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Réparation des structures aéronautique en matériaux composites.

Résume :

L'objer de cette érude est de caractériser cerfains produits en
matériaux composiles couramment utilisés dans la fabrication
aéronautique, comme définir les méthodes a procéder dans la
réparation des piéces de structure d’acronefs.

L8 /
/ Sublees D

Re p-ajr structures aeronautic on matériaux composites .

Summary:
The purpose of this study 1s to characterize some product on

composite materiels, usually used on the aeronautical manufacture also
to define the methods proceeded in repair of the parts of structure ol
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Intro iction

Un programme aéronautique sc développe sur une moyenne d’'une
dizaine dannée, délai nécessaite pour étudier, tester et lancer
Pindustrialisation d’un avion.

Avant de concevoir un modéle nouveau, les construcieuss menent
des études exploratoires 4 long terme, pout but de construire des appareils
plus sobres, en améliorent leur qualité aérodynamique cn augmentant le
rendement des réacteurs et téduisant le poids des structures. (e dernier ne
réalise qu'avec un matériau résistant, 1égers et économigue.

Les matériaux composites assurent:
Une bonne résistance spécifique (résistance mécanique /densird).

Une bonne résilience (résistance au choc).

Y ¥V ¥

Un haut module spécifique (module d’¢lasticicé / densite),
Unc bonne résistance 4 la fatigue 4insi a la corrosion.

Une bonne tenue  la foudre et au fluage.

Y V ¥

Un pain de masse de Pordre 15% 4 50%, ot une réduction d'un
klogramme entraine une diminution de la consommation en

carbutant d’environ 120 litres par année d’exploitation.

v

Un caractére fail-safe qui permet de diminuer le nombre de piece
a assembler,

Donc A chaque fois que cela est possible les matériaux classiques
sont remplacés pat les composites, lorsque Putilisation s’avere plus

rationnclle.



Notre étude consiste i caractériser les matériaux composites
pouvant étre élaborer au sein de Patelier structure d” AIR ALGERILE.

» Le 1% chapitre traitera les différentes définitions des composants des
matériaux composites, Par ces définitions le lecteur s'imprégnera et se
familiarisera avec ce matériau dont Pétude est forte intéressante.

» Lec 2°" chapitre traitera dans un premier plan le principe procédé de
fabrication d’une piéce en matériaux composites et dans un deuxiéme
plan les applications de ces matériaux composites dans le domaine

aéronautique avec une comparaison d’une gouverne de direction

entre avion A-300 et A310.

v

Le 3 chapitre présentera d’abord  les diftérentcs  formes
d’endommagement des composites fréquemment rencontrés dans la
structure d’avion, car celui —¢i ne peut étre 4 Pabri de différente
causes de dépradations (délaminage, perforation, rayure,...eic.) et
ensuite nous patlerons de principaux procédés de conirdle non
destructif (C.N.D) pour les matériaux composites.

> Le 4™ chapitre traitera les méthodes procédées dans la réparation dc
structure aéronautique. pour que le lecteur comprenne la procédure
de réparation, sur ceux nous prendrons deox exemples experimentauy
dont le 1 exemple esploitera une réparation d’un endommagement
dans la structure sandwich et le 2°™ exemple une réparation d’un
décollement de nid d’abeille.

3 Une conclusion cloturera notre étude.
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I-1/ Définition des matériaux composites:

Un matériau composite est constitué de plusieurs composantes
élémentatres, dont Passociation confére un ensemble de proprictés
quiaucun des composantes, pris séparément, ne posscde,
les matériaux composites sont des matériaux hétérogenes ct anisotropes
constitucs au moins de deux parties (voir big 1-1):

» Le renfort.

i ;
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[-2/Le renfort (armature):

(est Pélément qui constitue Parmature ou le squelette et qui
assurer  les caractéristiques mécaniques au matérianx  composite, 1l esl
sous la forme de fibres et nids d’abeilles ( dans le cas de la structure
sandwich).

I-2-1/Catégories des fibres :
A-/Des fibres dc verre :
Les fibres de verres sont fabriquées a partir d'une mélange dont la base
et la silice (S102), en faisant varier la composition de ce mdclange(vorr
tahleau suivant), on obtient différents type

& 1.¢ verre E : le type le plus utihsé.

