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Abstract

In this thesis, we studied the mechanical and thermo mechanical behaviors of thick composite
structures plates. The modeling is based on the high order deformation theory (HSDT). A
matlab program was developed to simulate the mechanical and thermo mechanical behavior
of laminates.

Key words: composite martial, classical stratification theory, high order theory, temperature,
thermo mechanical

Resume :

Dans ce mémoire, nous avons étudiés les comportements mécaniques et thermomecaniques
des structures composites en plaques épaisses. La modélisation est base sur la théorie de
déformation d’ordre élevé(HSDT). Un code de calcul en matlab a été élaboré pour simuler le
comportement mécanique et thermomécanique des stratifier.

Mots clés: martiaux composite, théorie classique des stratifier, théorie d’ordre éleve,
température, thermomecanique.
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Notations et Symboles
a : longueur de la plaque

b : largeur de la plaque

[Aij] : Matrice des rigidités en membrane

[Bij] : Terme de couplage en membrane/flexion-torsion
[Cij ]: Coefficients de la matrice de rigidite [C]

[Dij] : Matrice des rigidités en membrane flexion-torsion
E+r: Module de Young transversale

E. : Module de Young longitudinale

Gj; : Module de cisaillement

h : L’épaisseur de stratifié

My, My : Moment de flexion

M,y : Moment de torsion

Nyx, Ny, Nyxy Résultantes en membrane par unité de longueur
Qjj : Les coefficients de rigidité réduite

[S] : Matrice de souplesse

T : Température

AT : Gradient de température

[vij ]: Coefficient de poisson

[ei] : Tenseur de déformation

[cij]: Tenseur de contrainte ;

O : L’angle de I’orientation des fibre

a : Coefficient de dilatation thermique

[]1: Matrice

{}: Vecteur;
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Introduction géneérale

Un matériau est une matiére d'origine naturelle ou artificielle que I'nomme faconne
pour en faire des objets. C'est donc Le matériau est un élément de base constituant la structure
qui doit résister aux différentes sollicitations

Les piéces et structures mécaniques, que nous utilisons et manipulons
quotidiennement, sont toutes constituées d’une matiére donnée et Depuis ’apparition des
premicres pieces , les matériaux ne cessent d’évoluer vers des produits qui sont, soit les
moins colteux possibles, soit les plus performants. Ces matériaux sont impliqués dans de
nombreux secteurs : aéronautique, automobiles, batiment....

Le développement de nouveaux matériaux est soumis aux besoins des utilisateurs
(constructeurs), aujourd’hui on ne découvre plus de nouveaux matériaux, mais on crée plutot
des nouvelles associations de matériaux. L’'un des résultats de cette association est
I’aboutissement a un matériau composite, qui fait le sujet de notre étude.

Les matériaux composites sont utilisé depuis les temps enceins comme le bois qui est
un matériaux composite naturelle .avec la révolution industrielle, les chercheurs ont
développés les matériaux composite comme Charles Macintosh qui a créé I'imperméable avec
du caoutchouc sur des tissus comme le coton en 1823.et Frangois Hennebique qui a deposé ke
brevet du beton armé en 1892

Dans les secteurs de production industrielle , le souci de optimisation des matériaux
revét une importance capitale. Optimise un matériau , revient principalement a ameliorer ses
propriétés tout on réduisent son cout, de nombreuses technologie modernes font appel a des
nouveaux matériaux dotés des propriété que ne peuvent offrir les matériaux traditionnels

(métaux céramique polymere) .

Les structures aérospatiales en composites, changent en température et en humidité
durant leur usage structural. Le changement de température engendre des effets : le matériau
se dilate lorsqu’il est chauffé et se contracte lorsqu’il est refroidi, la chaleur cause la réduction

de la température de transition, d’ou une sévere dégradation de la rigidité.

Lors de leur exposition & des environnements variables en terme de température et
d’humidité durant leur usage structural, ces matériaux sont souvent soumis a des états de
contraintes complexes, qui peuvent étre engendrées par des déformations de nature

hygrothermique, dues a 1’absorption d’humidité par la matrice polymeére, en favorisant une



http://fr.wikipedia.org/wiki/Charles_Macintosh
http://www.physique-et-matiere.com/caoutchouc_(materiau).php
http://www.textile.wikibis.com/coton.php
http://www.ciment.wikibis.com/francois_hennebique.php

chute considérable de la résistance du matériau.

Déterminer avec précision les contraintes internes dans des structures composites,
soumises a des sollicitations hygrothermiques est clairement une des premiéres étapes a
aborder pour une meilleure durabilité des structures, ainsi qu’une meilleure compréhension

des effets de ’environnement sur ces structures.

Afin d’atteindre les objectifs du mémoire nous avons décidé de suivre le plan travail

suivant :
Chapitre | : introduction sur les matériaux composites

Dans ce chapitre on va définir les matériaux composites et ses différents constituants, les
avantages et les inconvénient des materiaux composites, les secteur d’application des

composite et quelque procédé de fabrication.

Chapitre Il : mécanique des matériaux composites et modélisation

thermomeécanique

Dans ce chapitre on commencera par une recherche bibliographique sur les théories existantes
des plaques composites, un intérét particulier sera donne aux théorie HSDT de Reddy qui sera
utilisé dans notre mémoire, et on terminera par la modélisation de la température dans les lois

de comportements des plaques composites épaisses.

Chapitre 111 : résultats et interprétation

Dans ce chapitre on va décrire d’abords le code de calcule développé dans ce travail a travers
des organigrammes explecatifs par apport aux methodes de calcule etératiffs ,les resultats
obtenus seront presenté sous forme des section qui traite les differents parametres




Chapitre I : introduction sur les matériaux composites

L’utilisation des matériaux composite en substitution aux matériaux traditionnels se
justifier par des meilleures propriétés spécifique les composite ne cessent pas d’évoluer vers
des produits qui sont soit les moins couteux possible soit les plus performent et 1’idéal c’est

les deux a la fois.

I.1 Définition d’un matériau composite :
Un matériau composite est constitué de I'assemblage de deux matériaux ou plus de
Natures différentes [1]. Se complétant et permettant daboutir a un matériau hétérogene dont

L’ensemble des performances est supérieur a celui des composants pris séparément.

Le matériau composite est un matériau polyphasé qui combine les propriétés de ses

composant afin d’obtenir des propriétés plus intéressent que les matériaux constitutifs.

On distingue deux types de composites: la composite grande diffusion et les
Composites hautes performances.

I.1.1 Grande diffusion (GD):

Les composites GD, représentent 95 % des matériaux composites utilisés. En général,
ce sont : des plastiques armés ou des plastiques renforcés dont le taux volumique de renfort
avoisine 30%. Les principaux constituants de base sont les résines polyesters (95 % des
résines Thermodurcissables) avec des fibres de verre (plus de 99 % des renforts utilisés).

I. 1.2 Hautes performances (HP):

Sont principalement utilisés dans 1’aéronautique (besoin d’une grande performance) le
nautisme, les sports et loisirs ou encore la construction industrielle. Les renforts utilisés sont
plutdt des fibres longues dont le taux de renfort est supérieur a 50 %. Contrairement aux
composites GD, leurs propriétés mécaniques, resistance mécanique et rigidité, sont largement

supérieurs a celles des métaux.

I. 2 Constituants des materiaux composites :

Les principaux constituants sont le renfort et la matrice. Le renfort a pour rdle




d’apporter au Matériau composite ses performances mécaniques €levées. La matrice qu’on
appelle aussi liant, son réle est de transmettre aux fibres les sollicitations mécaniques

extérieures et de proteger les fibres vis-a-vis des agressions exterieures [1-6].

En ajoutant des additifs pour modifier certains des propriétés physiques ou chimiques.

On les utilise méme pour des raisons économiques et par fois pour faciliter la mise en ceuvre.

I.2.1 Renfort:

C’est le principal porteur constitutif dans le composite (forme, volume). Il confére aux
composites leurs caracteristiques mecaniques : rigidité, résistance a la rupture, dureté. Ces
renforts permettent ¢galement d’améliorer certaines des propriétés physiques : comportement
thermique, tenue en température, tenue au feu, résistance a I’abrasion, propriétés électriques,
etc. Les caractéristiques recherchées pour les renforts sont des propriétés mécaniques élevées,
une masse volumique faible, une bonne compatibilité avec les résines, une facilité de mise en
ceuvre, un faible colit En fonction de leur utilisation, les renforts peuvent étre d’origines

diverses comme il est Indiquée sur la figure (1.1).

Renfort
Organiques Minéraux
Artificielles Végétaux Céramiques Métalliques
Polyester Aramide Bois Coton Verre Carbone Bore
Papier

Figure (I.1) : Différentes familles du renfort.

e Fibre de verre : un excellent rapport performance et prix, ils sont les plus utilisées

dans la construction aeronautique.

e Fibre de Carbonne : les fibres de Carbonne ont des tres fortes propriétés mécaniques

et sont ¢laboré a partir d’un polymere de base appelé précurseur.

e Fibre d’aramide: ont des propriétés mecaniques éleves en traction mais une
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résistance faible de compression.

e Fibre céramique : sont élaborés par dépdt chimique en phase vapeur sur un fil support

ces fibres sont rencontré dans des applications ou la température est élevée comme la

partie chaude des moteurs d’avion.

