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Liste des notations et des symboles

Nx, Ny, ny :

Longueur de la plaque.
Largeur de la plaque.
Epaisseur du stratifié.

Fraction volumique de fibre.

Fraction volumique de matrice.

Module d’¢lasticité longitudinale de fibre.
Module d’élasticité transversale de fibre.
Module de cisaillement.

Coefficient de poisson.

Coefficient de dilation thermique.

Coefficient de dilation hygroscopique.
Tenseur des contraintes.
Tenseur des déformations.

Déplacement du point M dans le plan moyen suivant I’axe de x.
Déplacement du point M dans le plan moyen suivant I’axe de y.
Déplacement du point M dans le plan moyen suivant I’axe de z.

Tenseur des déformations.
Tenseur des contraintes.

Moment de flexion.
Moment de torsion.

Résultantes en membrane par unité de longueur



[cij]; Coefficients de la matrice de rigidité.

[Aij] ; Matrice des rigidités en membrane.

I:Bij] . Terme de couplage en membrane/flexion-torsion.

[Dij]; Matrice des rigidités en membrane flexion-torsion.

[Eu] ; Matrice de couplage membrane-flexion torsion et gauchissement.
[Hij] : Matrice de couplage membrane-flexion torsion et gauchissement.
[F] : Matrice de rigidité en gauchissement.

0: L’angle de I’orientation des fibres.

[C]: Matrice de rigidité.

[S] : Matrice de souplesse.

T: Température.

AT Gradient de température.

AC : Variation de I’humidité.

C(z) : Concentration dans le temps suivant z.

C,: Concentration initiale.

Cs: Concentration de saturation.

D: Diffusivité.

A,B,C,b: Propriétés hygroscopiques.
CLPT . Classical laminated plate theory.
FSDT . The first order shear deformation theory.
HSDT . The higher order deformation theory.



Résumé

Résumé

Actuellement, les stratifiés composites sont aujourd’hui largement utilisés notamment
dans I’aéronautique et d’autres secteurs. Au cours d’un vol, les structures externes sont
exposées a des variations de température et d’humidité qui sont cycliques a une bonne
approximation. Ces dernieres génerent des chargements et des contraintes dans les matériaux
composites. Ce travail a pour objet d’étudier le comportement des stratifiées composites
épaisses en utilisant la théorie d’ordre élevé de REDDY, la distribution de I’humidité selon
I’épaisseur de la plaque est déterminée par la résolution de 1’équation de Fick

Un programme numérique a été développé pour simuler le comportement des stratifiés
composites en tenant compte des parametres environnementaux.

Mots clés : Matériaux composites, Théorie d’ordre élevé, I’Humidité, Stratifiées composites.
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Abstract

Currently, composite laminates are widely used in aeronautics and other sectors.
During a flight, external structures are exposed to temperature and humidity variations that are
cyclic. These generate loads and stresses in the composite materials. The purpose of this work
is to study the behavior of thick composite laminates using the higher-order theory of REDDY
and the distribution of moisture according to the thickness of the plate is determined by solving
the Fick equation.

A numerical program has been developed to simulate the behavior of composite
laminates taking into account environmental parameters.

Keywords: Composite materials, Higher order theory, Moisture, Composite laminates.
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Introduction générale

Introduction générale

Les matériaux composites a matrice polymere précisément les stratifiés composites sont
trés importants dans des nombreuses applications, comme 1’aéronautique, aérospatiale, le sport,
picces automobiles, de plus, 1’utilisation des stratifiés composites dans les secteurs d’avions
s’est développée au cours des dernieres décennies. Chaque nouvelle génération d’avion marque
une progression du nombre et de I’importance des pieces réalisée dans ces matériaux a cause
de leurs propriétés mécaniques ¢levées ainsi que leur faible densité permettent d’obtenir des

propriétés spécifiques bien supérieurs aux matériaux traditionnels.

Mais I’utilisation de matériaux composites dans une structure pose aussi de grandes
difficultés. Dans le cas des structures aéronautiques et en raison de la spécificité des conditions
environnementales telles que la température et I’humidité, ces dernicres engendrent des
sollicitations cycliques sur les matériaux composites durant leur usage qui cause une dilatation
ou restriction et une hygrothermie interne.la matrice polymeére favorise les sollicitations
hygrothermiques par les phénoménes d’absorption de I’humidité qui cause des changements

physiques et chimiques qui engendrent une perte des performances mécaniques.

Pour cela, il est inévitable d'avoir une meilleure compréhension possible de ces
matériaux et comprendre leurs comportements dans des différentes conditions
environnementales. L’objectif de ce travail est d’étudier les stratifiés composites épais et
I’utilisation de 1’équation de Fick pour simuler le phénoméne d’absorption de I’humidité a

travers I’épaisseur sur le matériau.

Pour I’accomplissement de cette étude, les étapes successives suivantes ont éte

suivies :
Chapitre I : Introduction sur les matériaux composites.

Le premier chapitre présente quelques généralités sur les matériaux composites,

différents types, domaine d’utilisation, les avantages et les inconvénients.
Chapitre 11 : Modélisation mécanique et hygrothermomécanique des matériaux composites.

Le deuxieme chapitre présenté analyse théorique des matériaux composites puis nous
avons présenté quelques notions sur les différentes théories des plaques : la théorie classique
des plaques CLPT(Classical laminated plate theory), la théorie de déformation en cisaillement
du premier ordre FSDT(The first order shear deformation theory) et on s’intéresse plus
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particuliérement a la théorie d’ordre supérieur HSDT(The higher order deformation theory) de
Reddy. Aussi bien que le chapitre expose les formulations et les équations nécessaires a

I'analyse et le calcul hygrothermomechanique par la méthode de Navier.

Chapitre 111 : Calcul numérique et résultats.

Dans le troisieme chapitre, nous décrirons d'abord le code de calcul élaboré dans ce
travail grace a nos contributions a des méthodes de calcul itératives et a un organigramme
explicatif. Les résultats obtenus seront présentés sous forme des graphes traitant de différents

parametres.
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Chapitre | : Généralités sur les matériaux composites

I.1. Introduction

Les matériaux composites sont devenus une alternative intéressante aux matériaux
traditionnels grace a leurs propriétés mécaniques spécifiques, De plus. Ils ont une bonne
résistance a la fatigue, leurs avantages principales sont : la légéreté, résistance mécanique et
chimique, multiplicité formelle et entretien réduit, C’est pour ces raisons que, au cours de ces
derniéres années, I'emploi des matériaux composites pour la réalisation de structures

aeronautiques, navales ou ferroviaires c'est considérablement répandu.

L’objectif de ce chapitre est d’apporter une connaissance générale sur les matériaux

composites, la description de leurs constituants, de leurs propriétés et leurs structures.
|.2. Définition d’un matériau composite

Selon Berthelot, « Un matériau composite est constitué¢ de 1’assemblage d'au moins
deux matériaux non miscibles (mais ayant un forte capacité d’adhésion) et de nature différente,
(donc lls sont des matériaux artificiels), se complétant et permettant d'obtenir un matériau dont
les performances globales sont améliorées, par rapport a la composition de base pour répondre

a des besoins spécifiques ».

Les composites sont constitués d'une matrice dans laquelle on a dispersé de fagon
contrélee des renforts. La matrice maintient les renforts et assure les transferts de charge, tandis
que les renforts apportent principalement leurs caractéristiques mécaniques élevées (Modules
et limites d'élasticité, résistance mécanique...). Cette association a pour but d'obtenir un
matériau dont les propriétés spécifiques (propriétés mécaniques liées a la masse volumique)
sont supérieures a celles de la matrice non renforcée. Le concept de matériau composite, par le
choix des constituants et de leurs proportions respectives, ainsi que le choix de la forme, des
dimensions et de la disposition des renforts, permettent donc de concevoir un matériau

présentant les caractéristiques spécifiques recherchées.[1]
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Matnce

Renfort

Figure I. 1: Matériau composite.
|.3. Différents domaines d’applications
— Transport : Aérien (Civil et Militaire) : Dérives, portes, éléments de fuselage, armature
du siége, pales d’hélicoptere, disque de freinage, aube de turbine.
— Maritime.

— Ferroviaire.

— L’Aérospatiale : Réservoirs, tuyeres, tuile de protection.

— Lessports et loisirs : mats et coques de bateaux, planches de ski et de snowboard, cadres
de bicyclette, raquette de tennis, coques de piscines, toboggans, carrosserie de voitures

de sport, club de golf, canne a péche, perche de saut ;

— Bétiments.
1.4. Types de composite

On distingue deux types de composites : la composite grande diffusion et la composite

haute performance.
1.4.1. Grande diffusion

Les matériaux composites a grandes diffusions offrent des avantages essentiels qui

sont : ils occupent une portion de 95 % des composites utilisés. Ce sont en géneral des plastiques
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armés ou des plastiques renforces par des fibres courtes ou le taux volumique de renfort

approximativement a 30%.[2]
1.4.2. Haute performance

Les matériaux composites de hautes performances sont caractérisés par des propriétés
mécaniques spécifiques élevées et un cout unitaire important se sont les plus utilisées dans les

domaines aéronautiques, industrie maritime, ... etc.

Les fibres longues sont les renforts utilisés avec un taux de renfort qui est supérieur a

50% inversement aux matériaux composites de grande diffusion ce qui rend le cout élevé.[2]
|.5. Constituant d’un matériau composite

Un matériau composite se compose comme suit : matrice + renfort + optionnellement

(charge et/ou additif), par exemple : le béton armé.
1.5.1. Le renfort

Le renfort a pour role de contribuer a améliorer la tenue mécanique (résistance et
rigidité) du matériau composite. Les fibres se présentent sous forme linéique (fils, meches),
tissus surfaciques (tissus, mats), multidirectionnelle (tresse, tissus complexes, tissage tri

directionnel ou plus). Les fibres de carbone, de verre et d’aramide sont les plus courantes.[3]
Les renforts peuvent étre classés selon :
— Leur composition : métal, verre, polymeére, etc.
— Leurs formes :
e Fibres : courtes (0.1- 1 mm), longues (1 — 50 mm) ou continues (>50 mm).

e Charges renforcant : Gravier (additionné au ciment pour fabriquer le béton), sable,

bille de verre, etc.

— Leur distribution : mat ou tissé.

Les renforts sont classés selon des types couramment rencontrés comme indique la figure (1.2) :
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I |

4 Organiques ‘ «J Inorganiques

Polyesters .  Aramides _ Minéraux . Végétaux
Céramiques Métalliques Bois foton
Papier
Jute
Verre Carbone Bore

Figure 1. 2: Types de renforts.[3]

Parmi les renforts les plus employés, on peut citer :
1.5.1.1. Fibres de verre

La fibre de verre désigne un filament de verre extrémement fin, la fibre de verre est la
plus ancienne (1940), la moins chére du marché, et le renfort composite le plus couramment
utilisé (95%). Ils sont fabriqués par fibrage de verre fondu a base de silice et d'additifs. Le verre
est coulé dans des moules en platine-rhodium a 1250°C ; aprés refroidissement, les filaments
sont étirés pour obtenir des fibres continues. La fibre de verre améliore les propriétés des
matériaux, la résistance aux chocs et réduit le poids. Les domaines d’applications :
aéronautique, électricité, électronique, équipements industriels, sports et loisirs... Ils sont

divisés en trois qualités :[3]

— Fibres E pour les composites a grande diffusion (GD) ;
— Fibres D pour les applications dans la construction électrique (circuits imprimés) ;

— Fibres R pour les composites a hautes performances (HP).