% Leverre R ou S ¢ le verre 4 hautes propri¢tés mécamyjue.

o Te verre D le verre 4 hautes propnétés diclectriques,

%+ [.e verre C - le verre le plus résistant aux acides (voiles de

surface).
‘ Principaux Constituants Type de verre - |
_‘ ” — —
i Silice S0, | 5354 7354 | 60
I_  GOALUMINE ALO, TR | =
‘(Thﬁux Ca() + Mabmrff:ﬁr Mg() 2)-24 05006 R
'L Oxyde de Bore B0, 69 22 | 6

|.es deux premiers sont de loin les plus utilisées cn acronautique . les
fibres I sont utilisées pour les composites grand diftusion (G1), les

fibres D pour les circuits imprmés en raison de leurs proprictés
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didlectngues el fes fbres R pour fes conn yosIHes Tutes periormmanee
(HP), & cause de leurs haute résistance mécanique.
[.e diamétre des fibres varie entre 4 et 12 micromctres.

+»» Fabrication :

Ie filage du verre est réalise avec un ¢tirage mécanique par lage a
grande vitesse qui donne un fil de basc, ¢ nstitue de 50 a 1500 filments
plus ou moins fins.

o Traitement de surface des fibres de verre :

1-Ensimage des fibres :

Les fibres de verre possédent de trés bonnes propricies
mécanique , mais elles sont trés sensible a Pusure par frottement , verre
contre verre |, qui occasionne des criques de surface.

Les valeur des caractéristique mécaniques penvent en étre reduites
environ deux a quatre fos.
Pour remédier a cet inconvénient les fibres sont provisoirement protéees
en cours de fabrication par un flm fin 4 base de silane , appele cnsimage.,
1. ensimage contribue a maintenir une bonne intégrit¢ du fil, de plus il
protége celui-ci lors des manipulations de hilage ct de tissage.

2-Finish :

1’adhérence matrice - fibre peut encore étre amchorée par un
traitement finish qui doit étre compatible avee le type de résine utilisc.
Ce traitement réalise des pontages chimique entre les deux eléments.
B-/Des fibres de Carbonne :

1)’apres étude théorique, la structure cristalline hexagonale du
graphite montre que la résistance a la rapture est ’environ 20000 MPa

et le module de young théonque Jenviron 1 200 000 M1
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Done théoriquement, €'est Ja structure qui possede les malleures
performances mécaniques. Cela explique les nombreus développemcents
de fabrication.
Selon le mode de fabrication des fibres, on distingue deux
pgroupes avec des propniéiés plus ou moins différentes.
o les fibres 4 haute ténacité « FED »
résistance 4 la rupture - 6= 2500 / 3100 Mpa
résistance a la rupture ;- 1= 200 000 Mpa
o les fibres haut module « TTM »
résistance a la rupture = 8 = 2000 / 2500 Mpa
résistance a la rupture 15 = 400 000 / 700 000 Mpa
le diamétre des fibres st de 14 10 micromctres.
%+ Fabrication :
les fibres de carbone sont fabriques a partir d'une fibre textile
acrylique, cette libre appelée  précurscur  est  fabnquee tres
soigneusement, sa qualit¢ influencera les caractcristiques de la fibre de
carbone.

Les fibres acryliques sont constitues de (laments continus et
assembles sans torsion, elles vont subir 3 4 4 traitements, (voir fig 1-2 ),
pour obtenir les fibres désirées

1-l.a réticulation ou oxydation consiste en la fusion du polymere
par cette premicre opération consiste en la fusion du polymeres par
chaulTage en atmosphere oxydant.

2-1.a carbonisation consiste a chauffer la fibre acrylique tres

progressivement jusqu'a 1100/1600° en atmosphére incrte,
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Par ces deux traitement, on a4 obtenu Pélimination des atomes d’oxygene
d’hydrogéne et d’azote que renferme la fibre acrylique. 11 ne reste que le:
squelette constitue uniquement de carbone. L fibre obtenue est du type
haut resistance (FIR),

3-1.a graphitisation est un traitement complémentaire qui aprcs
chauffage de la fibre jusqu'a 2000 a 3000%¢ peemet d’obtenir unc fibre
de carbone haut module (HM), dont la ngidité augmente .

< Traitement de surface des fibres dc carbone !

Un traitement de surface est ensuite apphique aux deux types de
fibres pour améliore la liaison matrice/fibres en oxydant legerement la
surface des hibres.

C-/Les fibres d’aramide :

l.es fibres d’aramides a haute performances mécaniques sont
oénéralement conmues sous le nom de « Kevlar ».

I.eur prix est relativement intéressant puisqu’il se situe entre 6 ¢t 10 Fous
de celu des fibres de verre (1) 2 masse ¢gale, et entre 0.2 ¢t 0.3 fois de
celui des fibres de carbone . Mais Pusinage de matériaux a base de hibres
de Kevlar est tres difficile.