1.2.2 Matrice :

La matrice permet de lier les fibres du renfort fibreux entre elles, ainsi que de répartir les
efforts .La matrice est facilement déformable et assure la protection chimique des fibres, et lie
les fibres du renfort entre eux et assure la répartition de la contrainte c’est « I’emballage ».Les
matrices doivent présenter une bonne compatibilité avec le renfort. En outre, elles doivent
avoir une masse volumique faible de maniére a conserves aux matériaux composites des

caractéristiques mécaniques spécifique élevées.
Les résines les plus utilisées dans les matériaux composites sont :

e les résines thermodurcissables

e les résines thermoplastiques.

Ces deux types de polymeres différent en leur structure moléculaire aussi bien que leur

Comportement.

e Matériaux thermodurcissables : ont une stabilité thermique beaucoup plus élevée en

comparaison avec les matériaux thermoplastiques, un grand avantage pour des
applications d'une demande tres élevée, les résines thermodurcissables principalement

utilisées sont les suivantes :
* Résines époxydes.
* Résines phénoliques.

e Matrices thermoplastiques :

Les matrices thermoplastiques possedent de faibles propriétés mécaniques. Leur
renforcement (le plus souvent par des fibres courtes) confere une meilleure résistance
mécanique, une bonne stabilit¢ dimensionnelle, ainsi qu’un accroissement de la tenue en

température. Parmi les matrices thermoplastiques, on trouve :

Le poly (acétate de vinyle) (PAV) (colles a bois et autres adhésifs).
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Le nylon 6,6 (fibres, vétements). Mis en forme par chauffage, durcissent au cours du

refroidissement. La transformation est réversible.

Tableau (I.1) : la différence entre matrice thermodurcissables et thermoplastique.

Matrices

Thermodurcissables

Thermoplastiques

Etat de base

Liquide visqueux

Solide prét a ’emploi

Stockage Réduit Hlimité

Mouillabilité des renforts Aisée Difficile

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

Tenue au choc Limitée Assez bonne

Tenue thermique Meilleure Réduite

Chutes et déchets Perdus Recyclables

Conditions de travail Emanations de solvants Propreté

1.3 Classification des matériaux composites :

Les composite peuvent étre classé suivant la forme des composants ou suivant la

nature des composants.

1.3.1 Classification suivant la forme des constituants :

Martiaux composite a particule : lorsque le renfort se trouve sous forme de particules,

ces particules sont généralement utilisées pour améliorer la nature des matériaux ou des

matrices comme la rigidité la tenue a la température et la résistance a I’abrasion.

Matériaux composite a fibre : lorsque le renfort se trouve sous forme des fibres continues ou

discontinues : fibre coupés, courtes ...

1.3.2 Classification suivant la nature des constituants :

Selon la nature de la matrice (organique, métallique, minérale) divers renfort sont

associés a ces matrices [1] :

Matrice organique (résine, charges) : fibre d’aluminium, fibre de verre ...

Matrice métallique (alliages léger) : fibre de silicium ...

Matrices minérale (céramique) : fibre de bore ...

Les matériaux composite & matrice organique ne peuvent étre utilisés que dans le
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domaine des températures ne dépasse pas 200 a 300 °C, alors que les matériaux composite a
matrice métallique ou minérale dans le domaine de 600 °C , et jusqu’a 1000 °C pour les

matrice céramique.

1.4 Secteurs d'application des composites :
Le choix des matériaux, tel que lindustrie aéronautique, aérospatiale, automobile,
ferroviaire, sports et loisirs, batiment, génie civil est toujours un probléeme complexe ou le

comportement codt/performance régne en maitre.

1.4.1 Construction aéronautique :

L'utilisation des matériaux composites dans les constructions aéronautiques entraine
un gain de poids substantiel. Leur emploi permet, a performances égales, des gains de masse
variant de 10% a 20%. Le poids de lI'avion moyen-courrier Boeing 767 a été réduit par
I'emploi des composites,. Les matériaux composites sont essentiellement utilisés pour la
conception et réalisation des propulseurs a poudre des lanceurs de satellites et de leur tuyere
d'éjection des gaz de propulsion, obtenue par bobinage de fibres de verre, de kevlar ou de
carbone , afin de résister a la pression interne résultant de la combustion du propergol solide
et aux efforts de lancement qui, dans certain cas, se traduisent par des chocs et des vibrations.
Sur les avions commerciaux, les premiers appareils produits industriellement en grande série
utilisaient essentiellement des alliages daluminium, de I'acier et du titane, aujourd'hui ; les
avions commerciaux les plus récents (A350) utilisent en masse encore 19% d'alliage
daluminium, mais 53% de matériaux composites ont été introduits dans la structure, 6%

d'acier, 14% de titane et 8% de matériaux divers. [3]

1.4.1 Construction automobile :

L'utilisation des composites dans le secteur automobile remonte a des origines
relativement anciennes (fin des années 1980), mais ne s'est généralisé que trés récemment,
chez les grands constructeurs étrangers (Volvo, Mercedes) pour développer des coffres et

hayons.

La société LOHEAC de transports routiers, a pu réduire substantiellement sa
consommation de carburant grace a I'économie du poids obtenue en remplacant les cabines

conventionnelles de ses tracteurs par de nouveaux éléments moulés en une seule piéce
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renforcés de fibre & haute résistance.

Les composites sont choisis pour la conception de ressorts a lames. Ce sont des piéces
de suspension routiéres tres sollicitées, utilisées par les véhicules de gros tonnage et dont la

lame secondaire, assurant 80% de la fonction suspension en évitant des ruptures brutales.[4]

I.5 Les avantages :

-Légereté : lls sont beaucoup plus légers, ce qui est un gain énorme au niveau du poids de

I'avion qui est nettement réduit. L'avion consomme donc moins de carburant.

- grande résistance a la fatigue

- maintenance réduite

- faible vieillissement sous ’action de I’humidité, de la chaleur, de la corrosion.

- insensibles aux produits chimiques sauf les décapants de peinture qui attaquent les résines.
- Une bonne isolation électrique.

- liberté de formes: Le On peut créer des matériaux de toutes les formes, de toutes les

épaisseurs, en fonction de la demande.

1.6 Les inconvénients:
Ils sont beaucoup plus sensibles a tous les impacts. Une petite faille peut engendrer de

grosses déformations.

- La détection de ces problémes est difficile, ce qui entraine une rigueur extréme dans leur

fabrication et leur assemblage.
- La mise en ceuvre des réparations est beaucoup plus complexe.
I. 7 Quelques procédés de fabrication de structures composites :

1.7.1 Moulage au contact :

Le moulage au contact ou stratification au contact est un procédé entierement manuel
de mise en forme de plastiques renforcés, a température ambiante et sans pression. Ce procédé

est le premier & avoir été employé pour le moulage des résines polyesters insaturés renforcées.
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Méthode facile de mise en ceuvre, dont le colt de moulage est relativement faible. Elle permet

d'obtenir des piéces de trés grandes dimensions et poids [3-1].

Résine

Figure (1.2) : Moulage au contact

1.7.2 Moulage par projection :

La résine catalysée et les fibres de renfort coupées sont projetées simultanément au
moyen d’un pistolet sur une forme. Le moulage par projection simultanée est habituellement

utilisé pour fabriquer de grandes pieces comme les piéces de camions .

Cette méthode est beaucoup plus rapide que le moulage au contact. [1-3].

~ ~

Optional

P
Air Pressurised Gel Coat

esin

Figure (I.3) : Moulage par projection

1.7.3 Moulage sous vide ou «au sac» :

Le moulage sous vide ou par dépression ou «au sac » est un procédé de mise en

forme par moulage de piéces en matériaux composites. [3-1].
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Roccord rapide

Tissud'arrochoge

Film de mise sous vide
Joint
d'¢tanchéite

Connecteur Filrm de démouloge

L/ Ruban adhesif Feutre de drainage

z== N

-

Ruban adheésif

Figure (I.4) : Moulage sous vide ou «au sac»

1.7.4 RTM (Résine Transfer Moulding) :

Le moulage par transfert de résine (Résine Transfer molding (RTM)) est un procédé
de fabrication de piéces en matériaux composites. C'est un procédé industriel d'injection a
basse pression de résine liquide dans un moule rigide et fermé. Ce procédé permet d'obtenir
des pieces composites de dimensions précises et présentant un bel état de surface sur toute
leur surface. Il convient particulierement pour les petites et moyennes series. Le procédé
RTM utilise des renforts secs, c'est-a-dire que l'apport de résine se fait en phase finale du

procédé, une fois la structure de renfort de la piece entierement construite.

Mixing Head

Resin
o —
1

—— v w————

Peripheral
Gasket

Self Sealing
Injection Port

——————— -

Figure (I.5) : RTM (Résine Transfer Moulding)
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1.7.5 L’infusion :

Est un procédé moderne de mise en ceuvre des matériaux composites. Elle consiste a la
mise sous vide, dans un moule fermé par une bache, des renforts secs qui sont imprégnés par
la suite avec l'arrivée de résine qui est aspirée par la dépression créée dans le moule. Avantage
de Il'infusion par rapport au moulage au contact est: un taux de fibre plus élevé car on utilise

que la juste quantité de résine nécessaire, donc meilleur rapport résistance/poids.