21



Chapitre I : Généralités sur les matériaux composites

Figure I. 3: Fibre de verre.

Avantages :

— Des propriétés d’isolation électrique acceptables pour la plupart des applications
— Tenue a la température élevée ;
— Dilatation et conductivité thermique faible ;

— Excellente capacité de transmission de lumiere.
Inconvénient :

— Faible module (par rapport au carbone ou a I’aramide) ;

— Vieillissement au contact de 1’eau.
1.5.1.2. Fibres de carbone

La fibre de carbone a des propriétés mécaniques tres fortes, fabriquées par un polymere
de base appelé précurseur. Actuellement, les fibres précurseurs utilisées sont des fibres
acryliques en poly acrylonitrile (PAN), qualité de la fibre de carbone final dépend largement de
la qualité des précurseurs. Le principe de développement est de décomposer la fibre acrylique
Le chauffage sans faire fondre les fibres entraine une graphitisation brai comme résidu. Le

raffinage du pétrole ou du charbon est également utilisé pour produire des fibres de carbone.

Les fibres de carbone sont les plus utilisés dans les applications a hautes performances.

22



Chapitre I : Généralités sur les matériaux composites

Figure 1. 4: Fibre de carbone.

Avantages :

— Une faible dilatation thermique ;
— Bonne conductibilité thermique et électrique ;
— Bonne resistance a I’humidité;

— Une trés bonne tenue a la compression.

Inconvénients :

— Une mauvaise résistance a l'abrasion et aux chocs ;
— Risque de provoquer des maladies pulmonaires ;

—  Prix trés élevé.
1.5.1.3. Fibres d’aramide

Les fibres d'aramide sont obtenue grace a la chimie organique de lI'aramide. La fibre
aramide est un agrégat de filaments jaunes d'une dizaine de microns de diamétre. Il existe deux
types de fibres : les fibres a bas module utilisées dans les cables et les gilets pare-balles, et les
fibres a haut module utilisées pour renforcer les composites hautes performances. Les
composites renforcés de fibres d'aramide ont une bonne ductilité Résistance a la chaleur et

résistance a la traction. Ils sont chers et ont une faible résistance a la pression.
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Figure 1. 5: Fibre d'aramide.

Avantages :

— Faible densité ;
— Absorption des vibrations, amortissement ;

— Excellente résistance aux chocs et a la fatigue.
Inconvénients :

—  Prix tres élevé ;
— Reprise d’humidité importante (4%) ;

— Usinage difficile.

1.5.1.4. Fibres céramiques

Les matériaux composites de type céramiques sont souvent constitués de renforts et de
matrice en céramique. Les fibres sont élaborées par dépdt chimique en phase vapeur sur un fil
support. Ces fibres sont rencontrées dans des applications ou la température est trés élevée entre
500°C et 2 000°C. Ces materiaux sont utilisés notamment dans les parties chaudes des moteurs
d’avions. On peut citer : Fibres de Carbure de Silicium, Fibres de Bore, Fibres de Bore carbure

de silicium.
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1.5.2. La matrice

Le role principal de la matrice dans les matériaux composites est de transférer les
sollicitations mécaniques aux fibres et de les protéger vis-vis de I'environnement extérieur, la
matrice doit donc étre assez deformable et présenter une bonne compatibilité avec les fibres, la
masse volumique faible de la matrice est un facteur essentiel pour que le matériau composite

ait des caractéristiques mécaniques spécifiques élevees.

Il existe deux grandes familles de résines polymeres : les résines thermoplastiques et les
résines thermodurcissables. Ces deux types de résine peuvent étre modulés ou mis en forme,

pour donner soit un produit fini, soit un produit semi fini dont la forme peut étre modifiée.

Les résines thermoplastiques, dont la fabrication atteint de loin le plus gros tonnage du
fait d'un faible codt, possédent la propriété de pouvoir étre mises en forme plusieurs fois par
chauffages et refroidissements successifs. Ces résines peuvent donc étre récupérées et
facilement recyclées. Parmi les résines thermoplastiques, nous citerons : le polychlorure de

vinyle, le polyéthylene, le polypropyléne, polystyréne polyamide, le poly carbonate, etc.

Par contre, les résines thermodurcissables ne peuvent étre mises en forme qu'une seule
fois, possédant ainsi des propriétés mécaniques et surtout thermomécaniques plus élevées que
les résines thermoplastiques. Les principales résines thermodurcissables utilisées dans la mise

en ceuvre des matériaux composites sont par ordre décroissant en tonnage :

— Les résines polyesters insaturéees : polyesters condensés, dérives allyliques, etc.,
— Les résines de condensation phénoliques, aminoplastes, furaniques, etc.,

— Les résines époxydes.

On peut distinguer Les résines thermostables par rapport aux autres résines par leurs
performances thermiques, puisque dans ces résines nous retrouvons les deux grandes familles
des résines thermoplastiques et thermodurcissables. Les résines thermostables sont développées
surtout dans les domaines de l'aviation et de I'espace. Parmi les résines thermostables, nous

citons les résines bismaléimides et les résines polyamides.[1]
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1.5.3. Les charges

L’objet de la charge renforgant est d’améliorer les caractéristiques mécaniques de la
résine, et diminuer le colt des résines en conservant les performances des résines. En générales

ces charges sont des microbilles ou des particules (poudre).[2]

Les principales charges utilisées sont :
— Microbille en (verre, carbone, époxyde, phénolique, polystyrene, etc. ...).
— Des poudres ou paillettes métalliques : (cuivre, fer, aluminium, etc. ...).
— Des particules de carbone (noir de carbone).

1.5.4. Les additifs

Ils sont nécessaires pour assurer une adhérence suffisante entre le renfort fibreux et la
matrice et de modifier I’aspect ou les caractéristiques de la matiére a laquelle ou ils sont ajoutés.

Les additifs se trouvent en faibles quantité (quelque % et moins) et interviennent comme :[2]

Lubrifiants et agents de démoulage.

— Pigments et colorants.
— Agents anti-retraits.
— Agents anti-ultraviolets.
— Accélérateur.
— Catalyseur.

1.5.4.1. Les GelCoats

GelCoats est une couche de surface a base de résine spécialement congue pour assurer
certaines fonctions telles que la dureté, la résistance a la corrosion et la résistance aux chocs.
Les GelCoats se présentent sous la forme d'un liquide homogéne crémeux, coloré et thixotrope.

Ils comprennent :

— D’une résine de base.
— De charges diverses.
— De pigments.

— De différents additifs.
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Les GelCoats sont géneralement appliqués au fond du moule a la brosse ou au pistolet a une

épaisseur de 0,4 a 0,6 mm.

1.6. Classifications des matériaux composites

Les classifications des matériaux composites peuvent étre classés en dépend de deux

fonctions : forme des composants ou nature des composants.[1]

1.6.1. Selon la forme des composants

En fonction de la forme des composants, les composites sont classés en deux grandes

classes : les matériaux composites a particules et les matériaux composites a fibres.
1.6.1.1. Les matériaux composites a fibre

Si le renfort se trouve sous forme de fibres, le composite est alors a fibres. Les fibres
utilisées se présentent soit sous forme de fibres continues soit sous forme des fibres

discontinues.
1.6.1.2. Les matériaux composites a particules

Un matériau composite est un composite a particules lorsque le renfort se trouve sous
forme de particules. Une particule, par opposition aux fibres, ne posséde pas de dimension
privilégiée.

1.6.2. Classifications selon la nature des composants
Selon la nature de la matrice, les matériaux composites sont classés suivant des

Composites a matrice organique, a matrice métallique ou a matrice minérale.

Les matériaux composites a matrice organique ne peuvent étre utilisés que dans le
domaine destempératures ne dépassant pas 200 a 300 °C, alors que les matériaux composites a
matrices métallique ou minérale sont utilisés au-dela : jusqu'a 600 °C pour une matrice

métallique, jusqu'a 1000 °C pour une matrice céramique.
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|.7. L’intérét des matériaux composites

Dans le domaine de I’aviation on peut placer en parallele : d’une part les
préoccupations majeures des constructeurs, de 1’autre les principales propriétés caractéristiques
des piéces en matériaux composites :[4]

— Soucis des avionneurs : performances et économie.

— Caractéristiques des piéces composites :
Gain de masse, économie de carburant, = accroissement de charge utile, ou rayon d’action
(Kesba) Bonne tenus en fatigue =» durée de vie augmentée : il y a économie sur
I’amortissement.
Absence de corrosion =» allégement de I’inspection lors des visites : il y a économie sur le

cout de la maintenance.

Lorsqu’on compléte le bilan par un examen du cout des solutions composites
Comparées aux solutions classiques, on constate une bonne adéquation entre besoins des

avionneurs et utilisations des composites.
1.8. Les avantages des matériaux composites

— Une structure en matériaux composites est théoriquement d’une a six fois plus légere
que celle fabriquée avec des alliages métalliques., le gain de masse pratique se réduit a
quelques dizaines de % (jusqu’a -45%), ce qui reste trés avantageux pour des
applications ou ce parametre est important (aéronautique, énergie, etc...)

— Plus fort : Le matériau est tres résistant aux charges et aux chocs (flexion, torsion,
pression interne, etc...) grace au renfort.

— Plus résistant : Le matériau est également résistant aux intempéries et aux agressions
chimiques gréace a la matrice

— Meilleure durée de vie : La tenue du matériau a travers le temps est tres bonne, les
matériaux composites sont peu sensibles a corrosion

— Liberté de forme : La matiere est plus malléable et il est plus facile de créer des formes
particuliéres

La matiére est également plus étanche, plus isolante, etc.
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1.9. Les inconvénients des matériaux composites

Rare. L'un des rares inconvénients est I'outillage spécial et la difficulté de réparation,
en particulier lorsque le matériau est endommage, bien qu'il existe une possibilité de délaminage

ou de collage.

Un autre inconvénient est que les techniques de compoundage ne sont pas bien
connues et maitrisées en raison des développements récents, mais des formations ainsi que des

livres techniques existent.

Etant donné que le matériau composite n'est pas facile a casser, il est difficile de juger
si la structure interne a été endommagée, bien sdr, c'est le plus grand inconvénient de
l'utilisation de matériaux composites. Les dommages structurels, en revanche, sont faciles a

détecter en raison des coudes et des renflements en aluminium.

De plus, les résines utilisées dans les composites s'affaiblissent a des températures
aussi basses que 150 degrés, Il est important que ces avions prennent des précautions
supplémentaires pour éviter les incendies, des températures supérieures a 300 degrés peuvent

entrainer une défaillance structurelle.

