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Abstract:

The choice of materials used in aeronautics is made according to many variables, the most
important which we mention one of the most important variables that is the mechanical
strength of the materials.

The main objective of our work is to analyse the behaviour of structures made of composite
materials used in the field of aeronautics, especially composite materials based on fiberglass
and carbon fibers, and determine the natural frequency of these composite materials using
theoretical calculations and simulations realised using Ansys software, which results in the
determination of the best materials for the use in the aeronautical field.

Résumé :

Le choix des matériaux utilisé en aéronautique est effectué suivant de nombreuses
variables, dont on nomme la plus importante qui est la tenue mécanique des matériaux.

L’objectif principal de notre travail est d’analyser le comportement des structures a base des
matériaux composites utilisés dans le domaine d’aéronautique, spécialement les matériaux
composites a base de fibre de verre et fibre de carbone, et déterminer la fréquence de résonance
de ces matériaux composites a 1’aide des calculs théoriques et de la simulations réaliser grace
au logiciel Ansys, ce qui résulte de la détermination des meilleurs matériaux a 1’usage dans le
domaine de construction aéronautique.
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Introduction générale

L’aéronautique englobe toute les sciences et les technologies congues pour construire et
exploiter des aéronefs dans I’atmosphére terrestre. Piloter un avion lui permet d'évoluer et de
réaliser des activités spécifiques. Les principales activités sont liées a la puissance aérienne des
forces armées d’un pays, au transport aérien commercial ou aux activités de loisirs ou aux sports

aeriens.[1]

Un aéronef fait référence a tout moyen de transport qui peut s'élever et se déplacer dans

I'atmosphere terrestre. Les principaux appareils sont des avions, des hélicoptéres et des drones.
Il existe deux catégories dans les tentatives de ’homme ont aboutie a voler :

> Celles consistant a planer en tombant, en utilisant la gravitation comme source
d’accélération qui est transformer en vitesse de mouvement pour planer avant d’atterrir.

» Celles effectuées avec I’objectif de gagner de ’altitude.

La compétition résultant des aspects scientifiques, commerciaux, militaires, politiques
impose des limitations et des contraintes de plus en plus sévéres en termes de matériaux utilisé
afin d’aboutir a des résultats de performances optimal en parallele avec la diminution du cout
de production et de la consommation et entrer de plus en plus dans I’Eco Energie. De nos jours
il faut savoir maitriser de plus en plus la propulsion, en réalisent des moteurs qui produisant de
plus en plus de force de poussé et consommant moins, pointer des instruments avec une
meilleure précision, réaliser des structures ultra Iégéres qui peuvent supporter des charges
mécaniques et thermiques considérables, contréler les vibrations et les contraintes thermiques ,
traiter des quantités considérables d’informations et réaliser le stockage fiable avec une faible

masse et une accessibilité facile. [1]

Ces exigences séveres dans le domaine d’aéronautique, qui aboutissent & un taux de sécurité
et de sureté assez ¢€levés ont incité les constructeurs d’aéronefs a développer leurs structures
alléger en gardant une bonne rigidité et résistance mécanique, cela est réalisé apres 1’utilisation
des matériaux composites qui sont utilisé dans tous les secteurs d’industrie aéronautique, que

ce soit en aviation civil ou militaire ou méme a 1’utilisation personnelle. [1]

Les composites permettent de réaliser une piece légere toute fois en possédant des

caractéristiques mécaniques tres rentable en termes d’efficacité. Un autre avantage pour les
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matériaux composites est qu'une seule étape de fabrication est suffisante a réaliser des formes
complexes avec intégration de plusieurs fonctions et difficilement réalisables avec des

matériaux traditionnels, cela permet de réduire les cofits d’assemblage de fagon importante. [2]

Les problémes de vibrations mécaniques sont depuis longtemps 1’objet d’études dans
plusieurs domaines d’application technologique notamment le domaine aéronautique qui est le
plus délicat par ce point. Ces besoins ont conduit les ingénieurs a prendre en compte un modele
dynamique de structure pour accomplir le théme d’étude décrivant le mouvement d’ensemble

de la structure que devient flexible.[2][3]

Dans ce mémoire notre objectif principal est de réaliser une étude et une analyse des
vibrations des structures flexibles pour la validation de [’utilisation du matériau pour

I’utilisation dans le domaine aéronautique.

Le premier chapitre est dédié a une description détailler des matériaux composites : la
réalisation et leurs propriétés mécaniques, leurs utilisations, leurs avantages et leurs

inconveénients.

Le deuxiéme chapitre est consacré a la réalisation et 1’élaboration de notre propre matériau
d’¢étude réalisé a la base d’air Algérie.

Le troisieme chapitre englobe 1’étude théorique de nos matériaux composites pour avoir bon

tracage du chemin poursuit dans notre étude.

Le quatriéme chapitre, nous présentent une simulation numérique avec des résultats assez
précises de nos matériaux étudier a 1’aide des logiciels concu pour I’étude et des analyses

modales pour étudier le comportement mécanique de toute structures.

On clbture notre travail par une conclusion générale dans laquelle on met en évidence les

points les plus importants de notre étude.
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Chapitre | : Les matériaux composites

1.1 Introduction :

I1 existe différentes familles de matériaux : les métaux, les plastiques, les composites, etc....

Les matériaux composites ne sont pas une nouveauté, ils ont tous temps été utilisé par I'homme,

citons par exemple le bois, le béton et le béton armé.

Les matériaux composites sont des matériaux a hautes propriétés mécaniques, qui peuvent
étre faconnés par le concepteur a volonté, donc on leur donne du potentiel illimité. Les
matériaux composites sont actuellement en cours de développement pratique Divers domaines,

et est la source de toutes sortes de défis redoutables Des réalisations high-tech.

Parmi les matériaux existants, les matériaux composites présentent un attrait industriel
indéniable. Compte tenu de leur densité relativement faible, ils présentent d'excellentes
propriétés physiques (trés rigide et légeres), et chimiques (insensibles a la corrosion). lls ont
une résistance élevée a la fatigue, un faible taux de vieillissement sous I'action de I'hnumidité, de
la corrosion ou de la chaleur, et ne sont pas sensibles a de nombreux produits chimiques

(graisses, solvants, peinture, etc.).

L'émergence des matériaux composites a apporté une révolution dans de nombreux
domaines. Avec leur faible densité, leur haute résistance et leur grande rigidité, il est clair qu'ils
s'imposeront progressivement dans des zones ou toutes ces caractéristiques sont essentielles.

L'aviation est I'un de ces domaines, peut-étre méme le domaine le plus important.

Ces qualités en font des matériaux composites, les plus utilisés dans de nombreuses
applications telles que le batiment et les travaux publics, les transports (routes, chemins de fer,
aviation), les sports et les loisirs. Les principaux éléments de structure de I'avion, tels que le
fuselage et les caissons de voilure, sont plus adaptés du fait de leur 1égéreté et de leur robustesse,
ces dispositifs sont soumis a des contraintes mécaniques et thermiques trés élevées. Les
matériaux composites répondent parfaitement a ces besoins industriels, ils ont donc été
largement utilisés dans I'industrie aéronautique. La conception de la poutre ventrale de I'A340-
600 d'Airbus a réalisé pour la premiére fois une structure importante (ou principale) au matériau

composite en fibre de carbone.



16

Aujourd'hui, l'utilisation de matériaux composites dans I'industrie aéronautique est cruciale,
ce qui constitue un véritable défi pour les avionneurs. L'Airbus A380 d'aujourd'hui contient
pres de 25 % de matériaux composites (Figure 1.1) ce qui permet d’avoir un gain de 1,5tonnes
par rapport a l'alliage d'aluminium les plus avancés, L'Airbus A350 est équipé d'une aile
entierement en composite, la premiére du genre pour les avions civils, 50% de la structure
primaire (y compris le fuselage et les ailes) du 787 (Dreamliner) est en matériaux composites
[4]1[5][6][7]

%“

?

Evolution % matériau composite

¢ Augmentation continue pour la gamme Airbus ;
¢ Rupture technologique pour le B787 ,'-“":" g

IS
=
T

Pourcentage de matériau composite
= <]

—
o

Années

1970 1995 2000 2005 2010 2015

Figure 1-1 utilisation des matériaux composites en aéronautique[2]
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1.2 Définition :

Les matériaux composites sont une combinaison de deux ou plusieurs types de matériaux
différents. Se completent pour former un matériau hétérogéne dont les performances globales
sont meilleures que les composants utilisés seuls. Le principal intérét de l'utilisation des
matériaux composites vient de leurs excellentes propriétés. Par rapport aux matériaux
traditionnels, ils présentent des avantages significatifs. lls offrent de nombreux avantages
fonctionnels :[4]

Légerete.
Grande résistance a la fatigue.
Liberté de formes.

Maintenance réduite.

YV V. V VYV V

Faible vieillissement sous 1’action de I’humidité, de la chaleur, de la corrosion (sauf le
carbone).

> Insensibles aux produits chimiques sauf les décapants de peinture qui attaquent les
résines.

» Une bonne isolation électrique.

On distingue deux types de composites : les composites grande diffusion et les composites haute

performance.

1.2.1 Grande diffusion :

Les matériaux composites largement répandus présentent les principaux avantages suivants :
Optimiser les codts en réduisant les prix de revient, la composition du polyester et des fibres de
verre longues ou courtes (sous forme de mats ou de tissus), et la simplicité des principes de

développement des matériaux (moulage contact, SMC, injection).[5]
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1.2.2 Hautes performances :

Les matériaux composites hautes performances sont utilisés dans le domaine aéronautique,
ou la demande de hautes performances découle d'une forte valeur ajoutée. Le renfort est une

fibre assez longue. Le taux de renforcement est supérieur a 50 %.
Ces composites sont élaborés par les procédures suivantes :

» Drapage autoclave, enroulement filamentaire, RTM.
> Beaucoup de procédés encore manuels.
» CMM, CMC.

Un matériau composite est élaboré de deux différentes bases : le renfort et la matrice.

Lorsque le matériau composite est non endommagé, les renforts et la matrice sont liées
parfaitement et il ne peut pas y avoir ni glissement ni séparation ni rupture entre les différentes
phases. Les renforts se présentent sous forme de fibres continues ou discontinues. Le réle du
renfort est d’assurer la réalisation de la fonction de résistance mécanique aux efforts. La matrice
assure quant a elle la cohésion entre les renforts de maniére a répartir les sollicitations
mécaniques. L’arrangement des fibres, leur orientation permettent de renforcer les propriétés
mécaniques de la structure. Nous étudions plus particulierement les matériaux composites a
renfort fibre longue continue utilisés dans 1’industrie nautique, automobile, aéronautique et

spatiale [4].

1.3 Constituants des matériaux composites :[4]

1.3.1 Les renforts :

Les renforts contribuent a améliorer la résistance mécanique a la traction et la rigidité des
matériaux composites et se présentent sous forme filamentaire (des fibres organiques ou

inorganiques).
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1.3.1.1 Différents types de renfort :

Les matériaux de renfort les plus couramment utilisés se présentent sous forme de fibres ou de

formes dérivées, et la fraction volumique des matériaux composites est généralement comprise
entre 0,3 et 0,7.

Il existe de nombreuses formes commerciales de matériaux renforcés de fibres.

>

Y V VYV V

Sous forme de meche (fils, mandrins, etc.) : la méche est un ensemble de fils de base
paralléles sans torsion.

Forme du tissu (taffetas, toile, serge, etc.) :

Le tissu est entrelacé verticalement de meches.

Le poids du tissu meche peut atteindre 800g/m2.

Sous forme de mats (lignes de découpe, lignes continues) :

Les mats sont des mats découpés ou a lignes continues avec un agent d'encollage plastique,

aggloméré par un adhésif qui a une solubilité rapide ou lente dans la résine.

b — Tissu de verre ¢ — Mat de verre

Figure 1-2 différents types de fibres de verre[2]
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1.3.1.2 Différentes natures de renfort :

(Vg J

[ Drgur.liques ]

Minéraux

Aramides

Bois

[ Boe j
[ Carbone ]’

[ Metalliques ] [ Ceéramiques ]

[ Verre CDER }

Figure 1-3 différentes familles de renforts[2]

oy (MPa) Allongement Ep (MPa) Diamétre du
fibre densité | en traction a la rupture | Longitudinale filament
en %o elémentaire
pm
Verre E 2.54 3400 4.8 73000 3-30
Verre R 248 4400 5.4 86000 3-30
Aramide BM 1.45 3100 2 70000 12
Aramide HM 1.45 3100 1 130000 12
Kevlar - 2900 2.3 130000 1.45
Aluminium - 1380 0.7 380000 39
Carbone HT 1.78 2800 0.5 200000 8
Carbone HM 1.80 2200 - 400000 8
Bore 2.63 3500 0.8 400000 100-200

Tableau 1-1 : propriétés mécaniques des fibres[2]
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1.3.1.3 Fibres de verre :

Les fibres de verre ont un excellent rapport performance prix qui les placent de loin au

premier rang des renforts utilisés actuellement dans la construction de structures composites.
Pourquoi une si bonne résistance a la fatigue ?

Paradoxe : le verre est un matériau fragile (pas de plastification). La résine est souvent un
matériau fragile (époxyde par exemple). Néanmoins, I’association renfort /matrice constitué par
ces deux matériaux fragiles s’oppose a la propagation des fissures, et rend le matériau

composite résultant remarquablement endurant a la fatigue.

1.3.1.4 Fibres de carbone

Les fibres de carbone ont de trés fortes propriétés mécaniques et sont ¢laborées a partir d un
polymere de base, appelé précurseur. Actuellement, les fibres précurseur utilisées sont des
fibres acryliques élaborées a partir du polyacrylinitrique (PAN). La qualité des fibres de carbone

finales dépend fortement des qualités du précurseur.

Le principe d’¢élaboration est de faire subir aux fibres acryliques une décomposition thermique
sans fusion de fibres aboutissant a une graphitassions. Le brai qui est un résidu de raffinerie
issu du pétrole ou de la houille est également utilisé pour produire des fibres de carbone.

Quelques exemples de fibres de carbone classiquement rencontrées : T300, T800, MR40,
TR50, IM6, IM7, GY, M55J.

1.3.1.5 Fibres aramides :

Les fibres aramides ont des propriétés mécaniques élevées en traction comme les carbones
mais leurs résistances a la compression est faible. La faible tenue mécanique en compression
est généralement attribuée a une mauvaise adhérence des fibres a la matrice dans le matériau
composite. Pour y remédier, des enzymages des fibres peuvent étre utilisé. L’utilisation de
composites a fibres hybrides permets également de remédier aux faiblesses des composites a
fibres aramides. Des renforts hybrides de type verre kevlar ou carbone kevlar sont largement

utilisés dans le domaine des loisirs (ski, raquette de tennis).

Quelques exemples de fibres aramides : KEVLAR (Dupont de Nemours, USA), TWARON
(Akzo, Allemagne-Hollande), TECHNORA (Teijin, Japon).
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1.3.1.6 Fibres céramiques :

Les matériaux composites de type céramiques sont souvent constitués de renforts et de
matrice en céramique. Les fibres sont élaborées par dépét chimique en phase vapeur sur un fil
support. Ces fibres sont rencontrées dans des applications ou la température est trés élevee entre
500°C et 2 000°C. Ces matériaux sont utilisés notamment dans les parties chaudes des moteurs

d’avions. Quelques exemples de fibres céramiques :

» Fibres de Carbure de Silicium.
> Fibres de Bore.
> Fibres de Bore carbure de silicium.

1.3.2 La matrice :

La matrice est I'élément qui lie et maintient les fibres. Elle répartie les efforts (résistance a la

compression ou a la flexion) et assure la protection chimique des fibres.