Film plastique souple

Vide périphérique

Tissus et ames Moule

posés a sec

Vers le réseau de vide

Rampes d’'infusion

Figure (1.6) : L’infusion
I. 7. 6 Compression a chaud :
Le moulage par compression est principalement utilisé pour la fabrication d’objets de

faibles épaisseurs de forme plane ou voisine de celle d’une boite. Exemples: couverts,

boutons, poignées, grands récipients
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Partie
supérieure

- du
moule

Pression

Partie
inférieure

Figure (I.7) : Compression a chaud

I. 8 Architecture du composite:

Les structures des matériaux composites peuvent étre classées en trois types [1-2] :

e Les monocouches
e Les stratifiées

e Les sandwiches

1.8.1 Les monocouches :
Le composite monocouche (couche élémentaire ou strate) correspond a l'unité
élémentaire d'épaisseur, elle est constituée d'un ou plusieurs plis identiques (tissé, UD,

mats,...) assemblés sans aucune orientation.

Jl

Figure (1.8) : Couche de composite
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1.8.2 Les stratifiées:

Le composite stratifié ou multicouches est un ensemble de couches empilées et
orientées suivant un ordre de drapage défini et rendues solidaires par l'opération de
polymérisation. Le choix de I'empilement et plus particulierement des orientations permettra

d'avoir des propriétés mécaniques spécifiques.

stratifié

Figure (1.9) : Constitution d’un stratifié

1.8.3 Les sandwichs :

Les sandwichs sont des matériaux possédant deux peaux de grande rigidité et de faible
¢paisseur renfermant un cceur (dme) de forte épaisseur et de faible résistance L’ensemble
forme une structure d’une grande légereté. Le matériau sandwich possede une bonne

résistance a la flexion et est un excellent isolant thermique.

strattie

(mousse, | .’ .
résine ..)

Figure (I.10) : Matériaux sandwiches a &mes pleines
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1.9 Etude comparatif entre les matériaux composites et les alliages :

-----

masse volumique faible , une résistance forte de toutes sortes de condition difficile comme la
variation de (vibration , température , vent ...) , et une légéreté et durabilité remarquable avec
un cout faible , les chercheurs ont trouvé une solution pour diminué les défaut des alliage et
les métaux, cette solution et d'élaboré des fibre a faible diametre et de nature des métaux qui

ont des caractéristique éléve.

Module de | CONTRANTE | Masse Module Contrainte
young DE volumique spécifique specifique
E | RUPTURE p Elp olp
o (Kg/m3) (MN m/kg) | (kN m/Kg)
(GPa) (MPa)
Alliage 70 140-620 2700 25.9 52-230
d’aluminium
Fibre de | 390 2100 1900 205 1100
Carbonne

Tableau (I.2) : tableau comparatif entre ’alliage d’aluminium et fibre de Carbonne [1]

Les valeurs de Ce tableau montrent 1’intérét de 1’élaboration des matériaux

composites, et 1’utilisation intensive de ces matériaux dans I’industrie.

1.10. Effet de la température et d’humidité sur les composites :

Généralement, les propriétés des matériaux composites sont affectées par les
conditions d’ environnement auxquelles ils sont soumis. Parmi les facteurs liés a I’
environnement, ceux qui introduisent des variations de déformation en I’ absence de tout
chargement mécanique revétent un intérét particulier. Dans le cas des structures en matériaux
composites, ces phénomenes sont la conséquence de la variation de température, de I’
absorption par la matrice polymeére d’ agents de gonflement tels que la vapeur d’ eau, de la

dilatation de gaz absorbés par la matrice, etc.
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Ces phénomenes induisent des déformations et contraintes qui peuvent modifier

notablement le comportement mécanique des structures en matériaux composites : rigidité,

flambement, fréquences de vibration, etc.

I.11 Définition du Sujet :

L'idée consiste a analyser le comportement d'une plaque composite épaisse, cette dernieres est
sollicité par des forces mécanique et operes dans un environnement caractérise par une
température, la théorie utilisée est la théorie d’ordre élevée de Reddy , la plague est soumise a

un gradient de température fixe le long de I'épaisseur de la plaque.
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Chapitre II : MECANIQUE DES MATERIAUX COMPOSITES
ET MODELISATION THERMOMECANIQUE

I1.1 Introduction :

Les matériaux composites naturels et artificiels sont présents partout. Les structures
composites classiques industrielles telles que composite simple peau et les structures en
sandwich sont courantes dans de nombreuses industries. Les matériaux composites sont
attrayants et exigeants de nos jours en raison de leur fiabilité accrue, de leur résistance a la
fatigue et, plus important encore, de leurs applications hautes performances (réduction du
poids).

Les structures composites sont des types de structures multicouches qui présentent un
comportement mécanique différent des métaux. Par conséquent, la nécessité dune
compréhension claire de la mécanique du matériau a travers des études expérimentales et
numériques est d'une importance vitale. Du point de vue analytique, plusieurs théories des
plaques ont été développées. Par exemple, la théorie des plaques classiques (CLPT) et la
théorie de la déformation par cisaillement du premier ordre (FSDT) et la théorie de la

déformation par cisaillement d’ordre supérieure (HSDT) sont pertinentes.

I1.2 Théories de comportement des stratifiés composites:

Nous établissons dans ce chapitre, d’une fagon progressive, les équations de
comportement mécanique d’un stratifié. Nous examinons par la suite, de quelles maniéres

sont modifiées ces équations.

Une plaque est un solide défini par une surface de référence plane (plan x,y) et par une petite

épaisseur (notée h(x,y)), par rapport aux autres dimensions a savoir la longueur et la largeur.

21



Figure (I1.1) : une plaque en composite

Suivant l'ordre de grandeur de h par rapport aux autres dimensions, on introduit I'adjectif

mince au épaisse aux plaques et aux coques.

Nous admettons généralement [8]:

Pour les plagues minces : < 0.05

IS I

Pour les plaques épaisses : 005 < %

Les théories classiques des stratifiés, permet de décrire avec une bonne précision les

champs des contraintes et déformations dans les matériaux composites stratifies .

Avant de résoudre un probléme structural il faut bien choisie la bonne théorie décrivant
correctement le comportement élastique et dynamique de cette structure. Danc on distingue

trois théories :

e Théorie classique des plaques minces (théorie du love-Kirchhoff)
e Théorie des plaques semi épaisses (théorie du premier ordre)

e Théorie des plaques épaisses (théorie d’ordre supérieure)

I1.2.1 Théorie des plaque minces (clpt) :

La théorie des plaques minces considérée est basée sur :

> L'hypothése dite des sections droites (ou planes): Les points matériels, situés sur une
normal a la surface moyenne non déformée, restent sur une droite dans la
configuration déformée.

» Les déplacements u et v suivant x et y d’un point quelconque m(X, y, z) variant alors
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linéairement en fonction de z, et le déplacement transversal w suivant z, n’est fonction
que de x et y. Cette hypothése a été proposée par plusieurs auteurs, dont les plus
connus sont : Reissner, Hencky, Boilé, Mindlin .Elle a été initialement proposée pour

les plaques isotropes, mais a ensuite été appliquée aux plaques orthotropes et
multicouches.

» L'hypothése d’une déformation transversale €, nulle (pas de variation d’épaisseur).
» L'hypothese des contraintes planes: dans les relations de comportement, la contrainte

oz, est Négligeable par rapport aux autres composantes, du tenseur de contraintes[9].
U(X,y ,2)= Up (X ,y,t)-z%

0w0

V(X, Y, 2)=vo(X, Y, t)-zg 11 1

W(X,Y,2)=wo(Xy,t)

Avec (Uo,Vo,Wp) sont les composantes du champ de déplacement sur le plan moyen de la
plaque (z=0).

Z,

undeformed

CLPT

Figure (I1.2) : illustration de la loi de la plaque mince (CLPT)[8].

I1.2.2  Lathéorie de déeformation en cisaillement du premier ordre (FSDT) :

La théorie de déformation en cisaillement du premier ordre est aussi appelée la théorie
de mindlin a prolongé la théorie classique des plaques minces (théorie de Kirchhoff) en

tenant compte de Dl’effet de cisaillement transverse, dans ce cas les contraintes et les
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déformations sont constantes a travers 1’épaisseur de la plaque, ce qui oblige I’introduction
d’un du facteur de correction. Les études sur la théorie de déformation en cisaillement du

premier ordre (FSDT) peuvent étre référées dans (Reissner, 1945) [5],

La théorie du premier ordre est basée sur le champ de déplacement suivant :

6w0 aWO

"= % P="",
U(X,y .z, 0= Uo(x.y.t)-z (X .y )
V(X, Y, Z,)=Vo(X Y t)-Z py(x .y 1) 1.2
W(X,y ,z ,t)=wo(X Y ,t)

Avec : (uo, Vo, Wo ) et (px , @y ) sont les déplacements en membrane et les rotations autour des

axes X et y, respectivement

Cette théorie des déformations du premier ordre nécessite un facteur de correction du
cisaillement qui est difficile & déterminer a cause de sa dépendance de la géométrie, du
coefficient de poison a travers 1’épaisseur, et les charges appliquées avec les conditions aux

limites.

Stephen Timoshenko (Ukraine) a été le premier a avoir étudier les effets des déformations de

cisaillement et de I’inertie de rotation dans I’analyse des poutres.

Dans la théorie du premier ordre (FSDT), la troisieme hypothese de Kirchhoff est plus
valable, c.-a-d., les sections normaux ne reste plus perpendiculaire au plan moyen apres

déformation

A partir des hypothéses ci-dessus, le champ de déplacement s’écrit de la fagon suivante :
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(1eg, 00y )

Figure (I1.3) : illustration de la loi du premier ordre(FSDT)][8].