Enfin, les composites peuvent étre colteux, bien que le codt initial élevé soit souvent

compenseé par des économies a long terme.

1.10. Les composites dans ’aviation

Selon la FAA, le matériau composite existe depuis la Seconde Guerre mondiale. Ce
matériau hybride unique est devenu plus populaire au fil des ans et se retrouve aujourd'hui dans de
nombreux types d'avions et de planeurs. Les structures des aéronefs sont généralement composées
de 50 a 70 % de matériaux composites. Selon le role plus ou moins important qu'ils doivent jouer
pour assurer l'intégrité de la structure, on peut citer Des piéces de structures primaires d’avion,

c'est-a-dire dont la donne tenue est vitale Pour l'appareil :

— Caissons de la voilure.
— Caissons d'empennage

— Caissons de fuselage
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e Desgouvernes:
— Ailerons.
— Volets de direction de profondeur
— Volets hypersustentateurs

— Spoilers aérofreins

e L’'habillage extérieur :
— Carénages.
— Portes de soutes
— Portes de trains d'atterrissage

— Radomes

e L'habillage intérieur :
— Planchers.
— Cloisons

— Portes, etc.

1.10.1. Airbus A350 XWB

C'est la premiére fois qu'Airbus produit un avion avec 53 % de fibre de carbone. Le
fuselage est entierement réalisé en composites. Le titane rentre aussi pour 14 % dans la
composition de la structure. Moins de poids signifie moins de consommation de carburant.
L'A350 embarque également la plus grande aile en fibre de carbone du monde d'une envergure
de presque 32 metres. Au total, la structure est composée a 70 % de matériaux avancés

combinant composites, titane et de I'aluminium moderne. [5]
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Autres

Acier
53%

Composite
Titanium

Figure 1. 6: A350 matériaux de construction.[20]

1.10.2. Boeing B787 DREAMLINER

Le Boeing 787, également connu par son surnom Dreamliner, est un avion long-
courrier produit depuis 2009 par la société Boeing. Officiellement lancé le 26 avril 2004 pour
une mise en service en mai 2008, il effectue son premier vol le 15 décembre 2009 et est certifié
le 26 aolt 2011. La premiére livraison du Boeing 787-8, a la compagnie All Nippon Airways
(ANA), a lieu le 26 septembre 2011. Sa composition structurale en pourcentage est : 50%

composite, 20% aluminium, 15% titane, 10% acier et 5% autres. [6]

[l Carbon laminate
[E Carbon sandwich
[l other composites
B Aluminum

[ Titanium

Figure 1. 7: Boeing 787 Dreamliner matériaux de construction.[6]
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I.11. Fabrications des matériaux composites

Le développement des matériaux composites implique trois opérations

fondamentales : [7]

— Imprégnation des renforts par des systemes de réesine.

— Forme la géométrie de la piece.

— Renforcer le systeme :

— Polycondensation et réticulation de matrices thermodurcissables,

— Ou simple refroidissement de matériaux thermoplastiques.

1.11.1. Moulage au contact

Le moulage par contact fonctionne avec un seul moule. C’est sur ce moule que seront
déposées les différentes couches de résines et de matériaux, pour leur permettre d’en prendre la

forme.

Le moule est tout d’abord enduit d’un agent de démoulage, puis d’un GelCoats qui
permettra d’obtenir une surface parfaitement lisse. Ensuite, des couches successives de résine
liquide et de renforts (mats ou tissus) sont déposées a la main. Pour que le résultat soit parfait,
les couches doivent étre ébullées. L opérateur vient donc presser la matiére avec un rouleau
pour supprimer les bulles d’air éventuellement incrustées entre les couches. Enfin, lorsque la

piéce est dure, elle peut &tre démoulée et détourée.

matrice
o

moule

rouleau

Figure 1. 8: Moulage au contact.
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1.11.2. Moulage par projection simultanees

Le principe consiste a projeter un jet de résine, dans lequel se déposent, a I’aide d’un
coupeur, des fibres de verre de 3 a 4 cm de longueur qui vont se plaquer contre les surfaces du

moule, Une opération de bullage est nécessaire pour homogénéiser la matiere et retirer 1’air

emprisonné.

e —TESiNe

g

&

—
P L

stratifil coupe
& resine

stratifil

Figure 1. 9: Moulage par injection simultanée.

1.11.3. Moulage sous vide

Les renforts secs sont installés sur le moule. Puis, le réseau d’infusion et le réseau de
mise sous vide sont mis en place. Une membrane souple, aussi appelée « bache a vide » est
ensuite installée. L’air est vidé pour mettre le moule sous vide, puis la résine est injectée. Les
renforts secs sont alors imprégnés de résine. Une fois la piéce durcie, il suffit de procéder au

démoulage et a I’éventuel détourage.

mastic d’étanchéité pression
Sfilm plastique souple atmosphérique

stratifié séparateur

Figure 1. 10: Moulage sous vide.
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1.11.4. Moulage RTM

Le moulage d’une pi¢ce par RTM requiert la présence d’un moule et d’un contre-
moule. Les moules sont enduits d’un agent démoulant, et sont éventuellement recouverts d’un
gel- coat. Le renfort du matériau composite est dispose dans le moule, puis ce dernier est ferme.
La résine est ensuite injectée sous basse pression, afin qu’elle se répartisse parfaitement selon

la forme souhaitée. Viennent ensuite les étapes de démoulage et de détourage de la piéce.

membrane (Slastomere)

pompes a wide

1= B = I = I = I = Y =

Figure I. 11: Moulage RTM.

1.11.5. Moulage par injection

Le moulage par injection utilise des matiéres thermoplastiques. Ces dernieres se
présentent sous forme de granulés avant la phase de transformation. Elles sont ramollies sous
I’effet de la chaleur. Une fois sous forme liquide, la matiere est injectée sans un moule et
prend ’empreinte de celui-ci. Ensuite elle va refroidir et se solidifier. Lorsqu’elle a retrouvé

sa dureté, on peut extraire la piece qui devient utilisable.

Figure 1. 12: Moulage par injection.
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1.11.6. 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 imprégnes. lls traversent ensuite une filiere chauffée dans laquelle ont lieu

simultanément mise en forme du profilé et polymérisation de la résine.
Ce procéde est applicable aux résines thermoplastiques et thermodurcissables.

Les profilés obtenus ont des caractéristiques mécaniques élevées, compte tenu de la

possibilité d'obtenir des proportions de renfort élevées jusqu'a 80 % en volume.

Le procédé est adapté aux productions d'assez grandes séries (vitesse de défilement

jusqu'a 20 m/h). Il nécessite un investissement important de matériel.

Exemples de fabrication cannes a péche, profilés divers, raidisseurs, etc.

renfort

filigre
\\\:‘/ fibre \ four
~ .
Iy -\ =
= . L] L

© g o

e 0 00
e 0 00
o000
o0 00
o0 00
o0 00

e e 00
e e 00
o000
o000
o000
o000

résine

Figure 1. 13: Moulage par pultrusion.

1.12. Architecture des matériaux composites

L’objet de ce paragraphe est de dégager ’architecture générale des composites. Les

structures des matériaux composites peuvent étre classés en trois types :

— Les monocouches.
— Les stratifiées.

— Structures sandwiches.
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1.12.1. Les monocouches

Les monocouches ou plis représentent I'élément de base de la structure composite ou
les fibres sont agencées en couche fine (quelques dixiemes de millimétre). 1l existe plusieurs
types de monocouches : a fibres longues (unidirectionnelles UD) ou réparties aléatoirement, a

fibres courtes, a fibres tissées.[3]

1.12.2. Les stratifiés

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

renforts (fils, stratifils, mats, tissus, etc.) imprégnés de résines.
Il existe quatre principaux types de stratifiés :

— Stratifié Unidirectionnel : ’orientation des fibres est la méme dans tous les plis.
Exemple : un stratifié unidirectionnel a 0°, 6=0° dans les différents plis.

— Stratifié a Plis Orientés £0 (angle ply) : I’orientation des fibres est alternée d’un pli a
’autre, (+6/-6/, avec 0 différent de 0 ou de 90°).

— Stratifié a Plis Croisés (cross ply) : I’orientation des fibres est alternée d’un pli a
I’autre, 0/90°/0/90°.

Stratifie Symétrique : I’orientation des fibres est symétrique par rapport a la ligne centrale du
stratifié, c.a.d. pour chaque pli a angle 6 au-dessus du plan médian il y a un pli a angle égal de

I’autre c6té du plan médian, 0(z)=0 (-z).
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1.12.2.1. Definition des plis

Le pli est d’une seule couche de fibre et de matrice, les fibres sont orientées de « 6 »

par rapport a I’horizontale.

AY

Tl

9 =9Tﬁ.
> X - > X

Figure I. 15: Différentes orientations des fibres.

1.12.2.2. Le plan moyen

C’est par définition le plan qui sépare en deux moitiés 1’épaisseur du stratifié. Sur la

figure ci-apres c’est le plan x, y. il a par cote, par convention z=0. [1]

|

L

= = =

plis supérieurs

plis inférieurs

T

Figure I. 16: Le plan moyen.[4]
1.12.2.3. Structure générale d'un stratifié
Dans le cas général, le renfort de chaque couche sera de natures diverses : fils, stratifils, mats,
tissus, fibres de verre, fibres de carbone, etc. Chaque couche doit alors étre désignée par

I'indication de la nature des fibres, du type de renfort : fils, mat, tissu avec indication de la

proportion de fibres suivant le sens chaine et trame.
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— Le choix de la nature et de la séquence des couches dépendra de I'utilisation du matériau
composite, en l'adaptant au mieux au champ des contraintes imposé :

— Les couches unidirectionnelles ont de bonnes performances mécaniques, dans la
direction des fibres ;

— Les mats sont peu résistants en traction et devront étre réservés aux zones comprimees
: par exemple couches unidirectionnelles dans la zone de traction, mat dans la zone de
compression d'une poutre sollicitée en flexion.

— Une stratification croisée sera sensible au délaminage inter laminaire.

— Une stratification avec au moins trois directions de fibres sera nécessaire pour avoir,

une pseudo-isotropie dans le plan du stratifie.

Enfin, il est intéressant de noter qu'une stratification symétrique garantira généralement une

bonne planéité du stratifié apres démoulage.
1.12.2.4. Stratifiés hybrides

Les stratifiés hybrides sont plus performants en utilisant au mieux, les propriétés des

diverses fibres disponibles. Parmi les différents hybrides, on peut distinguer :

— Des hybrides inter couches, constitués d'une suite de couches, chacune de nature
différente.

— Des hybrides intra couches, constitués par une séquence de couches identiques, chaque
couche étant constituée de renforts différents.

— Des couches métalliques peuvent également étre intercalées entre les couches.
1.12.3. Structures sandwiches

Une structure sandwich est constituée d’une dme et de deux peaux en matériaux
composites. L’assemblage est réalisé¢ par collage a 1’aide d’une résine compatible avec les
matériaux en présence. Les ames les plus utilisées sont de type nid abeilles, &ame ondulée ou

mousse. Les peaux sont généralement constituées de structure stratifiées.

