiciel ait termin. Je.on ¢ ¢+ ur «Results» pour afficher les
résultats
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