I1.2.3 Théorie des plaques d’ordre superieur (HSDT) :

La théorie classique des plaques minces devient assez mal adaptée a la description du
comportement mécanique : fleche du stratifié, répartition des contraintes lorsque la plaque est
épaisses. Une premiére amélioration consiste a tenir compte du cisaillement transverse, avec
une théorie des plaques du premier degré. Une deuxieme amélioration consiste a modifier
cette théorie, en introduisant des facteurs de correction aux modules de cisaillement transverse
du stratifié. Cette approche, est une extension, aux cas des stratifiés, des théories développées
par E. Reissner[5] et Reddy[ 6][10], Mindlin[ 7].

Donc cette théorie est venue améliorer les hypothéses des théories classique et premier ordre

lorsque 1’épaisseur devient important.

Le champ de déplacement est :
U(X,y,z D)= usg(X,y Dz o X,y D+2° € X(X 1)
V(X, Y, 2 0=vo(x .y 1)z oy (X .y D+2° €y (X, 1) 1.3

W(X, Y, z, )=wo(X, Y, t)
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Z 0

undeformed

Figure (IT.4) : illustration de la loi d’ordre élevée(HSDT)[8].

Dans ce chapitre, nous avons donné un apercu sur la théorie des plaques ainsi que les
modeles analytiques des plaques a savoir la théorie classique des plaques (CPT), la théorie de
déformation en cisaillement du premier ordre (FSDT) et la théorie de déformation en
cisaillement d’ordre élevé (HSDT). Sa formulation est basée sur les hypothéses de chaque

théorie dans une approche bidimensionnelle.

I1.3 Les repéres:

Le repére local (LT) :

Le repere local (LT) est lié a chaque couche de composite , la direction L est paralléle
a la fibre c’est la direction longitudinale et la direction normale que est perpendiculaire a la

direction de fibre est appélée direction transversale . [14]

Le repére globale (XY):

Les stratifies étant élaborés par couches suivant des directions de fibres décalés d’une
couche a une autre d’un angle, il est nécessaire de rapporter le comportement élastique de

chaque couche a un systéme d’axe noté XYZ appelé repére de stratifier.[14]
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Figure (I1.5) : le repére local et globale d’un stratifie

I1.4 : analyse théorique du comportement mecanique et thermomecanique

des matériaux composite :

Avant de proceder a la modélisation macroscopique des plaques composites, il est
nécessaire de connaitre les éléments de base et les outils indispensables & toute modélisation

de ce milieu anisotrope.

I1.4.1 : Microanalyse:

L’analyse des matériaux composites a I’échelle microscopique met en cause les

caractéristiques élémentaires des constituants (fibre et matrice) [1].

» Fraction de fibre en volume :

_volume des fibres
volume total

> Fraction de matrice en volume :

_volume de la matrice

V=

volume total
Vi+ V=1

> Module de young longitudinal :
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E.= V¥Es + Vo *En

> Module de young transversal :

_ 1
Et‘Em<—<1—m+<i—’;>w>

> Module de cisaillement :

_ 1
GLT_Gm((‘é—’}I)Vﬂ(l—Vf))

» Coefficient de Poisson principal :

9L 1=V Of + IM*VF

» COEF DE DILATATION THERMIQUE longitudinal :

VFfEfaf+VmEm am
El

o L=

» COEF DE DILATATION THERMIQUE transversale :

ar=Vf(af+tVfIf )+ Vmam(l+ Im)—alL(VfIf + VmIm)

11.4.2 loi de comportement :

Les champs des déformations et des contraintes dans un milieu sont liées par des lois de
comportement caractérisant le comportement mécanique du milieu, ces lois permettent de
rendre compte aux mieux les phénomeénes observé, et sont connues sous 1’appellation, « loi de

Hook généralisée » [1].

e |oi de hook généralisé : introduit la matrice de rigidité C qui est généralement

symétrique avec des coefficients indépendants non nuls (valeurs physique),
[oi]=[Cy] [&]]
[CI'=(S]  [el=[oil [Si]

[S] ¢’est la matrice inverse de la matrice de rigidité appelé la matrice flexibilité ou souplesse.
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1.4

IL.5
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Matériaux orthotrope : possédé 3 plans symétries perpendiculaire deux a deux :

Relation dans le repere local (LT) :

ZULTKL

C12

EL + 4v%,,K,

Cy=

= 5%
nu_u | _T
x5
1 1
C2 C6
- =
~ —
QO )
| N +
o >
1] 1
o ¢
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1
Sy = Spp =

Ep
1
S, =—
22 ET
v
Sp=- LET

O C 11 Cl12 C'13 O 0
Cyy C 12 C'22 C'23 O 0
T2 C'is C'y Clg O 0
o, | | O 0 O cC',, C'.
o 0 0 O C's C'ss
oy e 0 0 0 0

C= Cy;c0s’ @+ Cypsin® @+ 2(Cyp+ 2Cg5 ) sin® O cos’ 0,
C’z=(Cu+ Cyp—4Ces ) sin° O cos’ 6+ Cyy (sin4 0 +cos’ 6?) ,
C'z=Cyyc08> @ +Cyssin’ 4,

14=0, C5=0,
C'i6= (Cu1— Cro— 2Cg3)5in @ c0s’ @+ (Cyo — Caz + 2Cg5 ) sin’ f cos 6,
C’p=Cysin® 0+ Cycos’ 0+ 2(Cyy + 2Cg5)sin’ dcos’ 0
C'=Cyysin” @+ Cyc0s° 6,
C’u=0, C»=0,
C=(C11—Cip — 2Cg5)sin° @cos @ +(Cio — Cyp + 2Cg5 ) sin 8 cos’ 6,
Cyu=Cy,

Cy= (C12 —ng)sin @ cos 9,

IL.6

30



Cu= O.5(C22—C23)C082 9+C65 sin2 0

c22-C23 __ .
Cs=[Cgs— (T)]sm @cosd

Cs5= 0.5 (Cy—Cy3)sin’ @ + Cg COS’ 0
Cu=0
Cs=0
Cu=0
Ch%=0

L’analyse des constantes de rigidit¢ a I’échelle microscopique, a révélé¢ la forte
prépondérance des propriétés élémentaires des fibres et de la matrice. Le volume des fibres,
est un parametre déterminant quant au comportement élastique. Le calcul de la matrice de

rigidité est un outil essentiel et nécessaire avant toute tentative de modélisation.

IL.5 Théories de déformation en cisaillement d’ordre supérieur (HSDT) :

La théorie classique des stratifié et la théorie de premier ordre sont les théories les
plus simple de la catégorie théorie de couche équivalente, et elles décrivent convenablement
le comportement de la plupart des cas des stratifiés ,la théorie a ordre élevée représente bien le
comportement des stratifiés ,elle n'exige pas des facteurs de correction cisaillement, et peut
rapporter une distribution inter laminaires des contraintes plus précise, la raison d'augmenter
les déplacements au 3eme degré par apport a la cordonnée en épaisseur , par conséquence la
variation du cisaillement transversal sera de méme nature que le déplacement ,ceci évite

l'utilisation du facteur de correction de cisaillement.

I1.5.1 Contraintes Planes Généralisées :
Un état de contrainte plane généralisé est un état de contrainte a deux dimensions, dont

la direction z est la direction principale ou la déformation dans cet axe est nulle, le tenseur est
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caractérisé par :

Oxx Txy Txz
[oM)] = [Txy  Tyy TyZ] 1.7
Txz Tyz O
11.5.2 Matrice de rigidité réduite dans les axes principgyx :, 1 1

i Qll QlZ O O O
Q. Q, O 0 ©
[Q ]i i O 0 Q.a 0 O
0 0 0O Q. 0
0 0 0 0 Qg |

I1.8

Ces constantes de rigidité réduites sont :

E;
Q11 = E
1 — =Ly?
E, LT
Er Er
Q22 = E = E Q11
1 — _TUZ L
E VLT
E
12 = U_LT—T =v;rQ22
Q 1- vprurL
Q66 = GLT
Qss = G
Q44 = Gppr

I1.5.3 La matrice de rigidité de chaque pli du stratifie :

La relation d’¢€lasticité peut s’écrire sous la forme :




Q'
Q'z

[Q']ij - Qlls

Avec :

Q'12
Q'22
Q'2

Qs
Q26
Q'se

Ql44
QI45

Q,,=Q,, cos* 0+ Q,, sin* 0 +2(Q,,+2Q,,) sin® 0 cos? 0

'lzz(Q1 1+Q22-4Q66) sin 0 cos? 0 +Q, ( sin® 0 +cos* 0 )

Q'45
QI55

Q'=(Q,;-Q,,-2Qq) sin 6 cos® B+(Q,,-Q,,+2Q4) sin” 0 cos 0

Q,,=Q, sin® 0 +2(Q,2Qq() sin® 0 cos? 0§ + Q,,cos* 0

Q6=(Q)-Q,,-2Q4) sin’ 0 cos 0 +(Q,-Q,,72Q,,) sin 0 cos’ 0

's6=1Q] 1+Q22-2(Q12+Q66) ]sin2 0 cos® 0 Qg (sin4 0+ cos? 0)

Q’44=Q44c08* 0 + Qss sin® 0
Q’55=Qs5c08% 0 + Quq5in?