1.3.2.1 Différentes natures de la matrice :

[ Then‘nudL:r::issubles ] [ Elastujlmértrﬁ ] l Thermup:lasliques ]

—[ Polyesters ] [ Polyamide }—[ Metalhques ]—
{ Phenoliques ] [ Polycarbonate ]—[ Ceramiques ]—
—[ Epoxy ][ Polyester sature |—

Figure 1-4 différentes familles de matrices.[2]




1.3.2.1.1Résine thermodurcissable :

Les résines thermodurcissables ont des propriétés mécaniques plutdt élevées. Ce type de

résines ne peux prendre une forme spécifique qu’une seule fois Elles sont en solution sous

forme de polymere non réticulé en suspension dans des solvants. Les résines polyesters

insaturées, les résines de condensation (phénoliques, aminoplastes, furaniques) et les résines

époxy sont des résines thermodurcissables. Les exemples de résines thermodurcissables

classiqguement rencontrées sont 914, 5208, 70, LY556. [6]

résines Ts(°C) p (Kg/m3) ef(%) of (MPa) oFf(MPa) E(GPa)

polyesters 60a 100 1140 2a5 50a85 90a200 28a36
phénoliques 120 1200 2,5 40 250 3abs
epoxydes 290 1100a1500 2a5 60 a 80 250 3as

Tableau 1-2 Caractéristiques des résines thermodurcissables.[4]

1.3.2.1.2Résine thermoplastique :

Les résines thermoplastiques ont des propriétés mécaniques faibles. Ces résines sont solides et

nécessitent une transformation a tres haute température. Les polychlorures de vinyle (PVC), les

polyéthylénes, polypropyléne, polystyréne, polycarbonate polyamide sont quelques exemples

de ces résines thermoplastiques. Les résines thermoplastiques classiquement rencontrées sont

PEEK, K3B.
résines T/(°C) p (kg/m®) %) of (MPa) of (MPa) E(GPa)
polyamide 65 a 100 1140 60 a 85 1,2a2,5
polypropyléne 900 1200 20a35 L1al4

Tableau 1-3 : Caractéristiques des résines thermoplastiques[4]



Matrices Thermodurcissables Thermoplastiques
Etat de base qumd? visquetie @ Solide prét a l'emploi
polymériser
Stockage Reduit Ihmite
Mouillabilite des renforts Alsée Difficile

Moulage Chauffage continu Chauffage + refroidissement
Cycle Long (polymeérisation) Court

Tenue au choc Limitée Assez bonne

Tenue thermique Meilleure Réduite (sauf nouveau TP)

Chutes et déchets

Perdus ou utilisés en charges

Recyclables

Conditions de travail

Emanations de solvants

Proprete

Tableau 1-4 principales propriétés des matrices [2]

1.3.3 Les charges :

24

L’objectif de la charge renfor¢ant est d’améliorer les caractéristiques mécaniques de la résine,

ou diminuer le co(t des résines en conservant leurs hautes performances.

En générales ces charges sont des microbilles ou des particules (poudre).

Les principales charges utilisées sont :

» Microbille en (verre, carbone, époxyde, phénolique, polystyréne, etc. ...).

» Des poudres ou paillettes métalliques : (cuivre, fer, aluminium, etc. ...).

» Des particules de carbone.

1.3.4 Les additifs :

Ils sont nécessaires pour assurer une adhérence suffisante entre le renfort fibreux et la matrice

et de modifier 1’aspect ou les caractéristiques de la matiere a laquelle ils sont ajoutés.

Les additifs se trouvent en faible quantité (quelques % et moins) et interviennent comme :
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Lubrifiants et agents de démoulage.
Pigments et colorants.

Agents anti-retraits.

Agents anti-ultraviolets.

Accélérateur.

V V V V VYV V

Catalyseur.

1.4 Classification des matériaux composites :

Les matériaux composites sont classés suivant la forme ou la nature de ses composantes [4].

1.4.1 Classification suivant la forme :

En fonction de la forme des constituants les composites sont classés en deux grandes classes

: les matériaux composites a particules et les matériaux composites a fibres.

1.4.1.1 Composite fibre :

Un matériau composite est un composite a fibre si le renfort se trouve sous forme de fibres.

Les fibres utilisées se présentent soit sous forme de fibres continues, soit sous forme de fibres.

Discontinues : fibres coupées, fibres courtes, etc. 1’arrangement des fibres, leur orientation
permettent de moduler a la carte les propriétés mécaniques des matériaux composites, pour
obtenir des matériaux allant de matériaux fortement anisotropes a des matériaux isotopique
dans un plan. Le concepteur posséde donc la un type de matériau dont il peut modifier et

moduler a volonté les comportements mécaniques et physique en jouent sur :

» La nature des constituants ;
» La proportion des constituants ;

» L’orientation des fibres ;

L’importance des matériaux composites a fibres justifie une étude exhaustive de leurs
comportements mécaniques. En conséquence, le présent ouvrage sera essentiellement consacré

par la suite a I’étude de ce type de matériaux [10].
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1.4.1.2 Composites a particules :

Le renfort se trouve sous forme de particules. Une particule, par opposition aux fibres, ne

possede pas de dimension privilégiée.

Les particules sont généralement utilisées pour améliorer certaines propriétés des matériaux
ou des matrices. Comme la rigidité, la tenue a la température, la résistance a 1’abrasion, la
diminution du retrait, etc. Dans de nombreux cas, les particules sont simplement utilisées
comme charges pour réduire le cout du matériau, sans en diminuant les caractéristiques les
composites a particules recouvrent un domaine étendu dont le développement s’accroit sans

cesse compte tenu de leurs diversités [8].

Composite a Composite a Composite a
particules fibres courtes fibres continues

Figure 1-5 Les différents types de matériaux

composites.

1.4.2 Classification suivant la nature des constituants :

Selon la nature de la matiere, les matériaux composites sont classés suivant des composites
a matrice organique, a matrice métallique ou a matrice minérale. Divers renforts sont associés
a ces matrices. Seules certains couples d’association ont actuellement un usage industriel.
D’autres faisant I’objet d’un développement dans les laboratoires de recherche. Parmi ces

composites, nous pouvons citer :

1.4.2.1 Composites a matrice organigue :

(Résine, charges), avec :

> Des fibres minérales : verre, carbone.
» Des fibres organiques : Kevlar, polyamides.

> Des fibres métalliques : bore, aluminium.
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1.4.2.2 Composites a matrice métalligue :

(Alliages légers et ultralégers d’aluminium ; de magnésium), avec :

» Des fibres minérales : carbone, carbure de silicium (SiC) ;
> Des fibres métalliques : bore ;

> Des fibres métallo-minérale : fibre de bore revétue de carbure de silicium (BorSiC).

1.4.2.3 Composites a matrice minérale :

» Des fibres métalliques : bore.
» Des particules métalliques : cermets.

> Des particules minérales : carbure. Nitrure.

Les matériaux composites a matrice organique ne peuvent étre utilisés que dans le domaine
des températures ne dépassent pas 200 a 300 °C, alors que les matériaux composites a matrices
métalliques ou minérales sont utilisés au-dela : jusqu’a 600°C pour une matrice métallique

jusqu’a 1000°C pour un matrice céramique [8].
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1.5 LA MISE EN (EUVRE DES MATERIAUX COMPOSITES :

Généralement le choix d'un procéde de moulage se fait en fonction de certains parametres a

savoir :

» Imprégnation du renfort par le systéme résineux.

> Mise en forme a la géométrie de la piéce.

Durcissement du systéme :

» Soit par polycondensation et réticulation pour les matrices thermodurcissables,

» Soit par simple refroidissement pour les matieres thermoplastiques.

Les procédés les plus importants sont :

» Moulage par contact.

Moulage par projection simultanée.
Moulage sous vide.

Moulage par compression.
Moulage en continu.

Moulage par pultrusion.

YV V.V V V V

Moulage par centrifugation.

1.5.1 Moulage au contact :

Le principe consiste a disposer dans un moule les renforts (sous forme de mat ou de tissu)

imprégnés manuellement d'une matrice thermodurcissable.

Les piéces de formes quelcongues peuvent étre réalisées avec une cadence tres faible.
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f'_,_/ mistrics migtériau

moula

Figure 1-6 moulage par contact [4].

1.5.2 Moulage par projection simultanée :

Le moulage est effectué par projection simultanée de fibres coupées et résine catalysée sur
un moule. L'équipement a projeter est constitué d'une machine a couper le stratifie et d'un
pistolet projetant la résine et les fibres coupées, I'ensemble fonctionnant par air comprimé. La

couche de fibres imprégnées de résine est ensuite compactée et bullé au rouleau cannelé. [4]

Le moulage par projection permet d'obtenir de grandes séries de pieces, avec un bas prix de

revient.

stratifil
coupé
et — B

stratifil rasine

|~ moule

Figure 1-7 moulage par projection simultanée.[4]
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1.5.3 Moulage sous vide :

Le moulage sous vide consiste a utiliser simultanément le vide et la pression atmosphérique.
Aprés enduction de gel-Coat, on dispose le renfort sur un moule rigide, puis on coule la matrice.
Le contre-moule, recouvert d'une membrane assurant I'étanchéité (feuille de caoutchouc, nylon,
etc.), est ensuite emboité. Une pompe a vide crée une dépression a travers le moule et le contre-
moule poreux, qui étale et débulle la résine. Le contre-moule peut éventuellement étre limité a

la seule membrane d'étancheité. [1]

membrane (élastomére)

pompe a vide

i

Figure 1-8 Moulage sous vide [4].

1.5.4 Moulage par compression

1.5.4.1 Moulage par injection de résine

Le moulage consiste, par injection de résine sous pression, a imprégner un renfort placé a
I'intérieur d'un ensemble moule et contre-moule tres rigide et fermé. L'alimentation automatique
des résines élimine leur manipulation. La proportion de renfort peut étre élevée, d'ou I'obtention

de pieces a caractéristiques mecaniques éleveées.
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Ce procédé de moulage convient a la realisation de piéces profondes et de formes

compliquées.

contre-moule

moule

Figure 1-9 moulage par injection de résine.[4]

1.5.4.2 Moulage par compression a froid :

Le moulage est effectué a basse pression (< 5 bars) sans chauffage du moule, en utilisant
I'exothermie de polymérisation de la résine. L'énergie calorifique accumulée par le moulage des
piéces est alors suffisante pour maintenir le moule a des températures de 50 a 70 °C, en
fonctionnement permanent. Moule et contre-moule sont enduits d'agent de démoulage et de gel-
Coat. Puis le renfort et la matrice sont déposés sur le moule. L'ensemble moule/contre-moule
est ferme, puis pressé. Le temps de polymérisation est lié au type de résine, au catalyseur et a

la température atteinte par le moule en régime continu de production.

Figure 1-10 moulage par compression a froid [4]
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1.5.4.3 Moulage par compression a chaud :

Le renfort, constitué par du mat a fils coupés ou a fils continus, par des tissus ou par des
préformes, est dépose sur le moule chauffant, enduit au préalable d'un agent de démoulage. Puis
la résine catalysée est coulée en vrac sur le renfort. Le moule est fermé suivant un cycle
déterminé par descente et pressage du contremoulle. Le temps de polymeérisation de la résine,
fonction de la réactivité de la résine et de I'épaisseur de la piece. Le moule est ensuite ouvert,

et la piece éjectée.

contre-
micule
chauffé

Figure 1-11 : moulage par compression
a chaud [1].

1.5.5 Le moulage en continu :

Le moulage en continu permet la fabrication de plaques planes, panneaux, sandwiches, de
panneaux ondulés pour toitures, plaques nervurées, etc.  Schématiquement, ce procédé peut

étre séparé en plusieurs phases.

1. Une phase d'imprégnation des renforts : fibres, mats ou tissus. La résine catalysée et le renfort

sont vehiculés sur un film de démoulage (cellophane, mylar, polyéthylene, etc.).
2. Une phase de mise en forme.

3. Une phase de polymérisation, effectuée dans une étuve (60 a 150 °C) en forme de tunnel,

dont la longueur est fonction de la température et de la résine (15 a 50 m de long).
4. Une phase de refroidissement et découpage.

Dans le cas de la fabrication de plagues planes, la mise en forme est simplement réalisée par

une mise a I'épaisseur de la plaque, par pressage entre des rouleaux de calandrage.
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Figure 1-12 : moulage en continu plaque [4].

Dans le cas de panneaux ondulés, la mise en forme intervient au cours de la polymérisation,

par lI'intermédiaire de rouleaux mobiles.

film de mise en forme
renfort coupé e demoulage et polymérisation
\? @ - - [ - ™ » " &
L O @ -
| 02 :@ 00, || ..
N o::::::a |

[} = 8 ® ® ® 8 . ]
rouleaux de ¥ .. " % 8 % 8 ® @
de calandrage Ke s s s s s s
démoulage ‘@ 00 00

Figure 1-13 moulage en continue de panneaux ondulés [4].

Le procédé de moulage en continu peut étre entierement automatise, et permet alors d'élaborer
des plaques ou panneaux en continu. Il nécessite toutefois un investissement trés important en

matériel.
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1.5.6 Moulage par pultrusion :

Le procédé de moulage par pultrusion sert pour la fabrication de profilés, rectilignes ou

courbes, a section constante, hautement renforcés dans la direction principale.

Dans cette technique, les renforts : fils, stratifils, rubans, etc., passent dans un bain de résine
catalysée ou ils sont imprégnés. lls traversent ensuite une filiere chauffée dans laquelle ont lieu

simultanément mise en forme du profilé et polymérisation de la résine.

Ce procédé est applicable aux résines thermoplastiques et thermodurcissables. Les profilés
obtenus ont des caracteristiques mécaniques élevées, compte tenu de la possibilité d'obtenir des

proportions de renfort élevées jusqu'a 80 % en volume.

renfort
i — fibre filiere
“ \ four
& % B 8 B B
® ® % B 8 B @
[ L ¥ » L L L »
[ L L ™ L] L ] L ] L ] o
[ ] [ ] L L ] L ] L ] [ ] ] o
. [ L ] - . -» L [ ]
[ ] [ L ] - L ] » L ] [ ]
résine ~ = " EEERERE

Figure 1-14 : moulage par pultrusion [4].

1.5.7 Moulage par centrifugation :

Cette technique est réservée au moulage de pieces de révolution, en particulier tubes, tuyaux,
cuves, etc. Elle est une extrapolation (figure 3.10) de la technique de fabrication des tuyaux en

fonte ou en béton centrifugé.

Le moule de révolution, enduit d'agent de démoulage, est mis en rotation (a environ 2 000

tours/min). Aprés dép6t éventuel de gel-Coat, on introduit simultanément en continu :

» Le renfort : fibres coupées ou stratifil coupé ;

» Larésine catalysée et accélérée (résines époxydes, polyesters, etc.) durcissant a froid.

L'imprégnation du renfort par la résine est réalisee sous l'effet de la centrifugation. La
stratification s'effectue par passages successifs de la buse d'alimentation en résine et renfort. La
polymeérisation est effectuée a température ambiante, ou éventuellement accélérée dans une

étuve.
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Un renfort sous forme de rouleau (mat, tissu, etc.) peut étre introduit éventuellement en

discontinu avant rotation du moule. La résine est introduite ensuite lors de la centrifugation.

Aprés polymeérisation, la piece cylindrique est extraite du moule, le retrait des résines
permettant le démoulage. Cette technique permet d'obtenir un bel aspect de surface a I'extérieur,
avec un diametre et une épaisseur des piéces bien calibrés. Ce processus d'élaboration nécessite

un mateériel de grande précision et un trés bon équilibrage du moule.

moule

Figure 1-15 moulage par centrifugation [4].