Ces structures ont une grande rigidité en flexion et torsion. L’ame de la structure
sandwich résiste principalement aux contraintes de cisaillement et de compression hors plan,

les peaux inférieures et supérieures supportent quant a elles les efforts dans leur plan.
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\
=
stratifies
-
//
ame en
mousse

Figure 1. 17: Exemples de composites sandwichs.

1.13. Les reperes principaux

1.13.1. Plan LT et plan XY

Le repére principale (L, T) est lié a chaque couche de composite. La direction L est
parallele & la fibre (direction longitudinal) et la direction normale est perpendiculaire a la

direction de fibre T est appelé direction transversale.[8]

Les stratifiées étant eélaborés par couches suivants des directions de fibre décalées
d’une couche a une autre d’un angle O, il est nécessaire de rapporter le comportement élastique

de chaque couche a un systeme d’axe noté (X, Y, Z) appelé repere de stratifié.

Avec O est I’angle que font le repére (L, T) et 1 » repére (X, Y).[8]

Figure 1. 18: Le repere local et globale d’un stratifie.
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Chapitre 11 : Modélisation mécanique et hygro thermomécanique des

matériaux composites

11.1. Introduction

Ce chapitre est didi¢ a I’acquisituion des connaisances théoriques nécessaires pour
comprendre notre travail et recherche théorique, dans un premiers temps, on présente quelques
notions sur les approches et les théories qui servent a analyser le comportement des composites
multicouches. Dans ce contexte, il est nécessaire de bien comprendre le comporement
mécanique,thermique,hygrothermique,hygromécanique d’un stratifié & travers des concepts
théoriques et numériques. La modélistaion des structures stratifiees exige des différents théories
développées par plusieurs chercheurs. Parmi ces théories on peut citer la théorie classique des
stratifiees (également connu sous le nom théorie de LOVE-KIRCHOFF), La théorie des plaques
semi-épaisses (théorie des déformations du premier ordre appelée aussi théorie de Mindlin-
Reissner). Ensuite, des théories d'ordre supérieur (J-N Reddy) sont venues améliorer les
hypothéses des théories classiques et du premier ordre lorsque I'épaisseur de la plaque devient

importante.
I1.2. Définition d’une plaque

Une plaque est definie comme étant un solide défini par une surface plane (plan x,y )
et par une épaisseur notée h(x,y), par rapports aux autres dimensions a savoir la longeur et la
largeur.

Ces plaque sont souvent suivies de I’adjectif mince ou épais suivant la grandeur de

I’épaisseur h, nous admettons généralement :[11]

-Pour les plaque minces : gs 0.05

-Pour les plaques épaisses : 0.05 Sg
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4 LWa Plan de réféfence
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Figure I1. 1: La géométrie de la plaque.
11.3. Analyse théorique du comportement mécanique des

matériaux composites

11.3.1. Microanalyse

L'analyse des composites unidirectionnels a I'échelle microscopique consiste a
déterminer les propriétés mecaniques du matériau en fonction des propriétés mécaniques de ses
constituants. Le probléme de la détermination des modules d’¢élasticité (en fonction des modules
et des fractions volumiques de fibres et de matrice) assez complexe, fut état de recherche
massive de plusieurs auteurs qui ont établi différents modeles, Shapery (1968), Jones (1975),
Christenson (1979), Chamis (1975), Gibbson (1994).[1]

e Fraction de fibre en volume :

Volume de renfort

= - (11.1)
Volume totale du composite
e Fraction de matrice en volume :
__ Volume de la matrice 2
M ™ yolume totale du composite (112)
¢ Module de Young longitudinale E;, :
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e Module de Young transversal E:

1

(1- Vf)+<i—’}l>Vf

E; =E, (11.9)

e Module de cisaillement G, ;:

1

(1- Vf)+<%—’}1>vf

Grr = Gy (11.5)

e Coefficients de Poisson v, :

v.=vV_ +v V_ (11.6)

e Coefficient d’expansion thermique longitudinal & :

_ VfafEf+(1—Vf)amEm
T VEp+(1-VPEn

a (11.7)

e Coefficient de dilatation thermique transversal ar:
ar = Ve(ar + vear) + Vipam (1 + vi) — (Veve + Vv, (11.8)

e Coefficient d’expansion hygroscopique longitudinalef; :

_ VfoEf"'(l_Vf)BmE‘m
P = V(Ep+(1=V)Enm (11.9)

e Coefficient d’expansion hygroscopique transversal fS7:

Br = Ve(Br + viBr) + VipBrn (1 + viy) — (Veve + Vipvin) B, (11.10)

11.3.2. Loi de comportement

Les champs des déformations et des contraintes dans un milieu sont liés par des lois
de comportement qui caractérisent le comportement mécanique du milieu, ces lois expliquent

le mieux les phénomeénes observés. Cette loi est la loi de Hook généralisée.[1]
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11.3.2.1. Matrice de rigidite

La loi de Hook géneralisée introduit un matrice de rigidité C qui est généralement
symétrique,Cette deniere d’écrivant le comportement ¢élastique macroscopique du stratifi¢ au
point My (x,y) = My(x,y,0), la matrice C est composée de constantes de rigidités, ce sont des

coefficients indépendants.

[0,]=[Cy][eE,] i=16
[C]7 = [S]
[&i] = [0,]S]
011 [Ci1 - - Cig][€1
Fl. .. H‘ (1.11)
06l 161 - . Coellés

11.3.2.2. Matrice de flexibilité

[S] est la matrice inverse ou la matrice de souplesse, la relation d’elasticite sous la

forme suivante :

S16] [91

i = [Sl]][o-l] ivj:1’6
Sy . .
L (I1. 12)
Se1 . .

[£,]

11.3.2.3. Relation d’élasticité dans le repére (LT)

Se6l L6

Dans un matériau composite unidirectionnel la matrice de rigidité et la matrice de

souplesse seront écrite :

0, [Ci1 Gz Crz 0 0 071 (g
o,| [Ciz Coz Gz O 0 0 £,
o3| _ Ciz Cyz Cp 0 0 0 &3 113
ol7[o 0o o == 0 o] |a (11.13)
s 0 0 0 0 Ci O €s
el Lo 0 0 0 0 Cxl 6

Ou:
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€17 [S11 S12 Si2 0 0 071 po1
&2 S12 S22 Sa3 0 0 0 0>
&) _[S12 S23 S22 0 0 0 03
84 - 0 0 0 2(522 - 523) 0 0 0-4- (I I14)
s 0 0 0 0 S O Os
L€l L O 0 0 0 0  Sgel 106

Les modules de 1’ingénieur sont les modules de Young , les coefficients de Poisson et
les modules de cisaillement, ces modules sont obtenus par des essais simples tel que des essais
de tracation unidirectionnel, cisaillement ..

Constantes de rigidité dans le repére (LT) :

Cii=E + 4'VLT2KL Ci2 = 2K vip Cop2 =Grp + K,

623 = _GTT, + KL C66 = GLT avec KL = (“15)

2(Syp+Sya—25120)
22 23 511

Constantes de souplesse dans le repére LT :

Vir 1
Su =g S12 =~ - 522=E—T
L L
V... 1
Sa3 = ——ET: Se6 = Cor (11.16)

11.3.2.4. Relation d’élasticité dans le repére (XY)

Les constantes de rigidité d’un composite unidirectionnel,dont la direction des fibres

fait un angle de 0 avec la direction x de référence.

Oxx . Exx
| |Gz G G5 0 0 G| |,
gZZ _ |Gz Gz Gs3 0 0 C36 €22 (11.17)
vl Tlo 0o 0 ¢, cs o] |»e
Z;; 0 0 0 Ci Cis O ;’Z
0 0 0 0 0 C,

Ou:
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= . 1118
Pl 710 0 0 Si Sis O |9 (11.18)

izl 1o 0 0 Sk See 0 |9
S16 Sz6 Sz 0 0 Sgel

Constantes de rigidité dans le repere (XY) :
Ci1=Cy1 c*+Cyy s*+2(Cip+2Cs) s%c?
Ciz = (Ciy + Cpp — 4Ceg) S7C* +Cyp (s*+ %)
Ci3 =Cp *+Cp3 57
Cis=0 C1s =0
Ci6 = (C11 = C12 = 2Ces) s >+ (Cp — Cop +2Cs6) s3¢
Cpy = C115* 4+ 2(Cyp + 2Cg6)s%c? + Cypct
Cp3 = C125” + Cp3c? €4 =0 Cp5 =0
Cr6 = (C11 = C12 = 2Ceg) s° ¢+ (Crp— Cpp +2Cg6)  sC°
C?ls = (2 C3;4 =0 C3ls =0

Cys ¢ + Cggs?
CZZ 23 '
Cas = (Coe > ) sc Ca6 =0
' C - C '
C552%52+C6662 65620
C6’6 = [Cll + CZZ - Z(Clz + C66)]SZC2 + C66(S4 + C4) (“19)

Constantes de souplesse dans le repere (XY) :

S11 =511 c*+ Sy st+ (251, + Sgg) s2c?

S12 = (S11+ S22 = Se6)  S*c*+ S, (s*+¢H)

Siz3=S12 2+ Sy s?

Sia=0 Si5=0

S16 = [2(S11 = S12) = Se6)] 5 €3+ [2(S12 = S22) + Ses)  s7¢C
Sz2 = S118* + (2812 + Se6)s?c? + Sypc?
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Sp3 = S128% + Sp3c? 524 =0 Sp5 =0

Sz6 = [2(S11 — S12) = Se6)] s ¢+ [2(S12 — Sz2) + Ses) sc3
Sé3 = S33 Sé4 =0 Sés =0

Sée =2(512—S823) s ¢

Sta = 2(Sa2 — S23)C? + Sg6s>

Sas = [Se6 — 2(S22 — S23)  sc Si6 =0
Ss5 = 2(Saz — S23)5% + Sgec? Ss6 =0
Sés = 2[2(S11 + S22 — 2813) — See)]s%c? + See(s* + c*) (11.20)
Avec :
c=cos@
s=sin6

L'analyse des constantes de rigidité a I'échelle microscopique révéle de fortes
avantages des propriétés de base de la matrice et des fibres, le paramétre décisif pour le
comportement élastique du matériau composite est le volume des fibres, le calcul de la matrice
de rigidité et de souplesse est indispensable afin de faire des modélisations mécanique des

matériaux composites.