Q’45=(Qs5- Qa4) sin 6 cos O

Ces relations peuvent s’écrire sous la forme matricielle :

I1.9
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Qu]| [c* s 2¢s’? 4c?s? 0 o

Q% s c* 2c?s? 4c?s? 0 ©0 Q,,

Q' c’s?  c?s? c?+s? — 4c?s? 0 O H

Q'es | |C?s® c?s? —2¢?s? (c? —s?f 0 o0 Q2

Q| =| c%s s _csc?_s?) —2es(c-s?) 0 0 | =% 1110
Q'z s’c —c% cs(c?—-s?)  2cs(c®*-s?®) O O Qss

Q'u 0 0 0 0 C?2 X Qu

Q'ss 0 0 0 0 s2 C2 | Qss

Q] [ O 0 0 0 —cs  cs |

I1.6 Théories de déformation en cisaillement de 3eme ordre de REDDY
(TSDT) :

I1.6.1 Champs de déplacement :

La théorie de troisieme ordre de plaque utilise les hypotheses suivantes [8] :
-La section normale n'est plus perpendiculaire apres déformation.

Considérant le champ de déplacement suivant :

u(x,y,z) = up (% y) + 20 (x,y) + 22 dx(x y) + 23 £,(x y)
v(xy,2) = vy (x,y) +2dy(x,y) + 22 Py (x,y) + 224, (x,y) .11
w(xy,z) = wo (xy)
Ou (uo, Vo,Wo), (2x, By), (Bx, 0y), (A, Ay) sont des paramétres a déterminer tel que :
uy = u(x,y,0), vy =v(x,y,0), wy = w(x,y,0) I.11.1

En imposant la condition limite libre pour la face supérieure et inférieure du stratifie :

o (597 =0, (577 =

_h _h _h
Oxz <ny'+E> = QSSYXZ <ny'+§> + Q45)/YZ (x’y,-l-E) =0
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_h _h _h
Oy (x»y,+§> = Q45sz (x'}’:‘l‘E) + Q44yYZ (ﬂ%"‘z) =0

6W0

+ (220, + 3z°%4,) ,en =0 I.11.2

Vxz (x,y,?%) = ¢y +

N

_h 0wy )
Vyz (x, Y +§> = ¢y + ox + (220, + 3z I{y)z=$% =0

6W0 6W0

by + —+( h@x+¥zﬁx)=0 bx + _+(h6x+34L21{x):0

owg dwg

b, + g+(—hey+'°’4izlcy)=o ¢, + —+(h9y+¥,<y)=o

d ]
Hy:() Qx:()l[{x_ h2(¢x ﬂ)'1{ - h2(¢y WO
Le champ de déplacement s’écrit :
u(xﬂy)Z) = uO(ny) + Z(px(x;Y) - Wzs(d)x +
d
v(x,y,2) = vo(x,y) + 2, (x,y) — ﬁzg'(qﬁy + W° I.11.3

W(nyfZ) =Wy (ny)

11.6.2 Champs de déformation et contrainte :
En remplacent le champ de déplacement dans le systeme des lois de déformation [8]:

0 1 3
Exx Exx Exx Exx
Eyyr =€y b +z{ &yt +23{ &y .12
& 0 1 3
xy Vxy Yxy Vxy
S L NI
g%, | ax ox | (el I aag I

v ow
£y =4 ot (G $ Eyy =4 o ¥ IL.12.1
1

V:?y vy 4 a’70 aWo aWoJ Vxy I 0dx + a¢’J/J

dy ax dy dy ox
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( 2%x Owo
g;’x | dx +( ax? |
3 0y 9*wo
(= —614 & T (G E 11.12.2
Vi 202 1 25, 5@y |
ay + ox (ayax)
9wo
Vyz _ yg(/)z 2 V)gz VJ(/)Z _ ) oy + d)y
{y } =10 (T7),2 ' 1,0 [ = Yow ’
xz Vxz Vxz Vxz 6_0 + ¢,
X
aWO
2 —+ ¢
Vyz| _ dy y
{yz } = —C, awq I1.12.3
Xz P + ¢,
Avec :
C1 = 4‘/3h2 y Cp = 3C1
I1.6.3 Matrice de passage de déformation et contrainte
0w | [ cos20 sin26 0 0 —sin20 | o, |
oy sin20 cos20 0 0 sin260 ot
oy |= 0 0 cosd sind 0 O p
Oy 0 0 —sin@ cosé 0 o7
Oy | |Sin@cosd -sindcosd 0 0 cos20-sin2d | o | 113
[ &, | [cos20 sin20 0 0 —sin@cosé | g |
Eyy sin2gd  cos20 0 0 singdcosd &t
2¢, 1=| O 0 cosg sind 0 &
2¢e,, 0 0 —sin@ cosé 0 ELT
2¢,,| |sin20 —sin26 0 0 cos?20-sin20 || ¢+ |

11.6.4 Equation de mouvement :

Les équations de mouvement sont tirées du principe de déplacement virtuel, pour

le cas de la théorie d’ordre élevé les équations du mouvement impliquent 1’énergie de
déplacement virtuel et le travail virtuel résultant des forces appliquées, et 1’énergie cinétique

virtuelle [1] :
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ONgy | ONxy ONyxy | ONyy _
dx + dy 0 'oox + oy 0
Q, 0Q, 6( ow, 6w0> 6( ow, OWO)
—+—(N,,—+N,,— | +—(N,,— + Ny, —
ax dy T ax M g Ty dy +8y XV ox Y 9y

0%P, _0°P, 0°P),
1 2 =0
T <6x2 + 6x6y+ dy? Tq

My 4 My aMxy OMyy n oMy,

ox —Qx=0 D e v, T & =0 1114

Avec : M_U = Mij—ClPij (l,] = 1,2,6) , Qi = QU — CZRij; (l,] = 4,5)

Les résultantes des contraintes sont reliées a la déformation par 1’équation suivante :

[N] [A] [B] [E]]({°}
[M] [B] [D] [F]|4{c}} IL.15
[P] [E] [F] [H]] ({3}

——
~
=)
-

N —
Il
[

—
=~
[R—

—

[a—

b ] {gg} IL16

Z
(Al]IBl]JDl]IEl]IFl]'Hl]_2 1kak+1 k (1ZZ Z Z Z6)le]_123

VA ’ P
(Al]’ ijs ’Fl]): Zg=1 kak+1 QJC . (1,22, Z4)dZ, l,] = 4,5

(@)+
= Z (zi — 2-1). Qi
i=1

h
. (@)+
Bij=5 ) (2 —z%:)-Qj
i=1
h
1 iz +1 /i
Dy = 52521) (2} — z1). Qj 11.17
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1 y
Ey = 4 (zi — zi-1). Qi
i=1
h
. (5)“
Fij = 5 (le - le—l)- Ql]l
i=1
h
1(@)“
H;; = 7 (z] —z[_1). Qi
=1
Avec :
n [ Ox
{[N], [M],[P]} = [% Uy](1,22,23)dz 11.17.1
"2 [Oyy
__rh/2 Oxz 2
1QLIRD = [0, | o] (L 22)dz 172
v ﬁ Qur Rer
N=|N| =Myl p=|B ] o=]g7] R=[p?| w73
Nyy M, Pyy y y

I1.6.5 Solution de Navier :

Dans ce paragraphe on va développer les solutions de Navier pour un stratifie croisé
simplement supporté, pour le cas déja citer les constante de rigidité suivantes sont égales a
zéro [8] :

Ajg = Az = Aus = B1g = Bag = D1g = Dy = 0

Eig = Eze = F16 = Fp6 = Hyg = Hyg = Dys = F45 =0 I1.18

Les conditions aux limites sont :
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uy(x.0) = 0,(x,0) = uy(x,b) = @, (x,b) =0
v0(0.y) = 0,(0,y) = vo(a,y) = 0,(a,y) =0

wo(x.0) = wo(x,b) = wy(0,y) =wp(a,y) =0

Nyx(0,y) = Nyx(a,y) = Nyy(xr 0) = Nyy(x' b)=0

M, (0,y) = My, (a,y) = My, (x,0) = My, (x,b) = 0

Les inconnus sont exprimés en termes de double séries :

s
NgE

uo(x,y) = Upn cos(o< x) sin(By)

1

3
I
3
i

8

[ee)

W (5) = D" Vo sin(ex x) cos(6y)

n=1m=1

wo (X, ¥) = Xint1 Xim=1 Winn sin(e x) sin(By)

bx(x,y) = i

n=

M8

mn €os(x x) sin(By)

3
I

by(5,y) = D D Yy sin(c x) cos(By)

n=1m=1
Avec . x=nn/a f =mnr/b

fUmn\I

| Vi
A= 4 Win $

)
Ymn

I.18.1

I1.19

11.19.1

Le chargement mécanique transversal est aussi développé en double séries comme suite :

q(x,y) = Xn=1 Xim=1 Cmn sin(« x) sin(By)

I1.20
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a rb
Qun == fo fo q(x, ) sin(ec %) sin(By) dxdy

Les coefficients du vecteur A sont obtenus a travers la résolution du systéme suivant (cas d’un

chargement mécanique) :

- N 3 e
S;1 S12 Sz Sy Sis| [Umn 0
Si2 S22 Sz Saa Sos| | Vi 0

1S3 Szz Szz Sz Sas (\Win ¢ =1Qmn 21
Sia Saa Sas Sas Sss| | X 0

S15 S5 Sas Sas Sss) | Yin . 0

Avec :

11 = A1 &+ Age?
S12 = (A12 + Age) X B

S13 = —C1[E11a® + (Eqp + 2E¢6) %]
S1a = B11a® + Bgg 2
s15 = (B1z + Bgg) x B
Sz2 = Age X2+ Ay f?