1.6 Architecture des matériaux composites :

1.6.1 Monocouche :

Les monocouches représentent I’élément de base de la structure composite. Les différents
types de monocouches sont caractérisés par la forme du renfort : a fibres continue, a fibres

courtes, fibres tissues et mat.

couchek’ ;
'I/

Figure 1-16 couche de composite[4]

1.6.2 Stratifié :

Les stratifiés sont constitués de couches successives (appelées parfois plis) de renforts (fils,

stratifies, mat, tissus, etc.) imprégnés de résines.
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Figure 1-17 constitution d’un stratifi¢[4]
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Figure 1-18 différents types de composites[4]
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1.6.3 Sandwichs :

Matériaux composés de deux peaux de grande rigidité et de faible épaisseur enveloppant une

ame qui est de forte épaisseur et faible résistance. L'ensemble forme une structure d'une grande
Iégereté. Le matériau sandwich possede une grande rigidité en flexion et c'est un excellent

isolant thermique.

stratifié

(moussa,
résine ...)

Figure 1-19 matériaux sandwiches a ame pleine[4]

1.7 Les Matériaux Composites En Aéronautique :

La raison principale pour l'utilisation de matériaux composites a bord de la structure
aeronautique en premiére classe est la diminution de la masse tout en gardant d’excellentes

propriétés mécaniques.

Comparés aux matériaux métalliques, les matériaux composites sont quasiment insensibles a
la fatigue contrairement aux matériaux métalliques qui nécessitent une surveillance réguliére
de la propagation des fissures et de fatigue dans les piéces structurelles. De plus, le matériau a
une haute résistance a la corrosion. Cependant, ils nécessitent une bonne isolation électrique
lors des assemblages avec des pieces en alliage Iéger entre le composite et le métal pour éviter

la corrosion galvanique de I’aluminium si la fibre de renfort est en carbone.

La technologie de fabrication des matériaux composites permet d'obtenir des formes
complexes directement par moulage ce qui induit a la possibilité de réaliser plusieurs

composants en une seule piéce, par contre le métal nécessite plusieurs sous-éléments. Cela
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permet de réduire Le colt de montage d’une partie importante. En démarrant de la structure et
le processus de fabrication de matériaux composites, le concepteur de pieces en matériaux
composites peut positionner le renfort d’une maniére spécifique dans la piéce en alignant les
fibres de renfort la ou c'est nécessaire par rapport a la direction de la force sur la piéce. Il est
donc impératif au niveau du bureau d’étude de disposer d’une filiére compléte composite pour

concevoir les piéces en fonction du matériau et du procédé de mise en ceuvre le plus adapté.

Si le colt des matiéres premieres du préimprégné est relativement Par rapport a l'alliage
d'aluminium (les facteurs peuvent étre Supérieur a 10), cette différence de codt est partiellement
compensée en raison du fait que les déchets de matériaux sont relativement limités a le procédé
de fabrication (formage) utilisé. En revanche, les pieces en alliage d'aluminium peuvent
présenter un taux de déclin Le matériel (matériau enlevé pendant le traitement) est aussi élevé
que 90 %.

Par conséquent, la plupart des matériaux entreront dans les copeaux pendant le traitement.

Cependant, les matériaux composites ont de nombreuses caractéristiques qui doivent étre

considérées.[5]

1.7.1 Vieillissement :

Si les composites sont insensibles a la corrosion, le vieillissement humide n’est pas a négliger
car il induit une baisse des propriétés. Par contre, cette baisse des propriétés est limitée, et a
partir d’un état de saturation n’évolue plus, ce qui permet de pouvoir prendre en compte cette
chute de performance directement a la conception sans rencontrer de problémes particuliers au
cours de I’utilisation contrairement a la corrosion qui peut détruire petit a petit 1’intégrité des

structures métalliques si la protection n’est pas parfaitement réalisée. [5]
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1.7.2 Tenue a la foudre :

Du fait de la conductivité électrique non suffisante des matériaux composites, une protection

particuliére doit étre utilisée pour protéger les structures contre les foudroiements.

Une solution a été trouvée en ajoutant a la surface des structures un grillage de bronze qui a
pour role d’écouler les charges ¢électriques accumulées lors d’un foudroiement de la structure
en vol. Pour une structure non protégée, un impact de foudre peut entrainer la perforation de la
structure alors qu’apres protection par un grillage de bronze les charges électriques s’écoulent

sur la structure sans endommagement prépondérant de cette derniére.[5]

1.7.3 Comportement aux chocs :

C’est un parametre important a prendre en compte dans le dimensionnement d’une structure en
composite. En effet, des chocs comme la chute des outils lors des opérations d’assemblage ou
de maintenance peuvent entrainer des délaminages qui peuvent réduire les performances
mécaniques de fagon non négligeable (jusqu’a 50 %). Des précautions particulieres doivent étre
prises pour éviter ce type de désagrément (protection de certaines zones de piéce avec de la

mousse pendant les phases d’assemblage par exemple).[5]

1.7.4 Sensibilité aux trous :

Les structures composites sont assemblées généralement par boulonnage et rivetage. Le fait de
percer les structures composites peut entrainer des chutes de performance de 50 % sur certains
matériaux. Cette particularité de comportement est primordiale a prendre en compte lors de la
conception des pieces. Sur la figure 1 est présentée une rapide comparaison des performances
obtenues entre un composite a drapage isotrope et un alliage d’aluminium. Sur éprouvette
initiale non fatiguée, la résistance en traction est identique. Le fait de fatiguer 1’éprouvette de
107 cycles ne modifie pas de facon significative la résistance résiduelle en traction du composite
(— 11 %) tandis que pour ’alliage d’aluminium la résistance résiduelle de traction est diminuée
de plus de 60 %. Le fait de percer un trou dans 1’éprouvette (les trous sont nécessaires pour
I’assemblage des pieces) ne provoque pas de chute de résistance résiduelle en traction pour
I’alliage d’aluminium tandis que sur un composite isotrope la chute de résistance résiduelle est

de I’ordre de 45 %. Si I’on applique 107 cycles de fatigue sur une éprouvette trouée on constate
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sur le composite une chute de résistance résiduelle de I’ordre de 55 % tandis que sur ’alliage

d’aluminium la chute de résistance peut atteindre 80 %.[5]

La principale fibre de renforcement utilisée pour les matériaux composites structurels
aéronautiques c’est la fibre de carbone (Haute résistance HR, moyen module IM, haut module

HM), Fibre d'aramide et fibre de verre.
Les principales matrices utilisées pour les pieces de structure sont :

- Utilisé pour matrice thermodurcissable, résine époxy (Polymérisée a 180 C et 120 °C), résine

phénolique (utilisee pour accessoires internes) ;

- Utilisé dans la matrice thermoplastique, la résine polyéther imide (PEI), la résine

polyphényléne sulfure (PPS), la résine polyéther éther cétone (PEEK).

En ce qui concerne les fibres de renfort, quelques caractéristiques des differents matériaux
utilisés dans l'aviation sont données, La matrice et le composite final dans les tableaux 1, 2 et
3.

Fiésistance en traciion Tenue fSr'a“E”‘
d 'une plague percée d 'aﬁ:gla ‘;‘F eiee
Résistance Tenue en fatigue une plagque pen

= =
&n traction aprés 107 - - - -
cycles +- =
o —p — —

(MPal (MPFa) MPa) (MPal
Compaosite
carbone 450 400 — P50 e 200
isoirope
Alliage
aburminkum 45 ~ 170 60 e~ S0

Tableau 1-5 Comparaison des performances résiduelles en traction et en fatigue d’éprouvettes

en composite a fibres de carbone et en alliage d’aluminium[5]



Contrainte rupture

Type de fibres en traction

(MPal
Carbone HR 3 800
Carbone IM 5 300
Carbone HM 3 900
Bore 3 600
Aramidea 3 600
Verre § 4 500

Module
de traction
|GPa)

220
300
540
400
125

73
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Coefficient de dilatation

Allongement a rupture Densité

1%6)

1.6 1.77
1.8 1,78
0.7 193
0.8 25
29 1,44
5 25

sens fibre
[1078/K)

-01a-03
-03a-08

-08a-15

-52

Tableau 1-6 Propriétés des principales fibres de renfort utilisées dans les composites pour

oA :
’aéronautique[5]
Contrainte rupture
Type de matrice en traction
{MPa)
Epoxyde 180 'C 80
Phénaolique
Bismalaéimide 100
Polyimide
Tharmoplastique 65
Paolysulfura de phenyléne
(PPS)
Tharmoplastique 100
Palyetheréthercétone
(PEEK)

Module
de traction
(MPa)

3600

4100

3 800

3 G600

Allongement
a rupture

25

24

1.6

4.9

Température Température fusion
Densite transition vitreuse
{"C) ('cl
1.3 180 Sans objet
Sans objet
1.3 280 Sans objet
Sans objet
1,35 80 283
13 143 334

Tableau 1-7 Propriétés des principales matrices utilisées dans les

composites pour

I’aéronautique[5]

Matériaux Densité d Module d"Young f}:? traction UD 0" Résistance a la mm; en traction UD 0" Erd
Epoxyde/carbone HR 1.6 143 2 000 8
Epoxyde/carbone IM 1.6 174 2 400 108
Epoxyde/carbone HM 1.7 320 2 000 188
Epoxyde/verre 55 % fibra en voluma 2 25 350 12,5
Epoxydefaramide 1,38 70 1 500 52
Alliage aluminium 27 70 300 a 650 26
Acier 78 210 27
Titane 45 120 1100 27

UD 0" : unidirectionnelle dans le sens des fibres.

Tableau 1-8 Comparaison des caractéristiques des principaux matériaux composites utilisés en

aeronautique[5]



42

1.8 Evolution des composites :

1.8.1 Avions et hélicopteres :

A été structurellement depuis le début des années 1960 Avion civil, matériau composite fibre
de verre/résine organique a été introduit par tout le monde en nombre toujours croissant avec la
mise en place de nouveaux programmes ou le développement d'avions existants, les avionneurs.
Cette Cependant, en raison du manque de rigidité de la fibre de verre, I'application est encore
limitée aux accessoires internes, tels que Les planchers et les structures secondaires telles que
les carénages. Renforcer I'utilisation des matériaux composites Le verre de ce type d'avion civil
gros porteur a atteint le plafond L'Airbus A300 B2/B4 et le premier Boeing 747 en début d'année
1970. Par exemple, sur I'Airbus A300 B2/B4, a base de matériaux composites Introduire la fibre

de verre a une hauteur de 3,3 tonnes, ce qui représente 6 % de la masse structurelle de lI'avion.

La premiére application des matériaux composites renforcés de fibres de carbone est apparue
au début des années 1970 avec des ceuvres mineures comme une porte de nacelles sur le
Vautour, ou des pieces mobiles prenez un Concorde. L'utilisation massive du carbone comme
Les fibres de renforcement sur les matériaux composites pour les avions civils commencent a
partir de Frein a air et tiges de support a la fin des années 1970 Le plancher de I'Airbus A310.
A la fin des années 1980, les matériaux composites Le substrat en fibre de carbone est apparu
pour la premiére fois en Produit sur des ailes d'avions civils ATR72 et des avions de transport
Il peut accueillir 70 personnes. A la fin des années 1970, la fibre L'aramide est introduit comme
matériau de renforcement Matériaux composites. La premiére utilisation est sur les carénages

qui utilisent principalement la conception en sandwich Ame en nid d'abeille.

La figure (1.20) présente les différentes introductions de piéces composites sur les avions
Airbus.[5]



+ Volets
+ Spoilers
+ Aérofreins

t
A 310-200 ] A 320-200
A 310-300

+ Elevons
+ Caisson
dérive

+ Caisson interne
lan horizontal
+ Trappes train
d'atterrissage
+ Allerons

A 340-300

+ Allerons
+ Caisson externe
plan horizontal

S

A 330-300

+ Nacelles monolithiques

+ Poutre ventrale

+ Fond arriére étanche
fuselage

43

Figure 1-20 Introduction des pieces composites de structure sur avions Airbus[5]

Appareil

F111
F14
F15
F15

Mirage Il
Mirage F1
Mirage F1
F16
F16
Mirage 2000
Mirage 2000
B1
Mirage 4000
F18
AVEB
Alpha jat
Rafale
Eurofighter

Elément

Daflecteur d*air
Empennage harizontal
Empennage vertical
Empennage horizontal
Gouvernail de direction
Empennage horizontal
Aileron
Empennage horizontal
Empennage vertical
Elevons
Empennage vertical
Empennages
Empennage vertical
Revétemeant voilure
Vaoilure
Empennage horizontal
Vailure et zone fusalage

Vailure et zone fusalage

Matériau Date
Bore/résine 1966
Bore/résing 1970
Bore/résing 1971
Bore/résing 1871
Carbone/résine 1875
Bore/résine 1876
Carbone/résine 1976
Carbone/résine 1976
Carbone/résine 1976
Carbone/résine 1877
Carbone/résine 1578
Bore-carbone/résine 1878
Carbone/résine 1978
Carbone/résine 1978
Carbone/résine 1878
Carbone/résine 1880
Carbone/résine 1934
Carbone/résing 1995

Gain de masse
(%)

24
19
25
22
20
15
28
=20
=20
=20
=20
19
=20
=20
=20
=20
=20
=20

Tableau 1-9 Principales piéces composites introduites sur les avions militaires[5]
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1.9 Avantages et inconvénients des matériaux composites :

Avantages Inconvénients

Gain de masse Vieillissement sous 1’action de 1’eau et de
la température

Mise en forme de piéces complexes Réaction chimique aux décapants de
peinture

Grande résistance a la fatigue Facture de fabrication élevée

Réduction de nombre d’interfaces Sensible aux impacts

Meilleure tenue en feu Emission de fumé toxique en cas de feu

Longue durée de vie La détection difficile de ces problémes

1.10 Conclusion :

Aujourd’hui, les matériaux composites sont arrivés a un degré d’utilisation tel qu’il ne serait
plus possible de se passer de cette famille de matériaux sur les applications aéronautiques. Leur
introduction a été facilitée durant ces dernieres années par une réduction importante des codts

sur les matériaux de base.

Les matériaux composites sont des matériaux hétérogénes de performance élevée. lls sont parmi
les matériaux les plus utilisés dans notre vie quotidienne. Ils ont des propriétés améliorées par
rapport a celles des matériaux qui les constituent. Dans ce modeste mémoire, nous avons décrit

ces matériaux et donné les techniques de leur mis on ouvre.

Pour mieux caractériser ces matériaux, leurs caractéristiques et leurs propriétés, on a besoin de
faire un certain nombre d’essais tels que I’essai de traction, 1’essai de dureté ou aussi I’essai de

résilience.

Les composites jouent un réle trés important dans la protection et la résistance des matériaux a

la corrosion et aux chocs qui les rencontrent dans 1’environnement. Mais cette résistance reste



45

non permanente, parce que ces matériaux connaissent des endommagements et des dégradations

au niveau de leurs composantes : décohésion des matrices et des renforts.

Malgré ces défauts, les composites restent parmi les matériaux les plus utilisés dans différentes
applications dans plusieurs domaines, comme 1’aéronautique, I’automobile, le batiment, etc. De

plus, ils sont disponibles sur le marché et avec des couts de revient faibles.
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2 Chapitre Il : 1.’élaboration des plaques de composite

Les plaques composites utilisées dans notre étude ont été ¢laborées au niveau de ’atelier
composites et plastique (Aéroport d’Algérie Houari BOUMEDIANE) par un procédé de

moulage au sac a vide dit « classique ».

Dans notre étude on a choisi 2 types de fibre :[4][5][6][7]

2.1 Lafibre de verre :

La fibre de verre est un filament de verre. Par extension, les matériaux composites renforcés de

cette fibre sont aussi appelés fibre de verre.

Les fibres de verre, constituent avec les verres creux, les verres plats et les verres cellulaires,

les principales familles de verre.

La fibre de verre est, historiqguement, plus ancienne gue la fibre optique de 30 ans. Elle fut en
effet brevetée en 1930, contre les années 1960 pour la fibre optique. Ce n'est toutefois que
récemment qu'elle a révolutionné I'industrie verriére, utilisée pour ses qualités mécaniques et

optiques.