11.3.2.5. Etat de contrainte plane

Un état de contrainte planes est un état de contrainte a deux dimensions, dont la

direction z est la direction principale, le tenseur est caractérisés par :

Oy Oy O (11.22)
ocM)=|o,, o, O
O 0 0

47



Chapitre 11 : Modélisation mécanique et hygro thermomécanique des

matériaux composites
11.3.2.6. Matrice de rigidité réduite dans les axes principaux du repére local (L, T) :
Rapportées aux axes principaux, les relations d’¢lasticité se mettent sous la forme :

or | =01, @2, O (11.23)

ay, Q11 le 0
LL] 0 0 Qs

T

Ces constantes de régidité réduites sont :

E,
Q= —F—
1— =t 7
Ep.
Er Er
sz =% _ "I Q11
1— 5 t VZLT EL
Lt
virEr
Q12 = T, VirQ22
Q66 = Gi1 (”-24)

11.3.2.7. Matrice de rigidité réduite de chaque pli du stratifié(X,Y) :

Q',, = Q11 c05* 6 + Qz; sin* 6 + 2(Q12 + 2Qeg) Sin* 6 cos? 6
Q', = (Qu1 + Q2 — 4Qsg) sin® 6 cos? 6 + Q1 (cos* 6 + sin* 6)
Q16 = (Q11 — Q12 — 2Q¢s) 5in B cos* 6 + (Q12 — Q22 + 2Qes) Ssin® O cos 6
Q22 = Qq1 sin* 6 + 2(Q12 + 2Q66) sin® 0 cos® 6 + Q22 cos* 6
Q26 = (Q11 — Q12 — 2Q46) Sin® B cos 6 + (Q12 — Q22 + 2Qs¢) sin 6 cos* 6
Q's6 = [(Q11 + Q22 — 2(Q12 + Qg6)] sin® 0 cos? 6 + Qe (sin* 6 + cos* ) (11.25)

48



Chapitre 11 : Modélisation mécanique et hygro thermomécanique des

matériaux composites

11.4. Théorie classique des plaques de LOVE-KIRCHOFF
(CLPT)

La théorie classique des plaques est aussi la théorie la plus simple, elle a été proposée
par KIRCHOFF en 1850 et améliorée plus tard par LOVE. La théorie ignore le cisaillement
transverse et est appréciée des ingénieurs pour sa simplicité. Les éléments basés sur cette théorie
sont en principe les mieux adaptés a la simulation de plaques minces. Leur formulation ne
nécessite qu'une approximation de la seule composante de déplacement w (x,y).[9][10]

La théorie classique des plagues minces (CLPT) est basée sur I'hypothese de Love-
Kirchoff, d’ou :

Une section droite au plan moyen de la plague reste perpendiculaire aprés déformation,
ce qui revient a négliger les effets de déformation en cisaillement transverse (€z = yx = yy=).

L’épaisseur est petite, en conséquence les contraintes dans le sens de 1’épaisseur sont
supposees nulles (6z=0).

La plaque est d'épaisseur petite devant les autres dimensions (rapport d'élancement h/a

ou h/b < 0.05). Elle posséde un plan moyen, également appelé plan neutre.

Les déplacements pendant cette théorie peuvent s’écrire d’une maniére linéaire sous

1
0 -

o,
ox

f
dw,
1. G

Figure 11. 2: Géométrie déformée et non déformée d'un coté de plaque selon la CLPT.
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La forme suivante :

OW
U(X,y,Z): O(va’t)_z
- OX

OW,
OX

V(X’ y,Z) :VO(X! y,t)—Z (“26)

W (X, y,2) =\, (X Y.t)

Avec (,V, »W,) sont les composantes du champ de déplacement sur le plan moyen de la

plaque (z = 0).

11.4.1. Champ de contrainte et déformation

La théorie classique des stratifiés stipule que le champ de déformation est dérivé du
champ de déplacement pour une approximation du premier ordre.
Pour les petites déformations et les rotations modérées, la relation contrainte-

déplacement est de la forme :

1<6u v 0W5W>

Sxy:E @4‘&4‘5@
_1(6W+6u)

2z =3 dy 0z
_1(ow  ov

Eys =3 (ay + aZ) (11.27)

Ou : u, v, w sont les composantes du vecteur déplacement en un point M.

up ,vo ,wQp sont les composantes du point M dans le plan (0, x y).
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Cette théorie fait I’hypothése de négliger le cisaillement transverse dans le matériau c’est a

dire :

Xz yz
aw,
Px(0,y) = ———
d
oy (y) == (11.28)

En négligeant le cisaillement transverse dans (I1-27) et on déduit le nouveau champ de

forme comme suit :

_Oup 1 (awo) , dwy
fx = 9x T2\ ox 0x?
dvy, 1 /0w, d°wy
o)
Yooy 2\ ay dy?
&, =0
1/0u, Jdvy, OJwydw, 0w,
== —2
Vay Z(Oy T ox T ox Oy) Zaxay
Yaz =0
Yys =0 (11.29)

On tout point M, le tenseur des déformations s’écrit comme suit :

Exy &y, 0 (11.30)

La matrice de déformations se réduit en trois composantes non nulles, peut étre
considérée comme la superposition des déformations en membrane (dépendant uniquement

des deéplacements (up, vp) et des déformations en flexion-torsion (dépendant des angles de

rotation de la déformée du plan moyen (¢x et ¢,) et de la cote z du point M). Le champ des

déformations (11-29) s’écrit alors :
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auo 1 aWO 2 azwo
gxx [80xx] [Sfxx] E E(E) |[ _ZW —I
2 FE
e = [y | = en() + 6, = [y |+ 2|y [ = | B 22yt | T
y y
SJCy l)/OX J lyf J aug v, Bwg dwy d°wo
g Ra i el rar o3y

(1.31)
Généralement, les déformations en flexion-torsion s’expriment par la relation :

g (M) = zk(x,y)

AVec :

]|
L | (11.32)
|

Ou la matrice k(X, y) est appelée matrice des courbures ;

Onadonc:
0
Exy l[goxx—l k.,
yl=1y,[+z| R (11.33)
£ k
Xy lyony Xy
Avec :
d°wy
kx = ax2 (x’y)
az
ky = =550y (1139)
— da°wy

L’¢état de contraintes et la déformations &y, €y, Vxy, €2, correspondant a I’état de contrainte

planes.

Le tenseur de contraintes en un point M sera :

Ox. Oy O
x y
o(M) = Oxy Oy, 0 (11.35)
0 0 0
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Oy, Oy, Oy, TEPrésentent les contraintes en membranes :

Oxx Exx Q11 Q12 Qe [Exx
[ayy] =Q% [EJ’YI =[Q12 Q' Q'zs] [Eyy] (11.36)
Txyly Vay Q16 Q26 Q'ss k Yay
Oy, =0
xz =0
D’apres I’expression du champ de déformations (), le champ de contraintes () s’écrit par :
Ky
[Uyy] = Q% gyy +2Q"% | ky (11.37)
yxy kxy

Les résultantes de contraintes qui correspondent les déplacements généralises (u0;vO;wO0; @Xx;

@y) sont les suivantes :

Ny A1n A Ags s,?x Biy Biz Bis kx

Ny | = (A1 Az Ay 33931 + Bz Baz Ba|| Ky

Nyy | A1 Aze Ase Yay Big Bas Beel |kyy
M, [B11 Bi2  Bis [ €x Di1 Dip Dig]| kx
My = BlZ BZZ BZ6 gg?y + D12 Dzz D26 ky (”.38)
Myy| 1Bis Bze Besl|y?, Dis Dy Degl |kyy

Soit sous la forme contractée :

=15 DII]

Les équations introduisent les coefficients de rigidité en membrane Aij , les coefficients de

rigidité en flexion Dij , et les coefficients de couplage membrane-flexion Bij de la plaque.

Ces coefficients dépendent de la structure du stratifié¢ et s’expriment sous la forme :

N(x,y) = Ae(x,y) + Bk(x,y)

Mf(x, y) = Bep(x,y) + Dk(x,y)
N(x,y) et M¢(x,y) représentent les résultantes en membranes et le moment de flexion-torsion
respectivement.

Avec :

N(x,y) = A (x,y) + Bk(x,y)
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Mf(x'y) = Bgm(x'y) + Dk(x'y)

11.4.2. Equation de mouvement

Par application du principe de travail virtuel :
[, QU + 9V — 9K) dt (11.39)

Ou U est I’énergie potentielle virtuelle de la déformation , V est le travail virtuel effectué par

des forces appliquées et K I’énergie cinétique virtuel.

11.5. Théorie de déformation en cisaillement du premier ordre
(FSDT)

Cette théorie, proposée par Mindlin en 1951, tient compte des effets de les
déformations induite par le cisaillement et I’effet dii a I’énertie de rotation . Cette approche plus
raffinée du probléme de plaque repose également sur une autre cinématique de déformation, et
donc sur une autre expression des conditions aux limites. Cette théorie peut étre considérée
comme une amélioration de la théorie classique (CLPT). Il est essentiellement basé sur
I'nypothese de Reissner-Mindlin. La théorie de la déformation par cisaillement du premier ordre
(FSDT) est basée sur les hypothéses de Reissner-Mindlin, ainsi :[9][10]

— Aucune déformation ne se produit dans le plan moyen de la plaque ;
— Lacontrainte normale (o) est négligeable devant les autres composantes ;

— Toute section droite et perpendiculaire a la surface moyenne non-
déformée restedroite, mais pas nécessairement perpendiculaire a la surface

moyenne déformée ;
— L'effet de I'inertie de rotation est inclus.

La troisieme hypothése implique que la déformation de cisaillement transversale est différente
de zéro, mais elle dépend également a la contrainte de cisaillement qui est nulle sur les surfaces
extérieures puisque la contrainte de cisaillement devient constante suivant toute 1’épaisseur
de la plaque. Pour compenser cette erreur, Mindlin a proposé un facteur K de correction de

cisaillement a appliquer pour la force de cisaillement.
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Dans la théorie de déformation en cisaillement du premier ordre, le champ de
déplacement (fig 2.3) est exprimé sous la forme.[1]

U(x,y,z) = Up(x,y) — 25 (x,¥)
V(X,y,Z) = VO(X,y) - Z(py(xﬂy)
W(x,y,z) =Wy(x,y) (11.40)

Ou:
Uy.Vy W, les composantes du champ de déplacement du plan moyen de la plaque (= 0),

et(px, (py|eS rotations autour des axes Y, X, respectivement.

I
L ug ——!

Figure 11. 3: Géométrie déformé et non déformé d'un coté de plaque selon la FSDT.

11.6. Théorie de déformation en cisaillement d'ordre supérieur
(HSDT)

Les théories d’ordre supérieur HSDT ont étaient développées pour I’étude des plaques
composites épaisses afin de franchir les limitations des théories classiques, I’'HSDT est basée
sur la distribution non linéaire du champ a travers 1’épaisseur, le facteur de correction de
cisaillement n’est plus nécessaire car la variation du cisaillement transversale et le déplacement

sont de la méme nature.[9][10]
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"'z

---------------- —
x,u

undeformed { %

X

TSDT

Figure Il. 4: Géométrie déformé et non déformée d'un coté de plaque selon la HSDT.