Sz3 = —C1[E2pB? + (E1z + 2Ege)a”1f

S24 = S15
S25 = Bega? + By, B
S33 = Ags &P+ Agyff? + ¢’ [Hyga* + 2(Hyp + 2Hge)a?B? + Hpp 8%
S34 = Ags o —c1[F1a® + (Fip + 2F6) o< B?]

S35 = Agef — c1[Fr103 + (ﬁlz + 2ﬁ66)a2,8]
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S44 = Ass + Dy1 <*+ DgeB?
Sa5 = (D12 + Dgg) x B
Sss = Agg + Dgg <*+ Dy 8
Aij = Aij—ciDyj , Bij = Bjj — c1Ejj , Dij = Dij — ¢1Fyj (i,j = 1,2,6)
Fij = Fj— oyH;; , Ajj = A;; — ¢1Dy; = Aij — 261Dy + ¢,°Fyj , (i,j = 1,2,6)
D;j = Dij — ¢, Fyj = Dij — 2¢,F;j + ¢1*Hy; , (i,j = 1,2,6)

Ajj = Ajj — c;Di; = Ayj — 2¢,D55 + ¢,°Fyj, (i,j = 4,5)

I1.6.6 Calcul des contraintes :

Oxx) Q11 Q12 0 Exx
ny} =(Q12 Q22 O ({gny

Oxy 0 0 Qs Vay
D’ou:
‘Sxx E??x 8;x ggx
gyy} ={ed b +z{eyr+23{e b=
Vev) gy Vay iy
(RXX, + zSXX, + C1z3TX%) sin(x x) sin(By)
Yo 2y (R + zSh, + C1z°Ta,) sin( x) sin(By) 11.23

(R, + ZSpo 4+ €123 Tpr) cos (e x) cos(By)

{ sy ={ —BYn } I1. 24

R‘I);lj;l = _.Ban ’

Rﬁ; BUmn + aViny S:,Cl};l BXmn + a¥mn
Tinn & Xy +¢ 2Wipp,
Tom ¢ = BYmn + B Wi IL. 25
Trgr?r)l —(BXmn + AV + 20 W)

I1.22
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les contraintes de cisaillement transverses des équations constitutives sont données par [8] :

V}ZIZ}

[ee] [ee] ’ k
Gy =Y 3% o ([t
Oxz 0 Q’55 V;?z

_ N [Qa O 1 (i + BWoun) sin(ax) cos(By)
= (-7 Z Z [ 044 Q’55] {(an + aW,,,) cos(ax) sin(,By)} 1126

N 4 . . . .. .
Ouc, = e signifie pas que les contraintes de cisaillement transverses sont quadratiques

par couches dans I'épaisseur.

I1.7 MODELISATION DU COMPORTEMENT THERMOMECANIQUE :

Les composites thermo structuraux sont destinés a assurer les fonctions
mécaniques a haute température; c’est lors de la conception qu’on doit prendre en compte le
contraintes mécaniques et thermique .il devient aujourd’hui essentiel de pouvoir prédire les

propriétés thermique des composites avant méme leur élaborations.

Pour le cas d’un chargement hygro thermomécanique les coefficients du vecteur A exprimés

dans la formule (11.19.1)sont obtenus a travers la résolution du systéme :

(s, S, S5 S Sis| (U [(— aNTn |
812 SZZ 823 S24 825 an - ﬂN szn
1S3 Sz Saz Sz Sis (\Win =91 Qun . 127
Sia Soa Saa Sas Sis|| XKumn — oM n
Sis Sz Sas Sas Sss) (Y ) | BM Zmn
N zK+1
Nyt = z [Qi]k{“(a)}kAT(x, y,z)dz
k=1"7K
M) = i ZK+1[Q-]"{0< Y AT (x,y, 2)zd
mn~ = L) i (@) X,y,2)zdz

=~
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AVEC : (a) = xx,yy, Xy

@ _ yr@ _ % pr@

mn ~ ‘““mn 3h2 mn

. 4 (@b
Thn = %J j T'sin(x x) sin(By)dxdy
0 0

AT(ry,2) = ) ) (f(2T),)sin( x) sin(By)

n=1m=1

II1.7.1 Les contraintes relatives a chaque couche :
Peut-étre calculer par [8] :

Ox)! Q,11 QI12 QI16 ' Exx Arx):
{UW} = Q'12 lez lee {SW}—{CZW} AT (x,y,z2)

Oxy Q16 Q2 Q'ee Vay Oxy

I1.28
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Chapitre III : résultats et interprétation

III .1 Introduction :
Dans ce chapitre nous allons présenter les résultats de I’étude de comportement des
plaques en matériaux composite (stratifier), les plaques que nous avons étudiées sont des

plaques rectangulaires minces et épaisses.

Ces résultats sont obtenus grace a un programme MATLAB qu’on a développé, dans

lequel on a utilisé :

v Théorie classique des plaques minces (CLPT);
v' Théorie d’ordre supérieur (HSDT).

Il .2 Organigramme de la plaque mince:
La figure ci-dessous qui représente ce organigramme contenant plusieurs éléments

dans le but de bien comprendre comment fonctionne notre sous-programme de calcule.
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K -+ debut >

« lecture des donnés : E, , E;,&;, G 1,Ny, Ny, Ny 50, 2(h),n

- calcule de matrice de régidite reduite [Q];;

« calcule de matrice de regidite de chaque pli [Q]¥

» calcule les matrice [A], [B] ET [D]

* matrice [H]

* inverse de matrice [H]

« calcule deformation en membrane et corbure

«calcule de deformation de chaque coushe dans le répere (XY)

«calcule de deformation de chaque coushe dans le répere (Lt)

« calcule de contrainte de chaque pli dans le répere (Xy)

» calcule de contrainte de chaque pli dans le répere (LT)

* resultats

&«

« le plot des graphes : {e},,=f(z) , {e},r=f(2)
. {0}xy=1@0) , {o}Lr=1(0)

.

Figure (I11. 3): Organigramme de la plaque mince.
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II1 .3 Simulation des plaques minces :

Afin de valides notre programme développé les résultats obtenue sont en bonne concordance
avec les résultats de la référence [1].

11T .3.1 conditions de simulation :

V' Le stratifié qu’on a étudié:

1mm 30

1.5 mm -15°

1.5 mm 15°

Figure (I11. 4): Stratifié [30°/-15°/-30°/15°].

v" Dans le tableau qui suit, présente les conditions mécaniques du stratifier qu’on a choisie pour
faire notre calcule

Tableau (I11. 2): Les conditions mécaniques.

Module d’Young longitudinal E.= 38000 MPa

Module d’Young transverse E+= 9000 MPa

Module de cisaillement : GLr= 3600 MPa
Coefficient de Poisson principal vr= 0.32

Les moments appliqués M= Myy= Myy= ON/mm?

Ny= 10° (N/mm)

Les efforts normaux
Ny,= 5*10° (N/mm)

Ny= 2.5 10° N/mm

IIT .3.2 résultats :
v Matrice de rigidité réduite:

3.8945e + 01 2.9516¢e + 00 0
[Q] = 2.9516¢e + 00 9.2237e + 00 0
0 0 3.6000¢e + 00
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v Les matrices de rigidité des différentes couches:

> Matrice de rigidité de la 1 ére couche e =15°:
[3.5212e + 01

[QTo=15°

4.6931e + 00
6.7316e + 00

4.6931e + 00
9.4731e + 00
6.9862e — 01

6.7316e + 00
6.9862e — 01
5.3416e + 00

» Matrice de rigidité de la 2 éme couche e = (-30°):

2.6290e + 01

[Q'lo= —30° = [ 8.1763e + 00

—9.4512e + 00

» Matrice de rigidité de la 3 éme couche e = (-15°):

[Q'lo= —15 = [

3.5212e + 01
4.6931e + 00
—6.7316e + 00

» Matrice de rigidité de la 4 éme couche e = (30°):

[Q’]e= 30° =

8.1763e + 00

[ 2.6290e + 01
9.4512e + 00

v’ Les matrices de rigidité du stratifié¢ A B D:

» A matrice de rigidité en membrane :

[A] =

1.5822e + 02
3.0432e + 01

0

» B matrice de couplage flexion-torsion:

—1.