Elle est présente sous plusieurs formes, en fonction des applications prévues :

> Mat de verre, fils simples ou mélés a des plastiques ;
» Voiles non tissées pour les chapes bitumineuses ;
» Tissus pour les avions, les moustiquaires ;

» Grilles pour renforcer les ciments, le bitume.
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Figure 2-1 fibre de verre[1]

2.1.1 Propriétés :

Parmi les autres propriétés, citons l'inertie chimique, la résistance aux chocs, l'isolation...

Les principales utilisations de la fibre sont, par ordre d'importance :

YV V V VYV V

Les batiments et les infrastructures (29 %) ;
Les transports (25 %) ;

L'électricité et I'électronique (16 %) ;

Les sports et loisirs (14 %) ;

Les équipements industriels (11 %).

Plusieurs types de compositions verrieres sont utilisées comme matiéres premieres, en

fonction de l'usage spécifique qu'il sera fait de la fibre. Pour les fibres de renforcement, les

principaux verres utilisés sont les suivants :



Si0,
Al5O4
Ca0o
MgO
Naj;CQO4
B203
Fes04
TiO5
Zr05

Verre de type E | Verre de type C | Verre de type AR

53-55 %
1415 %
17-23 %
1%

0,8 %
0-8 %
0,3 %
0,5 %

i

G0-65 % 61 %
3.5-6% f

14 % 5%
3 % f

10 % 17 %
5% !

0.5 % 0.3 %
! f

{ 10 %

Tableau 2-1 compositions de fibres de verres[1]

2.1.2 Les caractéristigues de la fibre de verre de notre étude :

Caractéristique Valeurs
Norme BMS9-3

Type D (diélectrique)
Nombre de filament par fibre 75

Géomeétrie de fibre Cylindrique
Poids spécifique (g/m?) 106

Masse volumique (g/cm?) 2.14

Epaisseur (mm) 0.256

Tableau 2-2 caractéristiques de la fibre de verre utiliseé.
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2.2 Lafibre de carbone :

Les fibres de carbone sont composées de fibres extrémement fines, d'environ cing a dix
microns de diametre, et sont principalement composées d'atomes de carbone. Ils se rassemblent
en cristaux microscopiques, qui sont disposés plus ou moins parallelement au grand axe de la
fibre. L'arrangement des cristaux rend la taille de la fibre tres forte. Des milliers de fibres de

carbone sont torsadées ensemble pour former un fil, qui peut étre utilisé ou tissé tel quel.

Ce mateériau se caractérise par une faible densité (1,7 a 1,9), une résistance élevée a la traction
et a la compression, une flexibilité, une bonne conductivité électrique et thermique, une

résistance a haute température et une inertie chimique (sauf oxydation).

Son utilisation principale est comme matériau de renfort pour les matériaux composites, ce qui
permet d'obtenir des piéces avec de bonnes propriétés mécaniques tout en étant beaucoup plus

légeres que les pieces métalliques.

=
=4

Figure 2-2 tissu de la fibre de carbone.

2.2.1 Propriétés :

Une fibre est un matériau monodimensionnel, c’est I’arrangement des fibres en deux ou trois
dimensions qui permettra d’obtenir une piéce en composite C/C ayant de bonnes propriétés
mécaniques. Les propriétés d’usage d’une fibre de carbone sont donc caractérisees dans le sens

longitudinal de la fibre.
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Le diamétre des fibres de carbone est aujourd’hui compris entre 5 et 10 um. La densité des
fibres de carbone est de I’ordre de 1,7. Ceci permet de concevoir des matériaux composites
ayant une densité similaire, ce qui représente un allégement tres important par rapport a des

matériaux métalliques.

L utilisation principale des fibres de carbone est I’élaboration de matériaux composites ayant
des propriétés mécaniques améliorées pour un poids réduit. Les propriétés mécaniques sont
donc les caractéristiques essentielles d’une fibre. Deux parametres sont principalement

utilisés9 :

» Le module d’élasticité qui correspond au rapport entre une contrainte appliquée et la
déformation de la fibre ;

> La contrainte correspondant a la rupture de la fibre nommée « résistance a la rupture ».

Les fibres a module d’élasticité éleve se déforment trés peu, mais peuvent se rompre sous une
contrainte modérée. Utilisé comme matériau de renfort, il peut fragiliser le matériau. Ce type
de fibre est appelé fibre a haut module. Les fibres avec un module d’élasticité plus modéré
auront une plus grande résistance a la traction, ce qui peut donner au matériau composite une
meilleure résistance a la traction mais une plus grande déformabilité. Si la fibre de carbone a
des propriétés trés graphites et une structure trés ordonnée, elle aura un module d’élasticité
élevé, sinon elle sera cassante. Le contrOle de cette structure passe par la sélection de
précurseurs (les fibres ex-pitch sont généralement plus graphitisées que les fibres ex-PAN),

mais aussi par I’utilisation de traitements thermiques a trés hautes températures.

Etant donné que les fibres de carbone sont composées de domaines de graphite, elles tirent
parti des propriétés électriques du graphite. Le graphite est un matériau anisotrope avec une tres
bonne conductivité dans la direction du plan du graphéne. Les domaines de graphite étant
orientés longitudinalement dans la fibre, celle-ci présente également de bonnes propriétés
thermiques et électriques selon la direction du fil. Ainsi, si les propriétés graphite de la fibre
augmentent, la résistivité électrique de la fibre va diminuer, de 900 pQ cm pour les fibres
a haut module (350 a 500 GPa) a 1650 pour les fibres a plus faible module (200 a 300 Gpa).
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Varie de 11. La conductivite thermique dépend aussi de la structure, elle peut varier de 20 W

m-1 K-1 pour les fibres @ module moyen a 80 W m-1 K-1 pour les fibres a haut module.

2.2.2 Les caractéristiques de la fibre de carbone de notre étude :

Caracteristiques Valeurs
Norme BMS 9-8
Architecture TAFTAS

Géomeétrie

Rectangulaire

Epaisseur (mm)

0,2

Densité (g/cm?) 1,8
Résistance a la traction (N/mm?) 330
Elongation (%) 1,9
Poids spécifique 193

Tableau 2-3 Les caractéristiques de la fibre de carbone de notre étude

Dans notre étude on a choisi 3 matériaux composites a base de fibre de verre et 3 d’autres

matériaux a base de fibre de carbone, ces matériaux sont composeés aussi de la résine (Epocast,

Epoxy, INJ, STR).

2.3 Les matrices :

2.3.1 Caractérisation mécanique des matrices :

Les matrices utilisées sont de nature Epoxy de la résine notée par STR, la résine destinée pour

I’aéronautique notée Epocast 50-Al, la troisieme est une résine diluée pour faciliter le moulage

sous vide, notée par 812INJ.



Un exemple de caractéristique d’une de ces résines :

- Caractéristique technique de résine Epocast 50-Al :

52

(mois)

Propriétés Résine 50-Al
Couleur Paille

Densité (g/cm?®) 1.21
Viscosité a 25 C° (mg/cm s) 7.7

Temps de vie a 25 C° et sans ouverture du conteneur | 12

(mois)

Propriétés Durcisseur 946
Couleur Orange-dore
Densité (g/cm3) 1.05
Viscosité a 25C° (mg/cm s) 4000

Temps de vie a 25 C° et sans ouverture du conteneur | 12

Tableau 2-4 - Caractéristique technique de résine Epocast 50-Al

Figure 2-3 Matrice Epocast 50-Al et Durcisseur (HARDENER 9816).

2.4 Nos plagues élaborées :

» Une plaque composite stratifié (verre/époxy) (8plis)

» Une plaque composite stratifié (carbone/époxy) (8plis)
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Figure 2-4 les plaques élaborées

2.4.1 Processus de réalisation :

Le procédé de mise en ceuvre comprend essentiellement la réalisation de I’empilement de
plis et le traitement thermique du composite. Le but du procédé est de faire fluer la résine et
d’effectuer son durcissement. L’¢coulement de la résine est important pour transformer
I’empilement des plis pré imprégnés en un matériau continu. Ensuite, le matériau atteint ses
propriétés finales par la réticulation de la résine époxyde. Un procédé couramment utilisé pour
la mise en ceuvre de composites stratifiés est le moulage sous vide : typiquement, le composite
est mis dans une atmosphere inerte ou, pendant plusieurs heures, la pression et la chaleur sont
appliquées simultanément. Les principaux parametres de réglage du procédé sont la
température, la pression et le temps. Pour traiter le processus, la plaque stratifiée a été maintenue
a une pression chaude de stratification constante a 120 C° pendant une durée de 1h30 a 2 heures.
L’empilement des 8 plis a polymériser est emballé dans un tissu d’arrachage perméable et placé
sur un moule ou, comme dans notre cas, une plaque. Une feuille de tissu « téflonisé » placée en
dessous du composite protege le moule du contact direct avec la résine. Au-dessus, un film
poreux separe le composite emballé du feutre de drainage. Ce dernier a pour fonction d’absorber
I’excédent de résine dégagé par le composite au cours de sa mise en ceuvre. L’ensemble est
couvert par une bache a vide attachée au moule par un joint d’étanchéité entourant toute la piece
¢laborée. Ceci permet d’aspirer 1’air de I’intérieur du sac et de mettre le composite sous vide.
La configuration compléte réalisée pour le moulage au sac est représentée par la figure (2.5).
La mise sous vide est nécessaire pour extraire les éventuelles occlusions d’air, la résine non
réticulée étant légerement adhésive a température ambiante pendant un certain temps, et 1’air

peut ainsi piéger entre deux plis au cours de I’empilement.
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Bache a vide
Feutre de drainage
Film poreux
Tissu d'arrachage

Tissu d'arrachage
Tissu téflorisé

Joint
Moule

Vers pompe a vide

Figure 2-5 Disposition pour le moulage au sac a vide du stratifié.[4]

2.4.2 Etapes a suivre :

1. Découpage de la surface nécessaire du tissu de fibre utilisé.

2. Appliqué le mélange de résine durcisseur sur le nylon vert.

3. Poser le tissu de fibre d’une fagon uniforme sur le nylon puis uniformiser la
matrice sur chaque point du tissu.

4. Poser le tissu d’arrachage sur le stratifié¢ pour éviter le collage de I’ensemble lors

de la séparation.

Figure 2-6 application de la matrice sur le tissu.
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Layup: "CompositeLayup-1"
Total thickness: 2.320000,
2Piot of plies 1 to 8, of 8.

1

Figure 2-9 les plis du composite (0/90/0/90/0/90/0/90)
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2.5 Reéalisation des éprouvettes :

Pour caractériser les plaques composites réaliser il faut passer des tests mécaniques, 1’essai de
traction est le plus fondamental, c’est 1’expérience la plus riche en résultats sur les

caractéristiques mécaniques de la plaque telle que :

Le module d’élasticité.
Le coefficient de poisson.
La limite d’élasticité.

La résistance a la rupture.

L’allongement aprés la rupture.

YV V V V V V

Le coefficient de striction.

L’essai de traction est généralement réalisé en introduisant une éprouvette dans une machine
de traction universelle. Cette machine consiste en une base plane et un piston hydraulique ayant
un mouvement linéaire perpendiculairement a cette méme base. De plus des machoires
(hydrauliques ou manuelles) se trouvent sur le piston ainsi que sur la base. Ces derniéres sont
installées de sorte a ce que leurs axes soient colinéaires avec celui du piston. Alors, une fois
I’éprouvette insérée dans les méachoires, le piston est déplacé verticalement et la force axiale

nécessaire a ce deplacement est enregistrée (33).

Les études et les normes concernant I’éprouvette de traction recommandent en général
d’utiliser une éprouvette plate dont la longueur de la section utile ait un ordre de grandeur 10
fois supérieur a la largeur. En effet, le rapport largeur / longueur doit prendre une certaine valeur
pour dissiper les effets de saint-venant (champ de contrainte complexe au voisinage du lieu

d’application de la charge) (34).

Figure 2-10 dimensions de 1’éprouvette
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NB : La réalisation de se teste n’a pas pu étre effectué a cause des restrictions sanitaires

exceptionnelles pour le covid-19.

Suite a I’impossibilité de réaliser les tests de traction, on a utilisé les résultats obtenus par la

méme procédure sur des plaques similaires a celles qu’on a élaborer. [9]

Matric EPOXY STR INJ 812 EPOCAST 50-A1

£ T E £ o E £ ¢ E

Param. | (%) | (Mpa) | (GPa) | (94) | (MPa) | (GPa) | (o) | (MPa) | (Gpa)

1 3,11 | 39435 | 18,12 | 408 | 318382 | 10,12 | 188 36379 | 2149
2 3,10 | 374,57 | 1744 | 434 | 340,78 | 20,14 | 191 347.23 | 21.06
3 3,69 | 416,55 | 1799 | 411 | 325,74 | 1924 | 173 35878 | 1997

3,30 | 39516 | 17,85 | 4.18 | 32845 | 19,50 | 1,84 | 356.60 | 2091

Movenne

Tableau 2-5 paramétres mécaniques en traction du composite en fibre de verre.[9]

400 = 4
—
= 300+
i 'y
£ Glass/EP S0-A
E Glass,/IM)
5 200 - Glass/STR
- .
100 ~
G hd T v T v T T
0 1 2 3 4 [

Strain (%)

Figure 2-11comportement en traction des composites de base de vibre de verre.[9]
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EPOCAST /Carbone STR/Carbone INJ/Carbone
E (GPa) 38.30 | 3827 | 3971 | 43,11 | 4544 | 4423 | 46.85 4546 | 4732
Movenne 38 44,26 46,47
G rep 438,77 | 4121 | 3904 | 4451 | 4109 44475 4447 44510 440.1
Movenne 416 ,76 433,61 443,35
0% 1,03 1,05 1.07 096 | 0,97 1.00 0,88 0,90 0.05
Movenne 1.05 0,98 0,91

Tableau 2-6 parametres en traction des composites a base de fibre de carbone.[9]

500 -
Carbone/EP S0-A
Carbone/STR
400 - Carbone/INJ
g
g 300
(75 200
100
0 - T v T v T T v T v
0.0 0.2 04 (e X o8 1.0
Strain (%)

1.2

Figure 2-12 comportement en traction des composites a base de fibre de carbone.[9]
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2.6 Conclusion :

Bien que la résine époxy présente la meilleure rigidité et une faible ductilité
comparativement aux matrices STR et INJ, en associant ces différentes résines, aux fibres de
verre  1’avantage bascule a la résine époxy en termes de résistance a la traction, mais pour la
fibre de carbone cet avantage on le retrouve pour les matrices INJ et STR, ceci peut s’ expliquer
par les interactions et 1’adhérence entre ces résines et renforts, ces résines combinées avec la
fibre de carbone améliorent les performances en résistance a la traction sur avion et comme
I’avion en général , en mouvement , est soumis a des sollicitations de tous types, on peut
envisager 1’utilisation de la matrice STR et INJ associés la fibre de carbone dans les endroits
ou I’avion est soumis uniquement & la traction connaissant les limitations & chaque section du
fuselage. L’étude précédente nous a permis d’avoir une idée sur les résines autres que celle qui

sont utilisés en aéronautique et qui pourront ouvrir des perspectives d’étude.
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3 Chapitre Il : Etude Théorique :

3.1 Introduction :

Les champs des déformations et des contraintes dans un milieu sont liés par des lois appelées
lois de comportement, caractérisant le comportement mécanique du milieu. Un matériau est
isotrope si ses propriétés sont indépendantes du choix des axes de référence. Les matériaux
usuels (excepté le bois) répondent généralement a cette modélisation établie a I'échelle
macroscopique. Il n'existe alors pas de direction privilégiée, et la matrice de rigidité (ou de
souplesse) doit étre invariante dans tout changement de bases orthonormées. Pour effectuer nos
calculs on doit d’abord calculer les propriétés de nos matériaux a partir des matrices de rigidité

et de souplesse sous les formes suivantes :[4][10][11]