11.6.1. Contraintes Planes Généralisées

La déformation dans 1’axe z est nulle et la direction principale est selon z, le tenseur de

contrainte s’écrit :

O « Txy T x
[eM)]=| 7, o, T, (11.41)
Tw Ty O

11.6.2. Matrice de rigidité réduite dans les axes principaux

Qll le
Q12 Q22
o 0 (11.42)
0] 0]
0 0]

Q] -

o O O O

0 o0
0o o0

Q44 O
O Q55
0 o0

Q66

Les constantes de rigidités réduites sont :
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Q. - E.

l_ETUZLT

— ET :ET
sz 1_ETUZ ELQll

EILE - (11.43)

le:lf){; l; :ULTsz
Q66:GLT
Q.= G-
Q44:GTT"

11.6.3. Matrice de rigidité de chaque pli du stratifie
Qlll Q'lZ
Q. Q.

Q]-|Q. Q.

0 0 0

0 0 0

QQQ

(11.44)

Les constantes de rigidités de chaque pli de stratifie sont :

Q11 =011 ¢*+0Q s*+2(Qz+2Q) s°c?
Q2 = (Qu1+ Q22 —4Qss) 5’c*+ Q12 (5" +¢*)
Q16 = (Q11 — Q12— 2Q66) 5 ¢*+(Q1z — Q22 +2Qg6) s°c
Q22 = Q115* + 2(Q12 + 2Qg6)s%c? + Qpc* (11.45)
Q26 = (Q11 — Q12 = 2Qes) 5> ¢+ (Q12 — Q22 +2Qg6) sC°
Q'sa = Qaac® + Qs55°
Q'ss = (Qs5 — Qua) SC
Q'ss = Q4a8” + Qs5¢”
Q's6 = [Q11 + Q22 — 2(Q12 + Qge)]s?c? + Qge(s* + c)
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Avec : c=cosb@

s =sin@

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

_Qill_ c s* 2c*s* 4ctst 0 0
Q22| | s* c* 2c?s? 4c?s? 0 0 Our1
Q'12| |c?s?  ?s? c* +s* —4c2s? 0 off<?
Q,66 C252 C252 —2C252 (CZ _ SZ)Z 0 0 822
Q67| C3S —Cs® —cs(c?—5s?) 2cs(c?—s?) 0 0 sz (11.46)
Q2| | cs® —cs®  cs(c?—s?) 2cs(c?—s?) 0 0 0
Qul | 0 0 0 0 c? s? Q44
Q' 0 0 0 0 2 | O
55
Qs 1 O 0 0 0 —Cs ¢S

11.7. Théorie de déformation en cisaillement de 3éme ordre de
Reddy (TSDT) :

La théorie de REDDY est ’'une des théories les plus utilisées et simplifiée dans les
théories HSDT, elle représente bien le comportement du stratifie et donne une meilleure
précision pour les contraintes de cisaillement transversale sans avoir besoin au facteur de
correction en cisaillement, en plus les nombres de variables est le méme que dans théorie FSDT
définit par cing variables indépendants.

L’hypothése de la théorie de REDDY est : la section droite ne reste plus
perpendiculaire ni plane apres déformation.

Le champ de déplacement s’écrit :[11]

2 3
u =u (x, y) Tz (DX(X, y)+z 9)(()(’ y) Tz Ax(X,Y)

2 3
V :VO(X’ Y)+Z (py(X, y)"‘Z Qy(X, Y)‘*‘Z iy(xl y)

W :WO(X’ y)

(11.47)

ou: (Uy, Vo, W), (Q)x, (Z)y), (Hx, Hy) et (Ax, Ky) sont des paramétres a déterminer :

58



Chapitre 11 : Modélisation mécanique et hygro thermomécanique des

matériaux composites

Uy =ulx,y,0) vy=vx7y0) wy=w(x1y0)

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

_h _h
O-XZ(X’ y’+§):0 1 Gyz(x’ y’+§) :0
_h _h _h
ze(x’ y’ +E) - Q557/XZ(X, y' +E) +Q457/YZ(X’ y’ +E) - 0
_h, _h AN
Oy (X y.F E) N Q457/xz (x, y’+§) + Q447/yz (x.y, E) N

Y, (6 yF0) = ¢+ Yo (220,+32%20,),

I\)

Y, yF ¢+aw°+(229y+3z /Iy) (11.48)
g g3 5) ¢x+%+<h9+3hm 0
@, aW°+< h6?+3h/1) 0
¢y+%+(h0+3h A)=0
-0 g3 1) o
A= @ e G0 A (p -
Oy =0 6y, =0

Le champ de déplacement devient :

4 s ow
u(x,y,2) =u (X, ¥) + 2y (X, ¥) ——5z (¢x+ 6X°)

3h

4 ow,
v(x,y,2) =vo(x,y) + 2, (x,¥) — ﬁZ (¢y + W)
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)omo

w(x,y,2) = wo(x,)

#y=(5).0

11.7.1. Champs de déformation et contrainte

(11.49)

En remplacant le champ de déplacement dans le systéeme des lois de déformation

on obtient :

+27

1 3
E &
XX XX
1 3
e 1tz 3¢
yy yy
1 3
v v
L X Xy )
auo 1 aW
(=)
ox 2% ox
2

_0+1(%)

y 2o
au°+% %%
ox oy ox oy |

O@
OX
Op
> = < —y -
oy
o o
(Px+ Py
ey, ox |
2
8(px+a w0
OX ax2
2
9%y o'wo
1 oy ayz
d op ?

Px 4 y+2(8 W,

oy OX oxoy
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0 2
y v /4
yz yz 2 yz
y 0 2
Xz Y Y
XZ XZ
yyl ay +¢y " =—C ay y
0 - 2 2 aw
yxz aXO +¢X Xz E-I_(DX
Avec :
3
Cl = ﬁ y CZ = 361
11.7.2 Matrice de passage de déformation et contrainte
Oxx 7 " cos’0 sin’@ 0 0 —sin26 2
O'yy sin’0 cos*0 0 0 sin26 or
Oyz | = 0 0 cos@  sin6 0 Orr’
Oxz 0 0 —sinf  cos@ 0 oL’
—O-XJ’— Lsinfcosf@  —sinfcosf 0 0 cos?0 — sin’edL O -
 Exx "cos’O  sin’@ 0 0 —sinfcos® 1T €L T
Eyy sin’0  cos’@ 0 0 sinfcos6 Er
ZSYZ = 0 0 cosf  sin6 0 err!
ngz 0 0 —sinf  cos6 0 err’
ngy Lsin20 —sin20 0 0 cos?0 — singdL ELT -
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11.7.3. Equation de mouvement

Les equations de mouvement sont tirées du principe de déplacement virtuel, et pour le
cas de la théorie d'ordre supérieur, les équations de mouvement impliquent I'énergie de

déplacement virtuel et le travail virtuel produit par les forces, et I'énergie cinétique virtuelle.

Avec :
ONux Ny _
0x dy
0Ny , ONyy _
0x dy
9Q, 90, a _ ow, W,
ax oy +6x( xx g Ty dy *

a dw 0P 0Py Py

— (N, =2 c1 =0
5y Moy 5 t N5 5y TG axdy oy 4
My OM,, —
ax dy — =0
M, OM,,
ox oy T =0

(11.54)

M,, = M;j_c1pij (i = 1,2,6), Q; = Q;j — c2R;;, (i,j = 4,5)

Les résultantes des contraintes sont reliées a la déformation avec cette équation ci-dessus :

[N]} |TA] [B] [E]

&'}
M]t=[[8] [D] [F]{{g}f 59
GINICRGRG! N
@ 1w o)
(Rl ~|[D] [F] *{ | (1159
(Aij, Bij, Dij, Eij, Fij, Hyj,) = lfz"“ iF,(1,2,2% 23,24, 2%)dz,i,j = 1,2,6
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(Aij’ Dij’ Fij) = ZJZK+1Q|: @ ZZ, 24,)dZ,i, j=45

( )+1

Z (z-2.)Q)

( )+l

Bij_ Z( - '—1Q

()1

u 32( - |1QJ

( )+1

u 42( - |1Q

( )+1

F, 5Z(z. Q,

(11.57)

1(%%1 .
7 7 i
H i =? 2:1: (z - Zi—l)'Q i

h Gx

INMIPE=[3) o, (@ 2" 2

2
Oy

[)[R]- legﬂ}q i
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11.7.4. Solution de Navier

Les equations de mouvement de la théorie du troisieme ordre de Reddy sont trés
similaires dans leur forme a la théorie de la déformation par cisaillement du premier ordre. En
fait, les solutions Navier pour les stratifiés peuvent étre développées en utilisant la théorie du

troisieme ordre. Pour les stratifies a plis croises, les rigidités suivantes sont nulles :[12]

A= A= Ais=Bis = B2 = Dis = D=0 (“58)
Ec=Ex=Fu=Fsx=Hi=H:x=Ds=F.=0

Les conditions aux limites sont :
Uy (X,0) =y (X, 0)=u O(x, b) = p,(%,0)=0
v,0.y)=0y0.y)=v (& y)=9y(ay)=0
w (X0 =w (xb)=w (0.y)=w (ay)=0 (11.59)
Nxx(0:¥) = Nxx(@ ¥) = Nyy(x.0) = N yy(x,b) =0

Mxx(ov y)= Mxx(al Y) :MW(X,O) = Myy(xl b)=0

Les inconnues sont exprimées en termes de double séries :

uy(x,y) = Upn - cos(ax).sin( fy)

Ds B
Ds i

vo(x,y) = Vinn - sin(ax).cos(By)

=1

wo (X, ¥) = Xin=12m=1Wnn . sin(ax).sin( By) (IL. 60)

1

3
3
i

B(8Y) = ) ) Xouncos(ax).sin( )

n=1m=1
Py (x,y) = Z Z Yin - sin( ax).cos(fy)

=1m=1

Avec :
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mn [ (11.61)

Le chargement mécanique transversal est aussi développé en double séries par 1’équation

suivante :

q(x, y) = iiansin(ax)sin(,By) (11.62)

n=1 m=1
an (x, y)= %iiq(x, y)sin(ax) sin( Sy)dxdy

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

chargement mécanique) :

S

Sy Su S Su Ss|[U. 0
Sz Sz Sz Su Sz 0
SlS 823 SSS S34 835
Sl4 824 S34 S44 S45
SlS SZS S35 S45 855

3
=]

(11.63)

3
5

<x<x=<C
[l
©

Avec :
2 2
S11 - Alla + AGGB
S12 - (A12 + Aee)aﬂ

2 2
Sis :_Cl[Ena +(E12 +2E66)ﬂ Je

1
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2 2
Sp~ Asea * Azzﬁ

2 2
s,=—C[E B +(E,+2E )a Ip

23

_ . 3 R . 2
S :Assa_cl|:|:lla +(F12+2 Fea)aﬂ }

— . 3 R . 2
S5 A ﬂ_Cl[Fna +(F12+2 Fee)a ﬁ} (11.64)

Ajj = Aij—c,Dij »Bjj=Bij—c,Eijj »Djj=Dij—c,Fij (,i=L 2 6)

= A ~ A 2 - -
Fij:Fij—ClHij ’Aij:Aij_ClDij:Aij_Z ClDij+ClFij (,j=1 2, 6)
~ Q 2 2 - -