3384e + 01

[B] = [ 5.2247e + 00
—1.6154e + 00

» D matrice de rigidité en flexion :

[D] =

3.2738e + 02
6.4271e + 01
6.0686e + 01

8.1763e + 00 —9.4512e + 00
1.1429e + 01 —3.4183e + 00
—3.4183e + 00 8.8247e + 00

4.6931e + 00 — 6.7316e + 00
9.4731e + 00 —6.9862e — 01
—6.9862e — 01 5.3416e + 00
8.1763e + 00 9.4512e + 00
1.1429e + 01 3.4183e + 00
3.4183e + 00 8.8247e + 00
3.0432e + 01 0
5.1278e + 01 0
0 3.3674e + 01
5.2247e + 00 —1.6154e + 00
2.9342e + 00 5.9258e + 00
5.9258e + 00 5.2247e + 00
6.4271e + 01 6.0686e + 01
1.0732e + 02 1.5438e + 01
1.5438e + 01 7.1025e + 01
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v/ La matrice H (équation constitutive):

1.5822e + 02 3.0432e + 01 0 —1.3384e+ 01 5.2247e+00 —1.6154e+ 00
3.0432e + 01 5.1278e + 01 0 5.2247e + 00 2.9342e+ 00 5.9258e + 00
0 0 3.3674e+01 —1.6154e+ 00 5.9258e + 00 5.2247e + 00
[H] =1-1.3384e+ 01 5.2247e+ 00 —1.6154e + 00 3.2738e + 02 6.4271e + 01 6.0686e + 01
5.2247e + 00 2.9342e + 00 5.9258e + 00 6.4271e+ 01 1.0732e+02  1.5438e+ 01
—1.6154e + 00 5.9258e + 00 5.2247e+ 00 6.0686e + 01 1.5438e+ 01 7.1025e + 01

v’ La matrice inverse H:

6.7195e — 03  —3.7090e — 03 — 2.7865e — 04 4.1544e — 04 — 5.2541e —04 2.7865e — 04 1
—4.0471e — 03 2.2057e — 02 1.8099e — 03 —1.8738e — 04 —4.2073e —05 —1.8099e—03 |
—1.0321e — 03 1.9209e — 03 3.2427e — 02 1.0321e — 03 —1.9209e — 03 —2.7302e — 03 |
4.1544e — 04 —1.8738e — 04 1.0321e — 03 4.0518e — 03 — 2.0576e — 03 —3.0655e— 03 |
—5.2541e — 04 —4.2073e—05 —1.9209e — 03 —2.0576e —03 1.0747e —02 —4.4512e— O4|
2.7865e — 04 —1.8099e — 03 —2.7302e — 03 — 3.0655e — 03 —4.4512e — 04 1.7154e — 02 J

[
|
_|
=
I
|

v' Déformations en membrane:
& = 4.7954e+00
£, = 7.4338e+00

Yoy = 8.0350e+00

v' Déformations de courbures:
K. = 5.7977e-01

Kyy = —1.0267¢ + 00
Kyy = —1.3089% + 00

v Les champs des déformations dans le repére (XY):
> Laleérecouche e =15°:

Face inférieure Face supérieure

3.3460e + 00 4.2156e + 00
[e]=| 1.0001e + 01 [€]=]|8.4605e + 00
1.1307e + 01 9.3439e + 00
» La2eme couche e =-30°:
Face inférieure Face supérieure
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8.4605e + 00

4.2156e + 00
[e]=
9.3439¢ + 00

> La 3 eme couche e =-15°:

Face inferieure

7.4338e + 00

4.7954e + 00
[e]=
8.0350e + 00

> La4éme couche e =30°:

Face inferieure

5.8938e + 00

5.6650e + 00
[e]=
6.0717e + 00

v" Les champs des déformations dans le repére (LT):
» Lalerecouche e =15°:

Face inferieure

6.7280e + 00

6.6185e + 00
[e]=
1.3120e + 01

> La2eme couche e =-30°:

Face inferieure

1.1445e + 01

1.2308e + 00
[e]=
9.9574e — 01

> La3eme couche e =-15°:

Face inferieure

9.2658e + 00

2.9634e + 00
[e]=
5.6393e + 00

> La4 eme couche e =30°:

Face inferieure

7.4338e + 00

4.7954e + 00
[e]=
8.0350e + 00

Face supérieure

5.8938e + 00

5.6650e + 00
[e]=
6.0717e + 00

Face supérieure

4.8671e + 00

6.2448e + 00
[e]=
4.7629e + 00

Face supérieure

5.8402e + 00

6.8359¢ + 00
[e]=
1.0214e + 01

Face supérieure

1.0253e + 01

1.9757e + 00
le]=
1.7325e + 00

Face supeérieure

7.3964¢ + 00

4.1624e + 00
[e]=
5.1439e + 00

Face supérieure

49



3.2075e + 00

8.3514e + 00
[e]=
3.2340e + 00

v Les champs des contraintes dans le repére (XY):

» La lére couche e =15°:

Face inferieure

1.1834e + 02

2.4087e + 02
[o]=
8.9908e + 01

> La 2éme couche e =-30°:

Face inferieure

9.9225e + 01

9.1691e + 01
[o]=
1.3694e + 01

> La 3éme couche e =-15°:

Face inferieure

8.7313e + 01

1.4965e + 02
[o]=
5.4458e + 00

> La4 éme couche e =30°:

Face inferieure

1.3444e + 02

2.5451e + 02
[o]=
1.2727e + 02

v’ Les contraintes dans le repére (LT):

» La lere couche e =15°;

Face inferieure

8.1592e + 01

2.7761e + 02
[o]=
4.7230e + 01

» La 2éme couche e =-30°:

3.1492e + 00

7.9628e + 00
[e]=
1.1884e + 00

Face supérieure

1.0646e + 02

2.5105e + 02
[o]=
8.4199¢ + 01

Face supérieure

9.6705e + 01

1.1091e + 02
[o]=
1.7375e — 01

Face supérieure

7.8177e + 01

1.8626e + 02
[o]=
—9.8194e + 00

Face supérieure

1.2297e + 02

2.4898e + 02
[o]=
1.1769e + 02

Face supeérieure

7.4045e + 01

2.8346e + 02
[o]=
3.6772e + 01




Face inferieure Face supérieure

8.1715e + 01 1.0721e + 02
[c]=] 1.0920e + 02 [6]=|1.0041e + 02
3.5847e + 00 6.2371e + 00
» La 3éme couche e =-15°:
Face inferieure Face supérieure

9.4212e + 01
2.0301e + 01

9.4212e + 01

1.4276e + 02
[o]=
2.0301e + 01

1.4276e + 02
[o]=

» La 4éme couche e =30°:

Face inferieure Face supérieure

5.4234e + 01
1.1642e + 01

5.2550e + 01

3.3471e + 02
[o]=
4.2781e + 00

3.1940e + 02
[o]=

Figure 111 .3.3.1 : déformation mécanique dans le repere global XY
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Figure I1I .3.3.2 : déformation mécanique dans le repére local LT
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Figure III .3.3.3 : contrainte mécanique dans le repére global XY
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Figure III .3.3.3 : contrainte mécanique dans le repére local LT

III .4 organigramme de la plaque épaisse :

Ce sous-programme affiche ’ctat de contrainte du stratifie ou on a utilisé la théorie

d’ordre eleve (HSDT), ci-dessous I’organigramme de ce dernier.

Les contraintes prsentees dans les graphes seront calculées par la maniere suivante :

. b by
O-xx_o-xx(a/Z' /2' /2)(b2 qo)

h2
Oyy = ny(a/ZIb/z'h/4)(b2 qo)

Gry = 00 (00.17,) () VL1
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_ h
Oyz = Oyz (a/z ,0,0) (ﬁ)
0

_ h
Ger = 0020,/ )G )
0
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" orair

DEBUT

lecture des donnes
E,  .E;.9.7.G 1, G 1.6, habne

calcule les coefficient:

N/

calcule de la matrice de régidité : [Q];

N

calcule de la matrice de regidité de chaque couche: [Q]kij

calcule les matrices : [AI[BI[DIIE]IFI[H]

PN A = -~ —_— =

calcule la matrice [S]

N/

determiner les deplacements : uy, vo, wo, @y,

A4

determiner les valeurs : o, ,Qp,

N

resoudre I'equation : [S]! {P}={A}

N/

calcule Ry, Siry » T

N/

calcule les contrainte :

GXX GW GXV GVZ GXZ

plot les graphes >

fin

Figure (I11. 4): Organigramme de la plaque épaisse.
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I11.5 resultats de simulation des plaques épaisses :

v’ Le stratifie étudier est un stratifier ou les caractéristiques mécanique sont données dans le
tableau ci-dessous:
Tableau IV .4.1 : condition mécanique de la plaque [11][12][13]

Module d’Young longitudinal EL=175GPa
Module d’Young transverse Er=7GPa
Module de cisaillement : GLr= 3.5GPa
GLr=3.5GPa
Grr=1.4GPa
Coefficient de Poisson principal ver= 0.25
a= 20mm
Les dimensions de la plague b= 3mm
h=5mm
Orientation des couches : [0/90/90/0]
Coefficient de dilatation thermique 0x=0.02*10", 0,=22.5*10".

Afin de valides notre programme développé les resultats en terme de plaque epaisse obtenue

sont en bonne concordance avec les résultats de la référence [6] et [10].

IIT .5.1 Influence du mode de sollicitation :

» Mécanique :
qo =100 ,AT =T,,, — Ty =0
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Figures (111. 5):influence de la sollicitation mécanique sur une plague composite

» Thermique :
qo = 0, Typr = 60°C

3 T T T T 3 T T T T
24 2
14 1

_ : _
0- E

L
-14 1
24 1 2 1
-3 T T T T T T T T T T 3 -~ 1 - 1 T T T
4 60 80 100 120 140 0 2000 4000 6000 8000 10000
sigmabarxx sigmabaryy
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Figures (I11. 6):influence de la sollicitation thermique sur une plaque composite

sigmabarYZ

» Thermomécanique : mecanique+thermique

qo = 100 , T,y = 60°C
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0 500 1000 1500 2000
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Figures (111. 7):influence de sollicitation thermomécanique sur une plague composite

Les figures (111.5,6,7) représentent le comportement d’une plaque composite épaisse Sous
different modes de sollicitation externe , Mode mécanique ou le stratifies est soumis a une
force mécanique , mode thermique avec absence de force mécanique dans ce cas on tient
compte de la température opérationnelle dans laquelle se trouve notre plaque , mode
thermomecanique ou on la superposition des deux modes precédents , les résultats montrent
clairement une dépendance entre le mode de sollicitation et le comportement de la plaque en
terme d’allure de graphes , ces derniers sont conserve malgré le changement du mode de
sollicitation, I’ordre de grandeur des contraintes thermique est beaucoup plus inferieur par

apport au cas mécanique.