X &y éx Oy

y = E (C,‘y gy = S Gy
7 - L7 K
E : matrice de rigidité S : matrice de souplesse

De la forme suivante :

Matrice de rigidité

Ch G Cp 0 0 0
Ch Cp Co 0 0 0
Cor Cys Co 0 0 0
0 0 0 HCnp-Cyu) 0 0
0 0 0 0 Cec 0
0 0 o 0 0 Ce
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EL Vi EL 0
1- VirVn 1- VitV
o, &L
v,-E E
o, |= LT =1 T 0 &
T 1- VitV 1- VitV y
0 0 G

Im

I1 suffit de généraliser la loi de Hooke introduite pour un matériau isotrope. Elle s’écrit

classiquement en fonction du module d’Young et du coefficient de Poisson.
Avec les conditions de test (traction longitudinale pure) :
o 70, orr=11 =0

Ce qui nous permet d’arriver a évaluer le coefficient de poisson et de cisaillement par des
formules ci-dessous en utilisant des valeurs expérimentales :
g 1 md E

S = — S = — G:
"o, E ? O E 2(1+v)

Apres I’utilisation des formules précédentes on trouve les résultats suivants :
Pour les composites a base de fibre de verre :

(Verre/époxy) le coefficient de poissonestde: v =0,112
(\Verre/INJ) le coefficient de poisson est de : v =0,148
(Verre/Epocast) le coefficient de poisson est de : v =0,14

Pour les composites a base de fibre de carbone :

(Carbone/époxy) le coefficient de poissonestde: v =0,25
(Carbone/INJ) le coefficient de poisson est de : v =0,26

(Verre/Epocast) le coefficient de poisson est de : v=0,25



62

3.2 Calcule théorique des fréguences de résonance :[4]]101]111{121[13][15]

3.2.1 Fréquences et modes de vibration pour les CL homogéenes simples :

Encastré - Libre Equation caractéristique : cos Al cosh Al +1 =0
A
\ /\:03 Al
Al -L-'J 4 ,,n’__ Af h)l'r
—  =1/ch A{

Ml =187510; kil =4.69409; Al = 785473 Puis i =3 ril = (2i-1) m/'2

Vitx) =cos do-ch Aix - (cos Ad+ch Ad /sin Al + sh Al) (sin Aoc-sh Aix)

Figure 3-1 représentation des fréquences de résonance au cas encastré-libre

3.2.2 Calculs Théorique :

Pour calculer les fréquences propres de pulsation des matériaux composites on utilise la

relation suivante :

Et:
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Valeur anl

1.875

4.694

7.855

10.996

14.137

o O B~ W N| | S

17.279

Tableau 3-1 valeurs de anl

Pour notre cas :

1. Composite fibre de verre Epocast :

Modes Fréquences
Mode 1 15.7998
Mode 2 99.0233
Mode 3 177.9413
Mode 4 277.2961
Mode 5 364.3508
Mode 6 543.4017

Tableau 3-2 les fréquences des mode propres de la fibre de verre Epocast.
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2. Composite fibre de carbone Epocast :

Modes Fréquences
Mode 1 23.4381
Mode 2 146.8947
Mode 3 248.6815
Mode 4 411.3511
Mode 5 547.1492
Mode 6 806.1014

Tableau 3-3 les fréquences pour la fibre de carbone époxy

3.3 Conclusion :

Ce chapitre a introduit, pour des vibrations de plaques de composite, I’approche
mathématique qui se base sur une manipulation de 1’équation de mouvement. En fonction des

conditions limites particuliéres qui permet d’isoler les quantités recherchées.

Dans cette partie, nous avons fait une synthese des travaux consacrés a la dynamique des
systémes et particuliérement 1’identification des paramétres caractérisant le comportement
dynamique des structures mécaniques d’une plaque composite encastrée-libre.

Nous avons étudié une vision générale sur les vibrations des poutres et il permet de

déterminer la réponse intrinséque a la structure (mode et fréquence).



65

4 Chapitre 1V : Simulation :

4.1 Introduction :

Dans notre simulation on a besoin de ces 3 caractéristiques de chaque type de fibre, on a utilisé

AnNsys pour faire nos simulations, alors tout d’abord c¢’est quoi Ansys :

4.1.1 ANSYS Définition :

ANSYS, Inc. est un éditeur de logiciels spécialisé en simulation numérique. L'entreprise a son
siége & Canonsburg en Pennsylvanie aux Etats-Unis. ANSYS développe, promeut et assure le
support de ses logiciels de simulation servant a prédire le comportement d’un produit dans son
environnement. Ses produits majeurs sont des logiciels qui mettent en ceuvre la méthode des
éléments finis, afin de résoudre des modéles préalablement discrétisés. La société possede de

nombreuses filiales3 a travers le monde, notamment en Europe et en Asie.

f Multiple Systems - Mechanical [ANSYS Multiphysics]

File Edit View Units Tools Help | @ JSolve v */Validate(Beta) I W I W @y (R /v V' R» " N T B &> S QA QA@MACRnE T
Result 1.0 (True Scale) *®v B 9y ° ® ® Wprobe

s —r | DT ature

-
= G Model (84,04, D4, £4,74)
Ceomery

N 3
ydexp eegenqe) | sabessapy

APrint A Preview/ ]
Press F1 for Help O 5 Messages No Selecton Metnic (mm, kg, N, 8, WV, mA)  Degrees rad/s  Cals

Figure 4-1 Ansys
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4.1.2 L’analyse Modale :

C’est un des modules de ce logiciel (ANSYS), avec ce module on peut déterminer la fréquence

de résonance des matériaux.

Les analyses modales et en précontrainte modale examinent le comportement modal de votre
modele. L'analyse modale permet de calculer les fréquences naturelles et les déformées modales
de votre modéle. L'analyse en précontrainte modale utilise les résultats d'une analyse statique

pour calculer les fréquences naturelles et les déformées modales de votre modeéle.

On plus de ce module on a utilisé le module ACP Pre pour entrer les données importantes des
matériaux a étudier comme (combien de couches contient le matériau, les angles de croisement
des couches ...).[10][11]

4.2 Lafréquence de résonance :

La résonance est un phénomene. Selon ce phénomeéne, certains systemes physiques (électriques,
mécaniques...) sont sensibles a certaines fréquences. Un systeme résonant peut accumuler de
I'énergie s'il est appliqué sous une forme périodique et est proche d'une fréquence appelée «

fréguence de résonance ».

Avec une telle excitation, le systeme va devenir le siége d'oscillations de plus en plus
importantes jusqu'a ce gu'il atteigne un état d'équilibre qui dépend des éléments dissipatifs du
systéme, ou jusqu'a la rupture d'un composant du systeme. Si le systéme résonant est soumis a
un certain degré de liberté et n'est plus soumis a une excitation périodique, mais est soumis a
des chocs (pour les systémes mécaniques) ou a des impulsions (pour les systemes électriques),
alors le systéme deviendra le siege d'oscillations amorties, a des fréquences proches de sa

fréquence naturelle 1l reviendra progressivement a un état stable.[11][12][13]
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A (amplitude de la grandeur vibratoire)
A

Amax oo

>

fréso f(Hz)

fréquence de résonance de l'oscillateur
Figure 4-2 démonstration de la fréquence de résonance

Il existe d'innombrables domaines ou la résonance se produit : les oscillations naives, ainsi que
la résonance acoustique des sons parlés ou chantés et des instruments de musique, la résonance
des marées, la résonance orbitale en astronomie, la résonance de la membrane basale dans les
phénomenes auditifs, la résonance dans les circuits électroniques et, enfin : tous La résonance
se produit dans les systemes, les composants et les piéces mécaniques. Les systemes abstraits
sont également affectés par la résonance : par exemple, on peut citer la dynamique des
populations. Dans le domaine du génie civil, ce phénomene se produit principalement dans les
passerelles piétonnes qui ont subi des démonstrations militaires, ou plus généralement, dans les

batiments qui ont subi des séismes.

2 ()

rézonance [ampltude maximale)
mE

FiHz)

O Fa

Figure 4-3 démonstration de la fréquence de résonance



4.3 Les étapes de la simulation :

e Les données des matériaux qu’on a utilisé dans notre étude :

- Les 3 matériaux composites de fibre de verre :

Matéeriau composte de Fibre de verre et Epocast :
La masse volumique : 1711 Kg/m3

Module de Young : 20910 MPa

Coefficient de Poisson : 0.112

Matériau composte de Fibre de verre et Epoxy :
La masse volumique : 1711 Kg/m3

Module de Young : 17850 MPa

Coefficient de Poisson : 0.112

Matériau composte de Fibre de verre et INJ :
La masse volumique : 1711 Kg/m3

Module de Young : 19500 MPa

Coefficient de Poisson : 0.148

- Les 3 matériaux composites de fibre de carbone :

Matériau composte de Fibre de carbone et Epocast :
La masse volumique : 1413 Kg/m3
Module de Young : 38000 MPa

Coefficient de Poisson : 0.25

68
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Materiau composte de Fibre de carbone et INJ :
La masse volumique : 1413 Kg/m3
Module de Young : 46470 MPa

Coefficient de Poisson : 0.26

Materiau composte de Fibre de carbone et STR :
La masse volumique : 1413 Kg/m3
Module de Young : 44260 MPa

Coefficient de Poisson : 0.25

Pour faire la simulation on passe par plusieurs étapes, la 1" étape, ont choisi le module ACP
Pre dans ANSYS et dans la partie Engineering data et on met les caractéristiques de notre

matériau (la masse volumique, module de Young, coefficient de Poisson) :

Schéma de projet

- A - B

: :

2 Q Engineering Data w 4 2 @ Modéle w 4

3 |05 Geometry v 4 3 @ Configuration v o4

4 @@ Model v 4 4 Solution v

5 |:z setup v 5 | @ Résultats v o,
ACP (Pre) Modale

Figure 4-4 schéma du projet Ansys
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5 @ Pt/ @ a2Engineering Data X
i3

o BENY Tax s 2:F e e chap CENT
B Propriétis physigues A 8lc| o E & 8 = [ E
a ' Conteru de Engreerng Cata + 10| 6 [ souree Oescrigton © temdevwtie | Ué | Oomésspw el | Umerférews | Umeapiere |
4 Cosfficient isatrope sécant de dilati [~ L czln — i e
B o s s [ rrese e H = ci —
T Coficent ortholrupe Instantané d | = | Giaver 5 pow 3o o mowvems matirs 1 i

Température de fusion

4 Cosfficient d amortissament constar
4 Factour d'amortissement (c)

%A Facteur d'amertissement (B)

8 Lindars dlastique

]
A Basbicité orthotrope
A Basticté anisotrope

T ——
8 Modkles de maténau personnaks

Figure 4-5 engineering data

Apreés cette étape, on sélectionne la partie Géométrie pour qu’on dessine notre plaque, le plan
choisi c’est (OXY) et la longueur de notre plaque : 288mm, la largeur : 55mm, et I’épaisseur :
2.32mm.

[E /@ AACP Pre)
-y PlanXy
|3 Esquissel
b PlanZX
3 PlanvZ
B 68 SurfaceEsquissel
B8 1Piéce, 1 Corps

Vue de détails 2
|| Détails de Esquisset
Esquisse Esquissel
Visibilité d'esquisse | Afficher I'esquisse
Afficher les contraintes? | Non
= Cotes: 4
u [144 mm
[H 144 mm
3 27,5 mm
" 27,5 mm
= Arétes: 4
Ligne w7
Ligne us 1
Lane o ' ' — —
Ugne 10 | 2500 7500
Vue du modéle | Apercu avant impression
Q Pt 1 Esquisse [Millimetre Degre () o 4

Figure 4-6 géométrie 1



1= /8 A ACP (Pre)
-y Planxy
@ Esquissel
b PlanZX
3 PlanvZ
@ @8 SurfaceEsquissel
@& 1Pice, 1 Corps

Esquisse Modélisation

Vue de détails 2
= Détails de SurfaceEsquisse
Surface & partir d esquisses SurfaceEsquissel
Objets de base |1 Esquisse
Opération Ajouter un corps
Orienter avec Ia normale au plan? | Oul
Epaisseur [>=0) 1232 mm
9 Pt

Vue du modéle [ Apercu avant impression |

Aucune sélection Millimétre Degré o o 4

Figure 4-7 géométrie 2

Ensuite, on sélectionne la partie Model, pour qu’on fait le maillage de notre plaque.

Modéle i Top:

@ Symétrie | @, Point distant | @ Connexions | @DRupture | @ Giomitic condenice | @pEdition du maillage @ Numérotation du maillage | [l Corrbinsiion de coluton:
2

Fitre: nom -

Détails de "Modele (Ad)"

= Options de filtre
| Contrdle | Adivé
S
[Ambiant [0,1
[Diffuse |06

Reflet |1

Couleur |

3500

ie A A i AA du rapport/ ]

0 Aucun message Aucune sélection Métrique (mm, kg, N, 5, mV, mA) Degrés rad/s Celsius 4

Figure 4-8 model 1



] Géoméme
-3 W Corps surfacique
=,/ Matérimux
T % Fire de verre

Détails de "C:

B35k Systémes de coordonnées.
-5 Systime de coordonnées giobal

41 Propriétés graphiques
=1 Définition
Désactivé
Comportement de raideur
Systéme de coordonnées
Température de référence
Epaisseur
Mode d épaisseur

Hon
Flesible
Systéme de coordonnées par défaut

Par envirannement

2,32 mm

| Adualiser & fa mise 3 jour
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2 Systime de coordomnées giobal

= 8 Mallage
/B, Tale de corps
Détails de “Fibre de verre”
=i Propriétés matériaux communes
Masse volumique 1,711€-06 kg/mm*
Module de Young 20910 MPa.

| Conductivite thermique

Chaleur spéciique

Limite éiastique en traction
Limite 3 1a rupture en traction

Comportement non.linéaire | Faux

Type de décalage Moyen [Membrane)
Comportement | Aucun
Repeére de référence Lagrangien
=) Matériau 3500
Affectation Fibre de verre
Effets non Inéaires oul v |\ Géométrie (A P oy Apercy du rapport/ ]
.0 Aucun message Aucune sélection Métrique (mm, kg, M, s, mV, mA) Degrés 4
Matérisux [ Affectation matériau S Crophique mstiris
Arborescence
Filtre:  Nom -
Aa-E8 Y
-] t
- @ Modéle (A4)
& M Géomevie
B Corps surfacque
= A Matnizux

Détaits complets. | Cliquer pour vair les détails complets
= Statistiques
Corps asignés P  —————
35,00
Apercu avant A Apercu du rapport/ ]

0 Aueun message ‘Aucune sélection

Figure 4-10 model 3

Métrique (mm, kg, N, 5, mV, ma) Degrés rad/s Celsius
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Maillage <f Mettre 3 jour | @ - ®C ~ @ Edition w | ihiSraphique métrique |

Filtre: Nom ||
Bav-®ad

= (@ Modéle (A1)
58 céométrie

13k Systime de coordonnées global

=} Mallage
-8, Taile de cops
Détails de "Maillage”
Style d affichage [Utiiser les réglages de géometrie
= Réglages par détaut

Physique de préférence | Mécanique
Ordre des éléments | Contrélé par le programme
Taille des éléments | Par defaut (15,732 mm)
+ Dimensionnement

+ Qualité
+ Infiation
+ Avancés
4 Statistiques 70,00¢mm)
35,00
ie Ay f ion )\ Apersu du rspport/ ]
.0 Aucun message Aucune sélection Métrique (mm, kg, N, 5, mV, mA) Degrés rad/s Celsius 4

Figure 4-11 maillage

Et voici notre maillage il faut qu’il soit le maillage adapté a notre plaque.