Dij = Djj —¢, Fij = Dij =2 ¢,Fij*¢ Hij (,j=1 2, 6)

Aij= Aij=c,Dij = Aij=2 ¢, Dij+c*Fij (i]=49)
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11.7.5. Calcul des contraintes

(k) . . (k) k

O xx Qy Qp O Eu| |Fxx B (11.65)
oywr =| Q1 Q' 0 Eni— AT =B, b AC(x,Y,2)
Oy 0 0 Quyl| (7 o P
D’ou:
0 1 3 XX
gXX (C;XX gXX gXX Rmn+ZS mn+Clz 3.I- mn S ) (ﬂ y)
0 1 3| 3
(C;yy = gyy +1 gyy +Z gyy _Z —12 n=1 R +ZS mn+Clzl|-
0 1 3 +2Q7 4 Yl ( )C(ﬂ y)
yxy 7xy 7xy 7/xy R mn S mn ClZ T
R :nxn —a U mn S ;Xn - X mn
R:;yn = _[BV mn ! S :1yn = _ﬂY mn
R |[fU +ay,|Sul B X +aY
2
T a X mta W
2
T (= BY +BW,,

T o _(IB X _+ay | +2a N mn)

Les contraintes de cisaillement transverses des équations constitutives sont données par :
k

Oy, k R 1) oo Q,4‘4 0 )/OZ 2 yzz —
(mycz) B Zmﬂzm[ 0 Q'SJ <{y§2}“ {YZZZD -
Q, k
_ 2\ Jo0 o0 44 (Y T BWinp) sin(ax) cos(By)
(1= 622%) Zm=12m=1 [ o 0 {<an + aW,,) sin(BY) cos(ax)}
55

. 4 N . . .
Ou:c, = 7 Ne signifie pas que les contraintes de cisaillement transverses sont quadratiques

par couches dans 1’épaisseur.
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11.7.6.Cas hygrothermomécancique

Pour le cas d’un comportement hygrothermomécanique I’effet de la temperature et I’humidite

sont pris en consideration pour le calculs des contraintes :

o) = f(qo()) + f(AT) + f(AC(D)) (11.66)

le vecteur A est obtenu en resolvant le systeme suivant :

NTl —(XNCl mn
s11 s12 s13 S14 s15] [Umn] [0 -
s12 522 s23 $24 s25||Vmn| |0 BNFR-BN"Z
S13 $23 S33 S34 S35 YWmn;=1Qmn— 0 (11.67)
s14 S24 S34 S44 s45| | Xmn| |0 11 —C2
OL|\/|mn_OCM mn
s15 $25 S35 S45 $55) |(Ymn) |0 i, o
BM "mn-BM "~ "mn

N Zk+1
NT@® = Z f {a(a) } AT.dz
k=

1 Zk

MT@_ = f o [0 (@) AT.T. dz
mn (a) s
k=1 Zk
pT@  — JZkH i {a }kAT z3.dz
mn () T
1 Zk
Nc(a) Zk— ka+1 0,1¥ {ﬁ(a)}kAC(x, y,z).dz (11.68)

M@ = 3" [0 (B} Gy, 2).2.d2

N
Zg+1 Kk
Pc(a)mn = Zf [Qi]k{ﬁ(a)} AC(x,y, Z).Z3.dZ

mn mn 3ﬂ2 PmnT(a)
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7@y @t p ocw@

mn - mn mn
3012

Les contraintes relatives a chaque sous couche peur étre calculer par :

k k
(k) k
O XX Q11 Q1 O (k) exx| | %xx By
oy =|Q12 Qp 0 £y 1%y AT - ﬂyy AC(X,Y,2) (11.69)
oxy 0 0 QY vy | e, "

11.7.7. L’équation de diffusion (L’équation de FICK)

La loi de fick établie par Adolph fick en 1855 décrit le phénomene de diffusion, c’est-
a-dire la fagon dont les gaz et les liquides se propagent et se mélangent a I’intérieur d’une
structure. La diffusion fickienne obéit a la regle générale selon laquelle les particules diffusent
des zones de forte concentration vers les zones de faible concentration, au fil du temps, la
concentration dans une substance deviendra la méme, lorsque cela se produit la substance a
atteint un état stable, d’apres la loi de fick le flux molaire dd a la diffusion est proportionnel au
gradient de concentration, pour une plaque d’épaisseur h négligeable par rapport aux
dimensions a et b (a,b>>h) , la direction privilégi¢ du déplacement des molécules d’eau est

suivant I’axe z C=C(z,t),[13]

div(p) =-5  (11.70)

Lorsque la diffusion est unidirectionnelle suivant z, et que le coefficient de diffusion est le

méme en chaque point, ce dernier est donc indépendant de la concentration en eau,

On obtient alors :

ac a2%c
Py DE (11.72)
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Cl1
VIR R R S R R MR N A AN
N e — . -
rrrrerrrr et
Cl1

Figure I1. 5: Schéma de la diffusion dans une plaque.

Les conditions initiales et aux limites sont :[14]

—h h
t=0 - <z< S o C=Co (1.72)

t=0 z=+

NS

—— C=Cs

Donc la solution finale de 1’équation de diffusion 1D avec les conditions initiales et aux limites

qu’on a eu est :[14]

C—C 4 (D" L @nt Dz [—Dz(Zn + 1)t
Cz—C  mli@n+ D ° o P BE

H" 2n+1 —-D,(2n+1)’mt
C = [1——Zn O(Engl)cos(nz)mexp[ (T:)RHX(CZ—CO)+CO (1.73)

Avec :

z : distance a partir du plan central de la plaque suivant I'épaisseur,

t : durée d'exposition a I'humidité de conditionnement,

h : épaisseur de la plaque,

— CO0: concentration initiale en eau du matériau.
La diffusivité D (équation d’Arrhenius) [12] : D = Aexp[B/T (k)] (1.74)

La concentration a la saturation Cs [12] : Cs=C,,=C*HRP (11.75)
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Chapitre 111 : Calcul numérique et résultats

111.1. Introduction

Dans ce qui suit nous allons présenter les résultats des simulations obtenues a travers
le programme de calcul développé par le logiciel MATLAB afin de voir I’influence de la
température et 1’humidité sur le comportement des plaques composites épaisses simplement

supportée suivant la théorie de REDDY.

I11.2. Logiciel MATLAB

MATLAB est une abréviation de MATRIX LABoratory, Ecrit a I’origine, en Fortran,
par C MOLER. Ce dernier, est un environnement puissant, complet et facile a utiliser destiner
au calcul scientifique. 1l apporte aux ingénieurs, chercheurs et a tout scientifique un systéme
interactif intégrant calcul numérique et visualisation qui permet de remarquables gains de

productivité et de créativité.[15]

MATLAB permet le travail interactif soit en mode commande, soit en mode
programmation ; tout en ayant la possibilité de faire des visualisations graphiques. Considéré
comme un des meilleurs langages de programmations (C ou Fortran), MATLAB possede les

particularités suivantes par rapport a ces langages :

e La programmation facile,
e La bibliotheque mathématique trés compréhensive,

e [’outil graphique qui inclus les fonctions d’interface graphique et les utilitaires.

111.3. Interface graphique

II1.3.1. L’environnement MATLAB

MATLAB affiche au démarrage plusieurs fenétres. Selon la version on peut trouver

les fenétres suivantes :

e Current Folder : indique le répertoire courant ainsi que les fichiers existants.

e Workspace : indigque toutes les variables existantes avec leurs types et valeurs.

e Command History : garde la trace de toutes les commandes entrées par 1’utilisateur.

e Command Window : utilisées pour formuler nos expressions et interagir avec
MATLAB. [15]
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Figure 111. 1: Interface graphique de MATLAB.
111.3.2. Origin

Origin est un logiciel de traitement et d'analyse de données scientifiques pour

environnement Microsoft Windows développé par OriginLab.

Origin ofrre une interface facile a utiliser pour les débutants, combinée a la possibilité
d’effectuer une personnalisation avancée a mesure que vous vous familiarisez avec

I’application.

Les graphiques d'origine et les résultats d'analyse peuvent étre automatiquement mis a
jour en cas de changement de données ou de parametres, ce qui vous permet de créer des
modeles pour des taches répétitives ou d'effectuer des opérations par lots a partir de I'interface
utilisateur.[16]
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I11.4. Organigramme du programme développé

Pour présenter le comportement de la plaque composite épaisse simplement supporté
sous un effet hygrothermique, on a élaboré un programme MATLAB en se basant sur la théorie
de REDDY, Le stratifiée est soumis a un chargement hygroscopique est imposé par la loi de

Fick., Notre programme est décrit a travers 1’organigramme présenté ci-dessous :

Les contraintes présentes dans les graphes seront calculées par la maniére suivante :
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=% 529\
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Début

Insertion des données :

Propriétés mécanique :Er E1,Gi1,Grr.Grr pur
Propriétés géométriques : a,b,x,v,h,0,z,Ax
Propriétés hygrothermique : Top Trer, o o1 Prfrt,
HR %

Calcul de la matrice de rigidité réduite

[Qi]

Calcul de la matrice de rigidité réduite de
chaque couche [Q;]*

Calcul des coefficient de dilatation thermique et
hygroscopique de chaque couche
o . ovy, oxy, P, Pry, Pxy

Calcul des matrices : [A],[B], [D].[E],[F], [H], [A]
» [A].[Db], [Beh] ,[Bb], [Fch]

Calcul de la concentration et de la diffusivité Cs D(T°k)

Lo )
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L

Calcul du profil de concentration Cu(z t) par la résolution
de I’équation de Fick

Calcul des efforts hygrothermique et mécamque
Qumn, AT, AC, NT, MT, PT  N¢ MC€ P€

Résolution du systéme -[S]? {P}={A}

Calcul des déplacements - ue, Vo, Wo, Ox, Oy

Calcul des déformations pour chaque couches :
€x, €v, €xy, Eyz, €xz, €L, €T, ELT.ETT", ELT’

Calcul des contraintes - G, Gy , Oxy , Gz , Gyz
0L, 0T, 0L, O, OTT

P - ""'\-\.\\
[ Plot les graphes }
. 4
e —
.
y \\
¢ FIN
5, i
, s

Figure I11. 2: Organigramme de la plaque épaisse.

Les résultats de notre programme ont été valider avec les références [14] [17] [18].
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I111.5. Résultats de simulations

Le stratifié type de notre étude est un stratifié composite en T300/5208. Le T300 est la
fibre de carbone et le N5208 est la matrice. Nous présentons ci-dessous sous forme de tableau

les caractéristiques mécaniques et hygrothermiques du stratifié [14][17][18] :

Tableau I11. 1: Les caractéristiques mécaniques et hygrothermiques du matériau.