II1 .5.2 Influence de température opérationnelle :
go = 100, T, = 180°C

Topr Topr Topr
30°C 60°C 100°C
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Figures (I11. 8):influence de la température opérationnelle

Les Figures( 111.8) présentent le comportement du stratifie dans différents cas de température
opérationnelle , les contraintes longitudinales et transversales sont tres influencées par le
changement de cette derniére, plus la température opérationnelle augmente 1’états de
contraintes est moins important est cela est d a la réduction de la longueur du gradient de
température, la contraintes dans le plan (xy) et les cisaillement transversales sont pas
influence par le changement de la température opérationnelle. Le comportement du stratifié

change avec la température d’une maniére trés faible et celui-la est di a 1’ordre de la grandeur

du coefficient de dilatation thermique.

IIT .5.3 Influence de température de référence :
qo = 100, T, = 100°C

To To To

180°C 150°C 110°C
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Figures (111. 9):influence de la température de référence

Dans cette section on a repris la simulation précédente sauf que dans ce cas la température
opérationnelle est figée, et la température de référence change dans le but de voir I’influence
e cette derniére, le but de cette simulation est de prouver que si on arrive techniquement a
réduire la température de référence cela va nous permettre d’avoir un état de contrainte moins

important pour la méme température opérationnelle T.

II1 .5.4 Influence de température opérationnelle négative :
qo = 100

To To To

—10°C —40°C —56°C
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Figures (111. 10):influence de température opérationnelle negative

Dans cette section nous avons simule le comportement du composite dans un environnement

ou regne une température opérationnelle négative, on remarque que méme pour ce cas une

influence est remarquée, en général les mémes commentaires

applicable Ici.

I11 .5.5 Influence de I’anisotropie :

de la 1 ére section sont

Jo

To

Topr

100

180°C

60°C

20 1

On vas étudier influence de nombre de couches sur le comportement mécanique ,

pour cela on a étudier trois stratifier différent :
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» Le premier stratifier : [0°/0°/90°/90°/0°/0°]
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Figures (I11. 11):états de contraintes du 1% stratifier [0°/0°/90°/90°/0°/0°]

> Le deuxiéme stratifier : [0°/90°/0°/0°/90°/0°]
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Figures (I11. 12): états de contraintes du 2°™ stratifier [0°/90°/0°/0°/90°/0°]
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» Le troisieme stratifier : [0°/90°/90°/0]
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Figures (111. 13): états de contraintes du 3°™ stratifier [0°/90°/90°/0]

Cette section traite I’influence de I’anisotropie sur le comportement de la plaque, pour cela on
a simule le comportement de trois stratifie d’architecture différentes [0.0.90.90.0.0],
[0.90.0.0.90.0], [0.90.90.0] de méme épaisseur, les simulations montrent un comportement
proche pour le cas de oxx. Gyy, pour les contraintes de cisaillement le comportement changent
selon le stratifie , les mémes commentaires sont valable pour 1’ordre de grandeur des

contraintes.

11 .5.6Influence des parameétres géométriques :

II1 .5.6.a Influence du rapport géométrique a/h :
Variation des parametres (longueur/épaisseur) :

qo =100, T,y = 60°C , To = 180°C , 4/, = 10, h=5

“/p=4 “/p=10 “/p=20
a=20 a=50 a=100
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Figures (I11. 14):influence de paramétre géométrique a’h

111 .5.6.b Influence du rapport géométrique a/b :

qo = 100, T,y = 60°C , T, = 180°C , a/h =10
Cl/b a/b a/b
5 10 20
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Figures (I11. 15):influence de parametre géométrique a/b

Dans cette section on a simule le comportement des plaques composites épaisses avec des
parametres geométrique variable , ou on a joué sur les différents rapport géométrique des
dimensions de cette derniéres , d’abord on a commencé par varier le rapport a/h qui représente
la fraction entre la longueur et 1’épaisseur de plaque , les résultats sont représentés dans la
figure 111.14 , la variation de ce rapport induit une modification significative de 1’état de
contrainte par apport aux différents plan (xx,xy,yy ,xz,yz) , plus le rapport a/h augmente la
contrainte Xx yy , par apport aux cisaillements transversales une influence plus importante en
terme d’ordre de grandeur est remarquez, la variation du report géométrique a/b qui
représente longueur sur largeur donne aussi une influence remarquable (figure 111.14), en

général les méme commentaires sont applicables pour ce dernier .
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IV. Conclusion :

Durant ce travail un programme informatique sous Matlab a été développé, ce dernier nous
permis de simuler le comportement des stratifiés composites sollicités par des forces
mécaniques extérieures et travaillant dans des conditions environnementales variables en

terme de température,

Les sollicitations causées par les paramétres environnementaux ont été prisent en

considération lors du calcul des états des contraintes.

Les résultats ont montré une grande contribution de ces derniers dans 1’état de contrainte d’ou
la nécessite de les prendre en considération dans les phases d’engineering des structures
composites aéronautiques vu que ces dernieres opérent dans des conditions

environnementales variables et extrémes (altitude et vitesse).

Les résultats ont montré une tres grande influence des paramétres de référence de fabrication
(To) sur les états des contraintes géneres, donc une amélioration de ces derniers va contribuer

significativement dans la réduction des contraintes dii a I’environnement.

L’architecture du stratifie peut jouer un réle major dans la réduction des contraintes di a

I’environnement.

Les résultats ont montré que 1’ordre de grandeur des contraintes mécanique est beaucoup plus

important a I’ordre de grandeur des contraintes thermique.

Les défauts et les dégradations générer par la température n’ont pas eté abordé dans notre

étude.

Nous recommandons de faire une étude transitoire de la concentration (Phase d’absorption)

pour confirmer I’effet de la température.

77



Bibliographie

1- J-M.BERTHELOT matériaux composites. comportement mécanique et analyse des
structure MASSON , ISMANS , institut supérieur des matériaux et mécaniques avancés le
Mans, France Novembre 2010

2-THESE DE DOCTORAT : « Application des théories a ordre élevé de déformation de
cisaillement pour 1’étude du comportement mécanique des plaques épaisses » . Présentée par
Mr : BOUKHARI Ahmed .université sidibelabbes departement genie civil 2015-2016

3-https://www.industrie-techno.com/article/l-a350-xwb-premier-airbus-avec-plus-de-50-de-
composites.23272

4- Les matériaux composites Dossier créé avec la collaboration de Marc Marzano - Action
Composite Pascal Celle — GNFA(Automotives Composites. 2nd édition. Ray Publishing Inc.
2006)

5-Reissner : Une théorie simple d'ordre supérieur pour plate/ composite stratifiee. J. Appl.
Mech., vol. 12, (1945).

6- J.N. Reddy, Mechanics of Laminated Composites Plates: Theory and Analysis. CRC Press,
Boca Raton, (1997).

7-Mindlin. R.D: Influence de I'inertie de rotation et de cisaillement sur les motions de flexion,
plaques élastiques isotropes. Journal of Applied Mechanics, vol. 18, pages 31-38, (1951)

8- J-N Reddy : “mechanics of laminated composite plates and shells theory and
analysis”(second edition)

9- B.Boukert , Memoire de Magister ” prise en compte du vieillissement hygrothermique
dans 1’analyse du comportement des composites hybrides ¢’ Institut d’aeronautique et des
etudes spatiale Juillet 2011.

10-. Reddy, J.N., "A Simple Higher-Order Theory for Laminated Ccomposite Plates".
ASME Journal of Applied Mechanics, (1984), 745-752.
11- Tsai SW. Composite design. 4th ed. Dayton: Think Composites; 1988.

12- Z. Sereir, Accelerated aging of unidirectional hybrid composites under the long-term
elevated temperature and moisture concentration, Theor. Appl. Fract. Mech. (2011).

13- Tounsi A, Bouazza M, Meftah SA, Adda-bedia E. On the transient hygroscopic stresses in
polymer matrix laminated composites plates with cyclic and unsymmetric environmental
conditions. Polym Polym Compos 2005;13(5):489-504.


https://www.industrie-techno.com/article/l-a350-xwb-premier-airbus-avec-plus-de-50-de-composites.23272
https://www.industrie-techno.com/article/l-a350-xwb-premier-airbus-avec-plus-de-50-de-composites.23272

14-Mémoire de Magister Présenté par : ROUAM Kamila (Elaboration, caractérisation
mécanique et hygrothermique d’un stratifié renforcé par des fibres naturelles). universite
m’hamed bougara — boumerdes. science et génie des matériaux 2013-2014.

15-these de doctorat : « analyse thermomecanique des plagues composites » presenté par :
Taibi Fatima zohra . universite djillali liabes sidi bel abbes. département de genie civil 2014-
2015.