% Fibre de verre
B2 Systémes de coordonnées.
45 Systéme de coordannées giobal

Détails de "Taille de corps” - Dimensionnement

| Champ d'application
Méthode de champ d application | Sélection de géométrie
Géométrie 1 Corps
= Définition
Désactivé Hon
Type Taille des éléments
Taille des éléments |5, mm
= Avancés
Taille de Par défaut (7,8661-002 mm)
Comportement Dirige
Taux de croissance | Par défaut (1,2) “‘"“—ZI
| Capturer 1a caurbure [Mon 5.0
Capturer I proximite HNon
A [ ion s Apercu du rapport/. ]
.0 Aucun message Aucune sélection Métrique (mm, kg, N5, mV, mA) Degrés rad/s _Celsius 4

Figure 4-12 model 4
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Apres cette étape, on sélectionne la partie setup pour qu’on entre les détails de notre matériau

(les couche, les angles ...)

[Qsearen =D V Scene. |
B ACP-Pre g LLlLLILLL|IEG=
- &3 Models & Fabric Properties - o X
- £¥ ACP Model
o ™ Materisl Dsta Nome: | ZE00) ] A
- A Materials 1D: Fabric.1 R19
| LR Fibre de vere ——
- # Fabrics General | Analysis | Solid Model Opt.
- W Fabric.1 Genersl
=~ ¢ Stackups N
| L Stackup.d Material: | Fibre de verre J 0L
& Sub Laminates Thickness: [0.00029
& Hement Sets Price/Area: [00
L_RJ AllElements .
- & Edgesels Weight/Area: 049619
W Geometry Post-Processing
&) CAD Geometries .
BB Virtual Geometries Ignore for Post-Processing: []
3 Rosettes
A1, Rosette
L+ Rosette.]
- & Look-Up Tables
-~ {5 Selection Rules |db. mode1s [u*ACP -
2 Oriented Selection Sets
" \J OrientedSelectionSet.1
& Modeling Groups
&§ Field Definitions |db . models [u’ ACP
) sampling Peints
- 8§ Section Cuts
& Solid Models , ,
g Swmx; = H o | [db-modelau'ACE Model!].layup_plotal)
Layup Plots =
] r:‘“ In [10]: db.models[u'ACE Model'].selection.set ([db.models[u'ACP
2 Py 8 Model’] .material_data.msterisls['Fibre de verze']])
| L 8 Parameters
- B Materil Data In [11]: db.models[u'ACE Model'].selection.set ([db.models[u'ACP
Model'] .;material data.fabrics['Fabric.1']])
Tn riz1- v

Figure 4-13 setup 1

‘Q Search 5‘ &) ¥ scene
4
8 ACP-Pre N PIOIIPTFRA/*a ¢ 08 LLIILLILLLING=
- & Models
[N 3 ;g?uo@ N & Stackup Properties - o x
Matenal Data
& ¢ Materials Name: |Stackup.1
i Q ¥ Fibre de verre 1D: Stackup.1
8- Fabrics
T Fabried General | Analysis | Solid Model Opt.
- { Stackups Fabrics
- L Stackup
" 4 Sub Laminates Symmetry: @ No Symmetry (O Even Symmetry (O Odd Symmetry DA
4 Element Sets Layup Sequence: (&) Top-Down O Bottom-Up 0,33333
a :? Afements + 3B PRI
ge Sets
W Geometry Fabric Angle -
&) CAD Geometries I\'
B virtual Geometries iy
23 Rosettes Fabric.1 %00
R Rosette Fabric.1 00
&+ Rosette.d Fabric.1 %00 .
-~ & Look-Up Tables fabrct o PHIV*- Logger | History View
£ Selection Rules e 1 In [5): db.models(u'ACP Model'].selection.set(([db.models[u'ACP -
& Oriented Selection Sets Fabric.1 0.0 Model'] .rosettes['Rosette’]])
¥ OrientedSelectionSet.1 | fapric 1 00
& Modeling Groups
& Field Definitions Fabric.1 900 ¥ |lzn (51: @b.models(u'ACP Model'].selection.sec ((db.models[u'ACP Model'].layup_plots])
&y Sampling Points Stackup Properties.
B Section Cuts 3
- & Solid Models Thickness: 0.00232 In [10]: db.models[u’'ACP Model'].selection.set ([db.models [u'ACE
B Sensors mu‘m‘u | Model'] .material data.matezials['Fibze de vezze'll)
g ;:Y“P Plots Weight/Ares: 396952
-1 v:: In [11]: db.models[u'ACP Model'].selection.set ([db.models[u'ACP
i Model'] .material _data.fabrics|'Fabric.1']])
® Py oo ok aewy || Comcd | B
& Parameters
- @ Material Data In [12): db.models[u'ACP Model'].selection.set ([db.models[u'ACP
Mode1'] .material_dara.stackups['Stackup.1']])
Tm riai. -
Finished tion of C: i i ion Fibre d de files\dpO\ACP-Pre\A MKS (m,kg.5,N,C.USD)

Figure 4-14 setup 2



Q, Search
B ACP-Pre
o & Models
B ¥ ACP Model
= 4§ Matenal Dsta
= & Materials
Fif Fibre de verre
- # Fabrics
¥ Fabric1
& & Stackups
- Stackup.1
& Sub Laminates
= ¥ Element Sets
EJ Al Blements
& Edge Sets
= 1l Geometry
&) CAD Geometries
1 Virtual Geometries
& d Rosettes
B 1. Rosette
J+ Rosette.1
& Look-Up Tables
] Selection Rules
= 4§ Onented Selection Sets

@ & P scenen
|EPFIOIPTFRRA~a & FoU04 LLI

@8 Oriented Selection Set Properties

1D: OrientedSelectionSet.1

General | [ | Draping |

Extension

Element Sets: |['All_Elements’]

Orientation

Point: [(-0.0195,0.0010,0.0000)

Diection: (0000000000 10000) |

] Wi View | Logger | Fistory View

f (51: db.models(u'ACP Model'].selectiom.set ([db.models[u'ACP Model'].layup_plots]) -
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LLILLL|IbG=|

W] OrientedSelectionSet.1
& Modeing Groups Reference Direction [10]: db.models[u'ACP Model'].selection.set ([db.models [u'ACP
& Field Definitions Jdel'] .material data.materials['Fibre de verre']])
By Sampling Points Selection Method: Minimum Angle ~
4§ Section Cuts Roseties [ Rosette. 1] B .
4§ Solid Models [11]: db.models(u'ACP Model'].selection.set ([db.modsls [u'ACP
w Sensors Reference Direction Field: jdel"] .material data.fabrics['Fabric.1']])

#§ Layup Plots

@ g ::‘:‘ 3 Apply Cancel [12]: db.models(u'ACP Model'].selection.set ([db.models [u'ACP
® Py Bock predelt] mat 1_data. 'Stackup.1'1])
& Parameters
- M Materiol Data In [13]: db.models[u’'ACP Model'].selection.set ([db.models [u'ACP
Model’] lection sets[" dselecti .10

®

®

Th r1a1:

Finished of C ion Fibre d de verre_files\dp0\ACP-Pre\A MKS (m,kg.sN.C,USD)

Figure 4-15 setup 3

Ensuite, on utilise le module Modale et relie la partie Setup avec la partie modele pour obtenir

les résultats de notre simulation (les fréquences en plus les déformations sur notre matériau)

- - B

sl 4P ACP (Pre) 1

2 Q Engineering Data v 2 ‘ Modéle v

3 ﬂﬂ Geometry W 4 3 ﬁ Configuration W 4

4 @ Model v 4 4 | @5 solution v o,

5 i Setup v 5 | Résultats v,
ACP (Pre) Modale

Figure 4-16 Ajout de module Modale
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On sélectionne la partie modele et on vérifie les données et les caractéristiques de notre matériau

en plus on vérifie les couches apres on vas dans la partie solution et on exécute la solution et

on obtient notre résultat

- By Corps surfacique(ACP (Pre))
-,/ Matriaux

/€ Fibre de verre.
Bk Systémes de coordonnées

/5. Systéme de coordonnées giobal

51 Systéme de coordonnées giobal{ACP (Pre))

&1 ModeingGroup. 1(ACP (Pre))
-] ModelngPy. 1(ACP (Pre))
(] P1_ModelngPly. 1(AcP (Pre))
- p#7 PIL1_ModelingPly, L(ACP (Pre))
~~¢“7 PIL2_ ModelingPly. 1{ACP (Pre))

Détails de "Modele (B2)"

= Assemblage de modéle
Alignement | Utitsez Ia feulle de travail pour aligner les sources
= Options de filtre

Contréle |Activé
= Eclairage
|Ambiant__[0,1
Diffuse |06

Reflet 1

0 Aucun message

000 80,00 (mm)
|

40,00

Apercy i A du rapport] ]
Aucune sélection Métrique (mm, kg, N, 5, mV, md) Degrés rad/s Celsius 4

Figure 4-17 modele 1

Filtre: Nom =]

AR S )
Projet
= (@ Modéle (82)
=8 Geométne
- B Corps surfacaue (ACP (Prel)
B8 Matériaux
T/ % Fibre de verre
B2k Systimes de coordonndes
2k Systéme de coordannéss global
fw 4%, Systime de coordonnées giobal(ACP (Pre))

=7 PILL_ ModelingPly. 1{ACP (Pre))
7 PIL2_ModelingPly. L(ACP (Pre])

Détails de "P1L1_ModelingPly.1(ACP (Pre))"

I Définition
[ . PIL1_ModelingPly.1
Ider s la source | PIL1_ModelingPly.1
Matériau Fibre de verre
Epaisseur 0,29 mm
Angle 0"
Nombres d éléments 638,
=1 Transférer des propriétés.
[Source [ ASACE (Pre)
.0 Aucun message

Aucune sélection Métrique (mm, kg, N, 5, mV, mA) Degrés rad/s Celsius. 4

Figure 4-18 modeéle 2 (démonstration des couches)



| Modéle | ®Géomeétrie de constuction | il

Filtre: Nom =

Baz@i
(8 Projet

W Corps surfadque(ACP (Pre))
B Hotbiaie

E/_] ModeingGroup. 1(ACP (Pre))
5] ModelingPiy. 1(ACP (Pre)
E{_] P1_ModelingPly. L(ACP (Pre})
7 PIL1_ModelingPly. 1{ACP (Pre])
<7 PIL2_ ModelingPly. L(ACP (Pre))

Détails de “P1L2_ModelingPly.1(ACP (Pre))”
- Définition
Nom dans ls source | PIL2_ModelingPy.1
Identifiant dans la source | P1L2_ModelingPly.1
Matériau Fibre de verre
| Epaisseur (0,28 mm
|Angle 90
[Nombres d éiéments  |638,
= Transtérer des propriétés.
Source AS:ACP (Pre)

Voici les couches dans la plaque.

ion ) Apergu du rapport/.

Aucune sélection

Métrique (mm, kg, N5, mV, mA) Degrés rad/s Celsius 4

Figure 4-19 modeéle 3

Filtre:  Nom -

Bat+sasl
Bk Systémes de coordonnées
>k Systéme de coordonnées global
/5 Systéme de coordonnées olobal{ACP (Pre))
D Mailage
A Phs mportés

&
ER¥ii|

Méthode de champ d application | Sélection de géométrie

Geometrie Tous les corps
= Définition
[Tme Déplacement total
Mode .
[Ioentificateur [
Désactivé Hon
=1 Résuitats
Minimum o,mm
Marimum 25232 mm
Nodal moyenné 199,177 mm
Valeur minimale sur Corps surfaciquelACP (Pre))
[Valeur maximale sur Corps surfaciquelACP (Prel)

4.4 Les Résultats de la simulation :

000

100,00 (mm) ’)\X

ie A f ion )\ Apergu du rspport/

Graphigue

Animation |4 | B B[] (1] | 20séquences

541,6

T

15,823
99,186

1]
2]
3] 178,07
o+ . (] 1 1 ] BT
1 2 3 4 5] 26545
v 6 541,61
Aucune sélection my,mA) Degrés rad/s Cebius 4

Figure 4-20 résultats

On a fait plusieurs simulations et on va vous montrer les résultats des deux matériaux
composites différents qui sont utilisés en aéronautique :



4.4.1 Fibre de verre / Résine Epocast :

Les caractéristiques de ce matériau sont :

e Masse volumique : 1711 kg/m®
e Module de Young : 20910 MPa
e Coefficient de Poisson : 0.112

Les résultats de la simulation se présentent dans les six prochains modes :

Mode 1 : f=15.823 (Hz)

0,00
50,00

100,00 {(mm) Z/K X

Géométrie A Apercu avant imgrssionéégergu du raggort/

78

2 Données tabulaires

JAnimatinn K > m ” ‘ un ‘ 20 Séquences > 2Se Mode “7 Fréquence [Hz]
) (1, 15823
541,6 N 212, 99,186
‘ = . [ l ' 3|3, 178,07
o-T ‘ ala, 27807
1 2 3 4 6 51s, 36545
6 |6, 541,61

Mode 2 : f=99.186 (Hz)

Figure 4-21 les modes let 2

0,00 100,00 (rmm) 2.* x
L —
50,00
\ Géométrie { Apercu avant impression ) Apercu du rapport/ ]
Graphique 3 Données tabulaires
| Animation |« P> B P || [0 | 20 Séquences ~  2se | [Mode[[v Fréauence (Hz]
T 15,823
6 1|
212, 99,186
.61 . = P 1 l 3(3, 17807
0, T o 44, 278,07
1 2 3 4 s & a2 365,45
66, 541,61




Mode 3 : f=178.07 (Hz)

A

Mode 4 : f = 278.07 (Hz)

0,00
50,00

100,00 (mm)

0,00 100,00 (mm)
50,00
Géométrie A Apercu avant impression A Apercu du rapport/ |
Graphique 2 [Données tabulsires
]Animation 4 >/i | HE m ‘ 20 Séquences v 25 . :Aode "fsl;r;'quence[Hz]
A 15,
6 1]
, 202, 9918
o [
o, y ala, 207
1 2 3 4 5 6 5]5, 36545
66, 541,61

Géométrie A Apercu avant impression A Apercu du rapport/

Graphique R Données tabulaires
| Animation |« ’i 1] |m [ | 20 Séquences v 2S¢ :’10"3 “1758‘;';‘1“'1(!["‘21
11, 3
6. 1
2|2 99,186
1,61 7 3
e 1 1 I 313 178,07
0 - n =
) als,  amo7
1 2 3 4 5 : 5|5, 36545
6 (6, 541,61

Figure 4-22 les modes 3 et 4
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Mode 5 : f = 365.45 (Hz)

0,00

100,00 (mm)
50,00

Géométrie A Apercu avant impression A Apercu du rapport/

Graphique 1 Données tabulaires

| Animation |« P> \i ] ‘E 0 | 20Séquences v 2S¢ | _|Mode [[¥ Fréquence [Hz]

3 111, 15,823

212 99,186

541,61 ) = z ! ‘ ae 178,07

o, o 44 278,07

3 2 3 4 5 6 5, 365,45

6 (6, 541,61

Mode 6 : f=541.61 (Hz)

0,00

100,00 (mm)

A

50,00

Gé

étrie A Apercu avant impression A Apercu du rapport/

Graphique

R} Données tabulaires

| Animation |« ’i i} ‘—E I | 20 Séquences

541,61
0, -+ - n 1 I
1 2 3 4

v 2S¢ Mode ||7 Fréquence [Hz]
bl 15,823
o 202, 99186
l 33 178,07
414, 278,07
- 5|5, 36545
66, 541,61

Figure 4-23 les modes 5 et 6
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Les résultats ontenus numériquement ont présenté sur les 6 modes qui illustre les différentes

déformations appliquées sur la plaque.