Stratifié T300/5208
Module de Young Longitudinal E, =175 GPA
Module de Young transversale E; =7GPA
Module de cisaillement G,; =3.5GPA
G,; =3.5GPA
G, =1.4 GPA
Coefficient de Poisson principale v,; =0.25
Les dimensions de la plaque a= 90 mm
b=40 mm
h=4 mm
Orientation des couches [0°/90°/90°/0°]
Coefticient d’expansion p. =0 B =0.6
hygroscopique
Coefficient de dilation thermique a, =0.02x10° o =22.5%10°
Diffusivité (mm2/s) D =132exp(—6750/T (K®))
Concentration a la saturation C, =0.015HR%
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111.5.1. L’influence de la température opérationnelle :

La simulation consiste a varier la température opérationnelle du stratifie et observer
I’influence de cette sur 1’état de contrainte du matériau. Avec une température référentielle
égale a 180°c, une durée de t=350h et HR=40%.

Tableau I11. 2: Données de simulation 1.

N° 1 2 3

T opr (°c) 30 45 60

Tref (°c) t(h) HR%
180 350 40

e Simulation 1 : Variation de la température opérationnelle (T=30°C T=45°C T=60°C)

—— Topr=30°c
—=— Topr=45°c
—— Topr=60°c
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Figure I11. 3: Profils de concentration a travers 1’épaisseur d’un stratifi¢ en T300/5208 pour
différentes températures opérationnelles(T).
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Figure I11. 4: Influence de la température opérationnelle sur les contraintes dans le repere global.
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Figure I11. 5: Influence de la température opérationnelle sur les contraintes dans le repére local.

Cette simulation représente le comportement du stratifie composite croisée cité dans
le tableau I11.1 , en variant la valeur de la température opérationnelle avec une température
référentielle égale a 180°c, le profil de la concentration est calculée a travers la loi de fick pour
une durée de t=350h et HR=40% , Lorsqu'on fait varier la valeur de la température
opérationnelle on remarque une grande influence sur les contraintes longitudinales Sig xx pour
les couches extérieures qui présentent un angle d’orientation de fibre de 0°, ’augmentation de
la température opérationnelle provoque une relaxation des contraintes pour la couche inférieure
(-2<z<-1), le 2ieme cote extérieur on remarque une augmentation de la contrainte en mode
compression, pour les couches intérieures le comportement est indépendant de la température
vu I’angle d’orientation particuli¢re 90°, les mémes commentaires sont appliques a la contrainte
transversale Sig YY mais d’une manicre inversée, La contrainte Sig xy est faible et cela est di
a I’architecture croisée du stratifie ; on constate aussi une faible influence sur les contraintes de

cisaillement.
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111.5.2. L’influence de ’humidité relative HR%

Dans cette simulation on fera varier le taux d’humidité relative, pour voir 1’influence

de ce dernier. Avec un AT constant et une concentration initiale Co égale a 0, le temps

d’exposition est t=350h.

Tableau I11. 3: Données de simulation 2.

N° 1 2 3
HR% 30 50 70
Tref (°c) Topr (°c) t(h) Co
180 60 350 0

e Simulation 2 : Variation d’humidité relative HR (HR=30% HR=50% HR=70%)
—— HR=30%
1,2 4 —— HR=50%
—— HR=70%

concentration
o o o
ES o o
L L L

o
N
1

0,0 T T T

Figure I11. 6: Profils de concentration a travers 1’épaisseur d’un stratifi¢ en T300/5208 pour
différentes humidités relatives (HR%).
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Figure I11. 7: Influence de I’humidité relative sur les contraintes dans le repéere global.
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Figure I11. 8: Influence de I’humidité relative sur les contraintes dans le repére local.

Dans cette simulation, les résultats des contraintes sont obtenus pour différents cas de
concentration en faisant varier I’humidité relative comme indiquée dans le tableau II1.3, pour
un AT constant et une concentration initiale Co égale a 0, le temps d’exposition est t=350h ,
lorsque la valeur de HR augmente les contraintes xx yy et xy sont tres influencés, 1’ordre de
grandeur de ces derniéres est beaucoup plus importantes par apport au cas de la température
opérationnelle est cela est di a la valeur importante des coefficients d’expansion
hygroscopique. L’augmentation du taux d’humidité relative rend la discontinuité¢ de la

contrainte Sigxx plus agressive, le méme phénomene est remarque pour le cas de Sigyy mais

d’une maniére inversée.
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111.5.3. L’influence de la température référentielle TO

Dans cette simulation on fera varier la température référentielle TO pour voir
I’influence de ce dernier. Avec une température opérationnelle Top=60°c constante et
I’humidité relative HR%=60%.

Tableau I11. 4: Données de simulation 3.

NO

1

TO

120

150

220

Topr (°c)

HR%

60

60

Simulation 3 : influence de TO(Tref)

T0=120°C TO0=150°C T0=220°C, Top=60°C HR = 60%
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Figure I111. 9: Profils de concentration a travers 1’épaisseur d’un stratifié¢ en T300/5208 pour
différentes températures référentielles (TO0).
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Calcul numérique et résultats
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Figure 111. 10: Influence de la température référentielle sur les contraintes dans le repere global.
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Figure 111. 11: Influence de la température référentielle sur les contraintes dans le repére local.

Pour ce cas on a fait varier la température de cuisson pour des valeurs données dans le

tableau I11.4 tout en gardant la température opérationnelle constante Topr=60°c, le profil de

concentration est calculé en utilisant la loi de Fick , ce dernier est le méme pour les 3 cas de

Tref , la Tref n’intervient que dans le calcul des contraintes, une dépendance trés remarquable

est constaté entre 1’état de contrainte et la température de référence, si on analyse par couche

les méme commentaires du cas de variation de la température opérationnelle sont applicables

ici.
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111.5.4. L’influence de la concentration initiale CO

Dans cette simulation on fera varier la concentration initiale Co différente de zéro,

Avec un temps d’exposition égale a 350 heures et HR=50%.

Tableau I11. 5: Données de simulation 4.

N° 1 2 3

co 10%Cs 30%Cs 50%Cs
Topr (°c) Tref (°c) t(h) HR%

60 180 350 50

e Simulation 4 : influence de CO
C0=10%Cs C0=30%Cs C0=50%Cs
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Figure I11. 12: Profils de concentration a travers 1’épaisseur d’un stratifié¢ en T300/5208 pour
différentes concentrations initiales(Co).
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Figure I11. 13: Influence de la concentration initiale sur les contraintes dans le repére global.
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—— C0=10%Cs|
—— C0=30%Cs| —— C0=10%
2+ —— C0=50%Cs 24 —— C0=30%
‘\“700:50%
14 7 14
= P =
E o e E o
N e N
| i
N 5 /
T T T T T T T T 1 T T T T T T 1
-4x10% -3x10* -2x10* -1x10* 0 1x10* 2x10* 3x10* 4x10* 5x10* 0 5 10 15 20 25 30

Ot Shny

p— T
—— CI=30%

—— C0=50%|

e}

oLTT

Figure I11. 14: Influence de la concentration initiale sur les contraintes dans le repére local.

Dans cette partie on simule le comportement du stratifie avec la prise en compte d’une
concentration initiale Co différente de zéro, ce qui implique une nouvelle variation de AC pour
un temps d’exposition égale a 350 heures et HR=50%, les valeurs de Co sont données dans le
tableau I11.5, le but de cette section est de simuler le comportement d’un stratifié contaminer
par I’humidité avant de commencer a réagir avec un environnement défini par une température
et un taux d’humidité. L ordre de grandeur des contraintes ici est moins important par au cas
des mémes conditions de simulation avec une Co=0, mais les consequences de la contamination
initiale ne sont pas considérees.
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111.5.5. L’influence du temps t

Dans cette simulation on fera varier le temps d’absorption t, avec 1’humidité relative

égale 50% et un AT constant.

Tableau Il11. 6 : Données de simulation 5.

N° 1 2 3
t 350h 700h 1000h
Topr (°c) Tref (°c) Cco HR%
60 180 0 50

e Simulation 5 : Variation du temps t=350h  t=700h  t=1000h
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Figure I11. 15: Profils de concentration a travers 1’épaisseur d’un stratifié en T300/5208 pour
différentes durées de vieillissement (t).
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Chapitre 111 :
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Figure 111. 16: Influence du temps sur les contraintes dans le repére global.
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Chapitre 111 : Calcul numérique et résultats
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Figure I11. 17: Influence du temps sur les contraintes dans le repére local.

L’objectif de cette simulation est de voir I’influence du temps d’absorption sur le
comportement du stratifiée, pour cela ont fait varie le temps d’exposition comme indique dans
le tableau II1.6 pour un milieu d’humidité égale a 50% et un AT constant, on constate que les

contraintes longitudinales et transversales augmentent au fil du temps.
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Conclusion générale

Conclusion générale

Il ressort de cette étude que la résistance et la fiabilité de la structure composite
dépendent non seulement de la charge mécanique, mais aussi des conditions
environnementales. L’impact des conditions environnementales nécessite donc des méthodes
de prédiction qui permettent d’utiliser leurs comportements a long terme dans les dimensions
initiales, en tenant compte de 1’espérance de vie requise ou imposée. Une étude predictive sera

donc nécessaire pour permettre d’utiliser les résultats obtenus.

Le travail présenté dans ce mémoire consiste a élaborer un code de calcul en utilisant
le logiciel Matlab pour but d’étudier le comportement des plagques composites épaisses avec la
prise un compte de I’effet de I’environnement, la température et I’humidité sont varié lors du

calcul des états des contraintes.

Parmi ces études, la théorie d’ordre élevé développée par REDDY a été utilisée pour

évaluer I’influences de température et d’humidité sur le comportement des stratifiés composites.

Dans ce travail, un programme Matlab a été développé, ce qui nous a permis de simuler
le comportement des stratifiés composites placés dans des conditions environnementales avec

des changements de température et d’humidité.

Les résultats ont montré un role contributif des parametres environnementaux dans le

comportement des plagues composites épaisses.

Les résultats montrent que ces dernieres contribuent dans les contraintes, elles doivent
donc étre considérées dans la phase d’ingénierie des structures composites aéronautiques car
ces dernieres fonctionnent dans des conditions environnementales variables et extrémes

(altitude et vitesse).

Les résultats ont montré que L’ordre de grandeur des contraintes hygroscopique est
plus €levée que I’ordre des contraintes thermique ce qui confirme la dominance hygroscopique

calculée par la loi de fick

L’utilisation de la loi de fick pour le calcul hygroscopique donne des résultats plus

proches a la physique du comportement

Les résultats montrent que les paramétres de référence de fabrication (To, Co) ont une

influence sur 1’état de contrainte.
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Conclusion générale

L’architecture du stratifiée peut jouer un rdle important dans la réduction de la

contrainte environnementale.

Dans ce travail ’effet de couplage entre la température et I’humidité été¢ abordé, la
température intervient comme accélérateur d’absorption des molécules d’eau, la diffusion est

un phénomene thermoactif par la température.

Le vieillissement cause par la température et I’humidité n’a pas ét¢ abordé dans ce
travail, il est fortement recommandeé de prendre en considération ce phénomene destructif afin

d’obtenir des résultats plus fiables.
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