4.4.2 Fibre de carbone / Résine Epocast :

Les caractéristiques de ce matériau sont :

e Masse volumique : 1413 kg/m?®
e Module de Young : 38000 MPa
e Coefficient de Poisson : 0.25

Les résultats de la simulation se présentent dans les six prochains modes :

Mode 1 : f = 23.629 (Hz)

90,00 (rmm)

45,00

k" étrie A Apercu avant impression ) Apercu du rapport/ |
Graphique R Données tabulaires
‘Animation H > i H ‘ HI! m ‘ 20 Séquences v 2S¢ Mode “7 Fréquence [Hz]
. |1 23,629
> 212, 148,03
763,5 —
: a 1 l | 33, 250,2
0T 414 415,44
1 2 3 4 6 '5— 5 54168
6l6, 76348

Mode 2 : f = 148.03 (Hz)



0,00

[ e————
45,00
Géométrie A Apercu avant impression A Apercu du rapport/ |
Graphique 1 Données tabulaires
‘Animation 4 ”i [ | |@ m ‘ 20 Séquences v 2S¢ - :ﬂode“zfzzr;'quence[Hz]
6, B :
22, 14803
763,48 . : : . l 33 202
0T : : 4|4, 4154
1 2 3 4 5 6 5s, 541,68
6 (6, 763,48

Mode 3 : f=250.2 (Hz)

000 90,00 (mrm) B
L —
45,00

étrie A Apercu avant impression ) Apercu du rapport/ ]

Graphique 2 Données tabulaires

| Animation |« > ’i I @ I | 20Séquences + 25¢|_|Mode[[v Fréquence [Hz]

11, 23,629

6 1
2|% 148,03
763,48 | = :

' - | | | l ' 313, 2502

0T 44, 41544

1 2 3 4 6 Sls e

66, 763,48
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Mode 4 : f = 415.44 (Hz)

0,00 90,00 (rmm)
45,00

Gé

étrie A Apercu avant impression \ Apercu du rapport/

Graphique R} Données tabulaires
JAnimation Jd »i 23] H[E I | 20Séquences v  25¢|_|Mode [[v Fréquence [Hz]
: 11, 23629
3 212, 148,03
763,48 =
& " 1 ' 3(3, 2502
0-T 4|4, 41544
1 2 3 4 5 6 5|5 sl
66, 763,48

Mode 5 : f=541.68 (Hz)

o
0,00 90,00 (mm) Z/k X
L S— |
45,00
Gé ie A Apercu avant impression \ Apercu du rapport/ ]
Graphique I Données tabulaires

| Animation |« P> ‘m | ‘E I | 20Séquences + 25¢|_|Mode || Fréquence [Hz]
3 11, 23,629
2| 143,03

7 2 | A

0,-T ¥ 4|4, 41544
1 2 3 4 5 6 ? 5 54168
6l6, 76348
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Mode 6 : f=763.48 (Hz)

0,00 90,00 (mm)
45,00

=

étrie A Apercu avant impression A Apercu du rapport/ |

Graphique I Données tabulaires 2
| Animation |« > u LU] T 20 Séquences v 2Se Mode “7 Fréquence [Hz]
= [, 23629
> 2 148,03
763,48 =
——1 1
0,-T 4|4, 41544
1 2 3 - 5 6 5_ 5, 54168
6]6, 76348

Les résultats ontenus numériquement ont présenté sur les 6 modes qui illustre les différentes

déformations appliquées sur la plaque.

4.5 Comparaison entre les résultats obtenus par le calcul analytique et

numerique :

45.1 Le cas de fibre de verre Epocast :

Les Modes Analytique Numérique
Mode 1 15.7998 15.823
Mode 2 99.0233 98.186
Mode 3 177.9413 178.07
Mode 4 277.2961 278.07
Mode 5 364.3508 365.45
Mode 6 543.4017 541.61

Tableau 4-1 Comparaison de résultats analytique et numérique de fibre de verre Epocast
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45.2 Le cas de fibre de carbone Epocast :

Les Modes Analytique Numérique
Mode 1 23.4381 23.629
Mode 2 146.8947 148.03
Mode 3 248.6815 250.2

Mode 4 411.3511 415.44
Mode 5 547.1492 541.68
Mode 6 806.1014 763.48

Tableau 4-2 Comparaison de résultats analytique et numérique de fibre de carbone Epocast

Il existe toujours une marge d’erreur entre les calculs analytiques et numérique, mais dans ce
cas la marge d’erreur est petite presque négligeable sauf dans le cas de fibre de carbone Epocast

Mode 6 la marge d’erreur est grande par rapport a 1’autres (remarquable).

4.6 Les résultats des simulations en variant la lonqueur par rapport a la

largeur et I’épaisseur :

Alors On va varier la longueur par rapport a la largeur (D = longueur/largeur), et on trace la
courbe de fréquence en fonction de D pour chaque mode et chaque matériau composite, et aussi

on fait la variance d’épaisseur et on trace les courbes.

La largeur : 50 mm (par exemple pour D1 la longueur : 50 mm)

D=1/10 | D=1/5 | D=1/4 | D=1/2 | D=1 D=2 D=3 D=4 D=5 D=6

Et I’épaisseur : 2.32 mm

El E2 E3 E4 E5 E6
2.32mm 4.64mm 6.96mm 9.28mm 11.6mm 13.92mm




4.6.1 Fibre de verre Epocast :
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Quand on varie la longueur par rapport a la largeur on obtient les fréquences suivantes :

| Mode IF Fréquence [Hz] Mode IF Fréquence [Hz] I_ Mode ”7 Fréquence [Hz]
111, 46370 111, 12971 111, 83293
2|2 47284 2|2 14379 Pl 2 97838
313 50225 313 18396 3|3 13677
414, 55585 414, 24819 44, 19754
515 6392 515 34041 5|5 28804
6 |6, 76067 6 |6, 47151 6| i 42173
~ [Mode [[v Fréquence [Hz] Mode |[v Fréquence [Hz] I Mode |[v Fréquence [Hz)
111, 2104,5 1], 526,31 111, 131,46
2|2, 34018 202 13817 22, 60961
3(3, 64801 3|3 33354 3|3 82615
4|4, 12195 414 41908 414 19579
5|5 13905 5|5, 49377 505 2332
66, 15657 6|6, 75658 6|6, 24478

__|Mode U? Fréquence [Hz] Mode |[v Fréquence [Hz]

1], 58382 11 32823

2|2 3663 2|2 2058

133, 389,27 313 285,91

4|4 10297 414 5777

HE 11701 5[5 B77,62

6|6, 1211,5 66 87726

Mode ”7 Fréquence [Hz] Mede [F Fréquence [Hz]

1, |2, 11, 1457

212, 13166 2[2, 9139

313 225,96 3|3 186,79

4|4 369,22 44 256,19

5|5 4399 5[5 30794

616 68817 66, 502,95

Figure 4-24 résultats de simulation de fibre de verre Epocast

Quand on varie 1’épaisseur on obtient les fréquences suivantes :



Mode “7 Fréguence [Hz] Mode ”? Fréquence [Hz] Mode ]F Fréguence [Hz]
1)1, 32819 1)1, 65609 1)1, 98354
2|2, 20552 212, 41017 2[2, 61316
33 w3m 3|3 55657 33, 67139
414 575,22 414 677,37 404, 815,42
5|5 67137 55 11449 5[5, 17038
66, 870,69 616 17058 6(6, 24953
Mode |[v Fréquence [Hz] | [Mode [[v Fréquence [Hz] [l [Mode [[¥ Fréquence [Hz]
11, 131,03 101, 16363 1]1, 196,14
2|2, (6T14 2)2 67743 2|2, 67745
313, 813m 313 10112 3|3, 12048
4/4, 10584 4la, 12838 4|4, 14908
505 2474 5|5 28 505 32742
66, 32315 66 35001 6|6 35005

Figure 4-25 Les résultats de simulation de fibre de verre Epocast

4.6.2 Fibre de verre Epoxy :

Quand on varie la longueur par rapport a la largeur on obtient les fréquences suivantes :

| Mode IF Fréquence [Hz] || | Mode [F Fréquence [Hz] || |Mode IF Fréquence [Hz]
11, 42843 11, 11985 1[1, 76058
202 43688 202, 13286 2[2,  90as2
3[3, 46405 3[3 16097 3|3, 12637
ala, 51357 4]a, 22931 4(4, 18251
5|5, 59007 5|5, 31452 5|5, 26613
6|6, 70281 6|6, 43565 6|6, 38965
L [F Fréquence [Hz] Mode ||? Fréquence [Hz] Mode ||7 Fréquence [Hz] I
101, 19444 11, 48628 11, 12146
212 1318, 2|2 12186 202 56325
315 19872 33, 30817 3[3, 76331
515 12847 5(5, 45621 5|5, 21546
616, 14466 6(6, 69903 6|6, 22616
Mode ”? Fréguence [Hz] Mode [[v Fréquence [Hz]

111, 53,941 11, 30,327

2|2 33844 2|2, 19018

3[3, 35966 3[3, 26416

4(4, 9514 414 533,76

H- 1081,1 3|5 626,07

66, 11193 6/6, 81053
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Mode |[v Fréquence [Hz]

Mode |[¥ Fréquence [Hz]

m|m|h|w|~|-l
o o o =

19,402
121,64
208,77
341,14
406,44
635,82

mlm]hlwlml—-

1347

ga40
172,59
236,71
284,51

I

4647

Figure 4-26 résultats de simulation fibre de verre époxy (D)

Quand on varie I’épaisseur on obtient les fréquences suivantes :

Mode |[¥ Fréquence [Hz] ||| Mode |[v Fréquence [Hz] || |Mode || Fréquence [Hz]
101, 3032 11, 60619 11, 9087
212 189,88 212, 37897 212 566,52
313, 26234 3|13, 5142 313 62586
414 531,47 44, 625,85 44, 7534
5[5 62584 515 1057.8 5|5 15742
6 (6, 804 47 66 1576, 6|6, 2305,5
Mode |[v Fréquence [Hz] Mode |[v Fréquence [Hz] Mode |[v Fréquence [Hz]
11, 12107 101, 151,19 1, w2
212, 62588 2|2, 6259 212, 62592
313 758 313, 93424 313 1m3a
414, 977,87 414, 11862 414, 13774
5|5 20764 5|5 2561, 505 30251
66, 20857 616 32339 616 32343

Figure 4-27 résultats de simulation fibre de verre époxy (E)
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4.6.3 Fibre de verre INJ :

Quand on varie la longueur par rapport a la largeur on obtient les fréquences suivantes :

__|Mode IF Fréquence [Hz] || | Mode [F Fréquence [Hz] || |Mode [F Fréquence [Hz] I
11, 448 11, 12569 1(1, 80733
2]2, 45645 202, 13864 202, wr7
313 48302 313 17623 313 13099
414, 53226 44, 23723 44, 18916
515, 61054 515, 32574 5|5, 27643
6 |6, 72524 6|6, 45221 6|6, 40549
| Mode [[v Fréquence [Hz] | |Mode |[¥ Fréquence [Hz] Mode |[v Fréquence [Hz]
1)1, 2040,2 1]1, 510, 1], 127,27
212 3261,1 2]2 1320,6 2]z, 581,18
3[3, 62145 3[3, 3224 303, 79935
414, N2 4l4, 40465 4la, 187122
515, 13463 5|5, 47425 5|5, 22567
6|6, 15122 66 72643 6|6, 23585
Mode |[v Fréquence [Hz] || |Mode |[¥ Fréquence [Hz] |

1], 56,489 1)1, 3747

202, 3343 2]2, 19905

3|3 3mm 33, mm3

44, 996,36 ala,  ssa8

515, 1128,7 5|5, 654,

6|6, 1155,9 6|6, 83605

Mode |[v Fréquence [Hz] Mode |[v Fréquence [Hz) I

101, 20,306 1| 14,095

212, 127,29 2|2, 88349

313, 2149 33 1777

4l4, 35706 ala, 17

5|5 42467 sls, 273

6 |6, 655,38 6|6, 486,43

Figure 4-28 les résultats de simulation de fibre de verre INJ avec la variance de (D)



Quand on varie I’épaisseur on obtient les fréquences suivantes :

Mode Il? Fréquence [H:] Mode ||7 Fréquence [Hz] Mode ||? Fréquence [HZ]
1|1, 31,741 1% 63,448 1)1, 95,103
202 1987 2[2, 39638 22, 7
33 2m024 313 52969 313 65375
44, 556,37 44, 653,73 404 775,99
5|5 653,72 5)5  non 5[5 16471
6|6, 82977 616 16253 66, 2377,
Mode |[¥" Fréquence [Hz) )l [Mode [[¥ Fréquence (Hz] | TMode |[v Fréquence [FHz] |
111, 126,69 1], 158,19 11, 189,6
2|2, 65376 2|2, 65379 202, 6538
3[3, 78649 3[3,  am 303 1e4,
4l4 10071 4l 12215 4]4, 14182
sls, 2mge 5|5 26777 505, 31615
6|6, 30777 6|6 33673 6(6, 33677

Figure 4-29 les résultats de simulation de fibre de verre INJ avec la variance de (E)

4.6.4 Fibre de carbone Epocast :

Quand on varie la longueur par rapport a la largeur on obtient les fréquences suivantes :

__|Mode [F Fréquence [Hz] || _|Mode [F Fréquence [Hz] || | Mode [F Fréquence [Hz]
11, 69548 111, 19622 11, 12617
212, 70407 212 21331 2|2, 14458
3 |% 73700 33, 26587 3|3 19737
414 80176 414, 35523 44, 28465
5|5, 91099 515, 48911 515, 41845
6|6, 1,0785e+005 6|6, 68335 6 |6, 60871
= :»‘Iude U;B;rlequence [Hz] Mode ]If Fréquence [Ha] Mode |[v Fréquence [Hz]
i : 11, 79532 L e
2|2, 4929, 22 1em 2]2, 86352
3 | & 9389,1 31 3 #9?0:5 33 12383
414, 17865 n 4 62615 44 2805,5
515, 20950 5 5, '.-‘1%: 6 515, 3497.7
6|6, 23388 5 6 10991 6|6, 36024
Mode [[v Fréquence [Hz] J}| [ Mode [[v" Fréquence [Hz]
11, s75m 11, 49,099
212 54814 212 307,59
313 348,98 313 402,33
414 15435 414, fpd4.49
s|s, 17213 5|5, 10034
6|6, 17296 6 |6, 1240,6
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Mode ||? Fréquence [Hz] I

Mode |[v Fréquence [Hz]

S [E[w]S]=
e

=k

31,368
196,53
317,56
551,17
651,98
970,52

o [ [& W]~
o e e

1

21,756
136,32
2623

382,46
456,59
752,01

Figure 4-30 les résultats de simulation de fibre de carbone Epocast avec la variance de (D)

Quand on varie I’épaisseur on obtient les fréquences suivantes :

Mode | [ Fréquence [Hz] || [Mode [+ Fréquence [Hz] || |Mode |[v Fréquence [Hz] |
1)1, 49,08 111, 98,059 11, 14691
212, 307,04 2[2, 6124 2|2, 9148
3(3, 39952 3|3, 78292 33 10029
4|4, 86049 4|4 10028 414 1467
5|5 1002,8 515, 1710,9 5[5, 25429
6|6, 12311 6|6, 2410, 66, 3522,5
_|Mode ||7 Fréguence [Hz) Mode ]ﬁ Fréquence [Hz] I Mode |]7 Fréquence [Hz]
11, 19561 1, 24474 11, 29249
212, 10029 22 10029 212, 1003,
313, 213, 3]3 15059 313 17926
44, 14877 44, 18038 414, 20936
5[5 33492 5[5, 4237 315 48621
6/6, 45577 6|6, 51193 6[6_ 5120

Figure 4-31 les résultats de simulation de fibre de carbone Epocast avec la variance de (E)



4.6.5 Fibre de carbone INJ :

Quand on varie la longueur par rapport a la largeur on obtient les fréquences suivantes :

Figure 4-32 les résultats de simulation de fibre de carbone INJ avec la variance de (D)

~ [Mode [[v Fréquence [Hz) Mode |[¥ Fréquence [Hz] ||| Mode |[v Fréquence [Hz]
1, 77 11, 21746 1) 13983
2|2, 77924 2|2, 23604 212 115998
3 |% 81480 33 29251 313, 21793
4l4, 88523 4l4, 3919 Ll Bl
5|5 1,0049e+005 5|5, 53980 5|5 46219
6(6, 1,1893e+005 6|6 75465 6|6, 67104
~ |Mode [[v Fréquence [Hz) Mode |[v Fréquence [Hz] Mode ”? Fréquence [Hz]
1)1, 35346 111, 8812 101, 2189
212, 5441 202, 2813 202, 95203
313 10368 3|3 54989 313 13709
4la, 19742 4]a, 69336 4]4 30956
515 23207 5|5 79534 5|5 38723
616, 25894 6|6 12137 6|6, 39817
Mnde||7 Fréquence [Hz] Mnde”? Fréquence [Hz]

1)1, 96877 11, 5434

212, 60505 202, 3404

3|3 60669 3|3, a3

44, 17087 4l4, 95684

5|5, 1ss8 5[5, 11095

6|6, 19123 6|6, 13676

Mode |[v' Fréquence [Hz] [ [Mode [[v Fréquence [Hz]

141, 34,713 11, 24,073

2|2, 21748 2]2 15083

[3/3, 34989 3|3, 289,

ala, 61063 4la a2

5|s, 72097 5|5, 50492

616 10696 6(6 83227

Quand on varie ’épaisseur on obtient les fréquences suivantes :

Mode “7 Fréguence [Hz] Mode ]F Fréguence [Hz]
101, 543 1, 10852
2 (2 339,78 2|2 677,67
303, 40 3]3, 27
414, 932,38 414 1108,9
5|5 1108,8 5|5, 18934
6 |6, 1357,1 6|6, 26564

Mode | [7 Fréquence [Hz]

mlulj.h-|u1|l\.||—t

162,57
10122
11089
12635
28138
38824

L g P
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Mode [[v Fréquence [Hz] Mode |[v Fréquence [Hz] || |Mode |[v Fréquence [Hz] ||
111, 216,45 11, 270,14 111, 323,62
2|2, 11089 2|2, 1109, 202, 1109,
3|3, 1341 303, 1666, EJERALT
4|4, 16392 4l4, 10875 4|4, 23067
5|5, 37056 5|5 45619 5|5 53m9
6 |6 5023,1 6|6, 5655,6 6|6 5656,3

Figure 4-33 les résultats de simulation de fibre de carbone INJ avec la variance de (E)

4.6.6 Fibre de carbone STR :

Quand on varie la longueur par rapport a la largeur on obtient les fréquences suivantes :

Mode IF Fréquence [Hz)

1,

oo s e

21177
23021
28694
38338
52786
73749

__|Mode IF Fréquence [Hz]
111, 13616
212 15603
33, 21301
414, 30720
315, 45161
6|6, 65694

__|Mode IF Fréquence [Hz)
1[1, 75058 1]
212 75985 3|
313 79539 3|
4l4 86528 4
515, 98317 5 |
6 |6, 1,164e+005 6|
__|Mode IF Fréquence [Hz] I
11, 34418 3
2/2 5319,5 7]
313 10133 3]
414, 19280 0
5|5, 22609 5
6|8, 25242 51

Made “F Fréquence [Hz]

Mode ] ﬁ Fréguence [Hz]

1

2,
3
4
3
6,

858,33
21336
5364,3
67575
7769,
11861

mll.n|h-]|.u N|-l

1 213,34
2 931,93
3 13364
4, 3027,7
5 37749
6, 38878

Mode I]? Fréquence [Hz]

Mode |[v Fréquence [Hz]

1)1, a5 101, 52989
202, 50156 2]2,  3319%
3|3, se248 33, 42
4la, 16658 ala, onm
s|s, 18576 5|5, 10829
6|6 1866,6 6|6 13389
| Mode [[v Fréquence [Hz] i[ TMode [[v Fréquence [Hz] |
11, 3384 11, 2348
2l2 221 212 472
3|3 342,72 303 283,09
414 595,49 4(4, 4277
5|5, 70364 5[5, 4977
6|6, 10474 66, 81159

Figure 4-34 les résultats de simulation de fibre de carbone STR avec la variance de (D)
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Quand on varie I’épaisseur on obtient les fréquences suivantes :

| Mode ||F Fréquence [Hz] I Mode ||7 Fréquence [Hz] M| | Mode ||7 Fréquence [Hz] |
11, 52969 111, 105,83 111, 158,55
202, a7 2[2, 66092 2l2 o
313, 43117 33 844,95 313 1082,3
414 928,67 414 10823 414 12375
5(s, 10823 5[5, 12464 5|5, 27444
6|6, 13287 6 (6, 26009 6 |6, 3801,5
Mode ”: Fréquence [Hz] F __|Mode [+ Fréquence [Hz] Mode |[v Fréquence [Hz]
11, 211,1 1], 263,48 11 315,66
2]2, 10824 202, 10824 202, 10825
313, 13091 3[3 16253 3|3, 19346
4/4 16056 414 19468 ala,  2%5
515 3614,5 515 44504 55, 52473
6|6, 49188 66 55249 616 55257

Figure 4-35 les résultats de simulation de fibre de carbone STR avec la variance de (E)

4.7 Les Courbes Des résultats de la simulation :

4.7.1 Fibre de verre / Résine Epocast :

Les caractéristiques de ce matériau :
La masse volumique : 1711 Kg/m3
Module de Young : 20910 MPa
Coefficient de Poisson : 0.112



4.7.1.1 L’influence de longueur et la largeur sur la fréquence :
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Mode 3 :
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4.7.1.2 L’influence de I’épaisseur sur la fréquence :
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4.7.2 Fibre de Carbone / Résine Epocast :

Les caractéristiques de ce matériau :

La masse volumique : 1413 Kg/m3
Module de Young : 38000 MPa

Coefficient de Poisson : 0.25

4.7.2.1 L’influence de la longueur et la largeur sur la fréquence :
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4.7.2.2 L’influence de I’épaisseur sur la fréquence :
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Mode 6
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4.8 Commentaire général sur les courbes :

On remarque que les matériaux composites qu’on a choisis dans les 6 modes de simulations
on a obtenu presque la méme variation, le sens de la courbe pour chaque mode est le méme, la
courbe de I’augmentation de la longueur par rapport a la largeur est décroissante, par contre la
courbe de I’augmentation de I’épaisseur est croissante, juste il y a un changement de la ponte

pour chague courbe.
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4.9 Comparaison entre les matériaux composites qu’on a choisi par

rapport a la fréquence :

- Comparaison entre les matériaux composites a base de fibre de verre :

La fréquence
1,000 —@- Epocaste
800 / - FNDJOW
600
400
200 1 /.,,—-""""‘W
2

[
=
on
@
~l

Les Modes

Figure 4-36 - Comparaison entre les matériaux composites a base de fibre de verre

On remarque dans cette figure que les fréquences de matériau composite (verre/Epocast) sont
plus grandes dans les derniers modes par rapport a (verre/Epoxy) et (verre/INJ), donc le
matériau composite (verre/Epocast) est plus solide et plus rigide des autres matériaux

composites.
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- Comparaison entre les matériaux composites a base de fibre de carbone :

La fréquence

1,500 -@- Epocaste
- INJ

STR
1,000

500

Les modes

Figure 4-37 Comparaison entre les matériaux composites a base de fibre de carbone

On remarque dans cette figure que les fréquences de matériau composite (carbone/Epocast)
sont plus petites dans les derniers modes par rapport a (Carbonne/Epoxy STR) et (Carbone/INJ),
donc le matériau composite (carbone/INJ) est plus solide et plus rigide des autres matériaux

composites.

4.10 Comparaison entre la fibre de verre et la fibre de carbone :

- Comparaison entre la fibre de verre Epocast et la fibre de carbone Epocast :

La fréquence
1,250 —&- Fibre de
VEITE
1,000 Epocaste
—@- Fibre de
750 carbone
Epocaste
500
250
0
0 1 2 3 4 5 6 7

Les Modes

Figure 4-38 Comparaison entre la fibre de verre Epocast et la fibre de carbone Epocast
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- Comparaison entre la fibre de verre INJ et la fibre de carbone INJ :

La fréquence

1,500 —@- Fibre de
verre INJ

—@- Fibre de
1000 carbone
' INJ

500

=
P
[
.
on
@
—

Les Modes

Figure 4-39 Comparaison entre la fibre de verre INJ et la fibre de carbone INJ

- Comparaison entre la fibre de verre Epoxy et la fibre de carbone STR :

La fréquence
1,500 —&- Fibre de
VErTe
Epoxy
1000 —&- Fibre de

carbone
STR

500

Les Modes

Figure 4-40 Comparaison entre la fibre de verre Epoxy et la fibre de carbone STR

On remarque dans ces trois derniéres figures que les fréquences des matériaux composites a
base de fibre de carbone sont plus grandes que les fréquences des matériaux composites a base

de fibre de verre.

On constate que les matériaux composites a base de fibre de carbone sont plus solides et plus

rigides par rapport aux matériaux a base de fibre de verre en utilisant la résine aéronautique.
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4.11 Conclusion :

Cette etude illustre une démarche allant de la modélisation du systéme (la mesure directe
pour les fréquences par Euler), jusqu'a la mise en place de techniques numériques et la

comparaison essais-calculs.

La comparaison de six principaux modes propres disponibles a montré que les valeurs de
fréquences obtenues par les deux méthodes sont plus au moins proches 1’une de 1’autre, et les
valeurs du calcul direct sont proches de celles de simulation par Ansys. La variation de la
longueur et I’épaisseur influent sur les valeurs des modes propres ou on constate une variation
des valeurs de ce dernier, donc on peut changer les valeurs des modes propres d’une structures
en en variant la forme et la structure de la plaque, I’intérét de ce changement peut-étre par

exemple I’¢loignement d’une fréquence de résonance.
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Conclusion Générale :

De nos jours 1’aéronautique utilise de plus en plus de matériaux composites en déployant
une stratégie de reconvention des anciennes structures métalliques qui sont relativement lourdes
en matériaux nouveaux tel que les composites stratifié époxy/verre —carbone qui sont plus léger

et plus facile a manipulé et plus résistant avec une meilleure durée de vie.

Dans cette these on a vu quatre parties différentes le long du projet, dans le premier chapitre
on s’est intéresser aux matériaux composites avec toute sa variété de choix de matériaux et ses

diverses méthodes d’usinage et de réalisation en précisant ses avantages et ses inconvénients.

Ensuite, nous avant vu une des meilleures méthodes de réalisation des plaques composite
stratifié qui est la technique de moulage sous vide qui nous a donné un résultat tres satisfaisant
par la réalisation de deux plaques (verre/Epoxy) et (carbone/Epoxy) a 8 plis de la forme
(0°/90°/0°/90°/0°/90°/0°/90°) et la réalisation des éprouvettes pour 1’essai de traction sur la
machine de traction universelle pour déterminer les caractéristiques mécaniques des plaques
étudiées.

Au bord du troisieme chapitre, on 1’a consacré a la formulation du probléme des vibrations
des plaques ou une étude détaillée du cas de la plaque encastrée-libre est présentée. Dans cette
partie, nous avons fait des études bibliographiques consacrés a I’identification des parametres
caractérisant le comportement dynamique des structures mécaniques d’une plaque composite
encastrée-libre. Nous nous sommes intéressés aux définitions et a la présentation de principe
fondamental de la dynamique d’une plaque ainsi que 1’équation d’équilibre, équations de
déformation.... Apres une classification de diverses formes des vibrations qu’il permet de
déterminer la réponse intrinséque a la structure a partir du calcul des modes et des fréquences
propres, on introduit une simplification supplémentaire a 1’équation classique des vibrations

des plaques, équation d’Euler.
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A travers cette étude, nous avons orienté notre travail vers la deuxiéme partie, pour voir les
différentes méthodes, les équations et leurs solutions concernant la théorie d’Euler-Bernoulli.
Le probléme formulé en termes d’équations de mouvements, des conditions limites est résolus
pour le modéle décrit par les théories d’Euler. La solution est donnée dans le cas de la sous
forme de nombres d’ondes, fréquences et modes propre, cette résolution (fréquences et modes)
dans la base modale réduit considérablement la taille du probléme. La connaissance de cette
base modale permet également d’étudier la stabilit¢ d’une structure soumise a une excitation

proportionnelle a un ou plusieurs modes propres.

Pour finir, on a réalisé une simulation numérique gréace au logiciel de simulation Ansys sur
six matériaux composites a base de fibre de verre et de fibre de carbone en utilisant aussi
plusieurs types de la résine (Epocast, Epoxy, INJ, STR), et on a fait la comparaison entre les

calculs analytiques et numériques.

Ensuite, on a varié la longueur par rapport a largeur et aussi I’épaisseur, et on a constaté que
cette variance a une influence sur les fréquences, aprés on a demontré les résultats dans des

différentes courbes et pour finir on a comparé les résultats obtenus des différentes simulations.

A la fin on trouve que les résultats de notre travail dans cette these nous aident a conclure
que les éprouvettes en composite stratifié en fibres de carbone est plus rigide que les fibres en
verre. Les échantillons époxy/verre et époxy/carbone ont une grande résistance a 1’effort

mécaniques bien mieux que les autres matériaux utilisés en aéronautique.
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ANNEXE :

Fréquences et modes de vibration pour les CL homogénes simples :

Encastré - Libre Equation caractéristique : cos Al cosh 21 +1 =0

ML =187510; k= 4,69409; A3l = 785473 Puis i =3 ril = (2i-1) m/2

Vitx) =cos doc-ch iix - fcos Ad+ch Al /sin Ad + sh Ail) (sin doc-sh 4ix)

. Vibration de flexion- Cisaillement des poutres :

Ces vibrations correspondent & des mouvements de la fibre neutre contenus dans le plan de la

section et a des rotations de la section autour d'axes situés dans le plan de la section.

ﬂT+ f—pSii=0 T ot
—_— — pasl = = — —— 1
ds P ds

Dans lesquelles I'effort tranchant T, la densité linéique d'efforts transverses extérieurs f et le
déplacement transverse u correspondent aux composantes suivant la direction 1 ; le moment
fléchissant M et la densité lineique de moments extérieurs m correspondent aux composantes

autour de la direction 2.

Aux équations d'équilibre, pour I'obtention de la solution du probleme, d'adjoindre les lois

de comportement de la poutre pour les sollicitations de flexion.
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- cisaillement. Ces lois de comportement relient I'effort tranchant au cisaillement de la section
et le moment fléchissant a la rotation o de celle-ci ; elles s'écrivent dans I'hypothése de
I'élasticité linéaire en petites déformations :
T=GS (Ea‘u ) M = El ow
= —— AT = —
ds ds
Dans lesquelles G déesigne le module de cisaillement du matériau constitutif, S’et I la section
de cisaillement et I'inertie en flexion de la poutre. Afin d'obtenir I'équation différentielle
régissant le déplacement transverse de la fibre neutre, u, il convient d'éliminer les quantités T,
Met o

L'élimination de M, T et ® entre ces relations donne I'équation différentielle :

d*u  dm EI #*
El— — (f — pSii) +

o (F—psi=0
st 35 "oy ez — P50

Les trois premiers termes de I'équation précédente correspondent a la flexion de la section et

le dernier au cisaillement de celle-ci.

L'équation precédente est difficile a obtenir par la méthode directe d'identification des efforts
agissant sur la poutre et I'annulation de la résultante de ces efforts. Le principe des puissances
virtuelles montre ici toute sa généralité et sa puissance. Dans le cas ou les déformations de

cisaillement sont négligées, la méthode directe reste applicable.
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