** Fabrication :
l.a fabrication des fibres aramides est réalisée par synthése a moins10°c
puis par filage . un éorage pendant le tratement thermique permcet
d’augmenter le module d’élasticité.

< Traitement de surface des fibres aramides :
I’ensimage des hbres aramides facilite les opération de filage et de
tissage. Mais i est nécessaire dc les désensimé pour amchorer
I’adhérence de la résine.
Lc tissu ainst obtenu st appele « tissu écru » ou « tissu désensime ».

7
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[-2-2/ propriétés des fibres :

Dans le domaine aéronautique le choix d’'un maténau releve de
plusicurs facteurs qu’il faut étudier de fagon a optimiser les proprictes
mécaniques et chimiques. Dong, étude des proprctes de chaque type
de fibre est importante.

A /Propriétés des fibres de verre
% Avantages :
-Rapport performances mécaniques/ prix tres interessant.
_Possibilité de bonne adhérence avec toute résine .
-Résistances intéressantes a tempcérature élevie.
-Bonnes propnétés diclectrique .
Bonne résistance a Phumadité et la corrosion .
+ Limites d’utilisation :
Performante mécaniques spécifiques moyennces (compares a celles des
fibres de carbone, par exemple).
-Fibre trop souple,
B-/ Propriétés des fibres de carbone :
% Avantages :
“lixcellentes propriétés mécanique ; elles apportent aux matcriaux une
résistance a la rupture trés grande aussi bien en trction quien
compression , et une nigidité tres importante.

I'rés bonne tenue en température en atmosphere non oxydanie.
Bonne conductibilité thermique et ectnque (comparce aux autres
fibres).

-I'xcellente résistance a Phumdite.
-Bonne usinabilit¢ des matériaux renforces avee ces fibres.

~-Densité faible .
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¢ Limites d’utilisation :
-Prix encore relativement cleve .
Précaution a prendre lors de la mise en aeuvre (hibre CASSANIES).
“l'enue au choc lable .
-Mauvaise tenue chimique avec :
o 1oxygéne a partir de 400°¢
o les acudes oxydants a chaud.
o l.es métaux pouvant former des
carbures(corrosion galvamquc).
C/Proprictés des fibres d’aramides :
% Avantage :
Résistance spéeifique a la rupture en traction excellence.
-ltmible densité
_Hxcellente absorption des vibrations
“I'rés bonne résistance aux chocs ct a la fatigue
-Ronne résistance chimique ( sauf acides et bases forts).
¢ Limite d’utilisation :
“T'res faible résistance a la compression
-Reprise d’humidité assez importante.
~I*aible adhérence avec les résines dimprégnation.
-Sensibilité au UV .
~Usinabilité délicate des matériaux renforces.

-Ne fond pas , mais s¢ décompose a 400%c

| )
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» On représente ces pr:‘)priété en chifTre dans le tableau suivant

" TFibre |densité| Résistance | Résistance| ©imite “Module | Module |
|1 a la spécifique | elastique de  |spcafique
traction (6t /p) A% young (I/p)
(&1 :Mpa) (1i:Mpa)
( arbone |
HR 1.77 2800 1580 1 270000 | 152500
| HM | 1.94 2100 1080 (.5 400000 | 206180
Aramide| 145 | 3100 2000 2 130000 | 89650
Verre I | 2.55 2200 860) 3 78000 | 35000
Verre R | 2.55 3500 1370 2.5 85000 | 29420

Compte tenu de la grande souplesse des fibres de verre et des

propriétés mécaniques médiocres du kevlar en compression , le chox du

carbone 8’impose dans les picces de structure primatre.

l.cs composites aramide 1M seront utilises dans les cas de piéees

iravaillant 2 la traction pur (ex : réservoirs bobinée, cables ) ou dans des

structures secondaires comme le sont les composites 2 base de fibre de

VOITC.

I-2-3 /Différentes formes commerciales de fibres :

On trouve les fibres sous dif férentes formes commercrales ¢

A-/Stratifil (ou roving) meche.
L.cs Alaments sont assemblés sans torsion.,

B-/Fil simple

Les filaments sont assemblds par torston

C- /Mats :

Ce sont des fibres discontinues ou bien des fils de base, coupés

A des longueurs de 3 4 30 mm  qui servent 4 renforeer les résines. On

distingue :
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1-Mats a fil coupés: disposés sans aucune orientation
préférenticlle et maintenue ensemble par un hant.

7-Mat de surface : c’est une couche mince ¢t compacte  de
fibres discontinues. 11 est utilisé comme revétement.

3-Mat aiguilleté Cest un ensemble déformable, constituc de fils
de base enchevéirés entre eux ou bien au travers d’un support,

D-/Tissus :
Les tissus sont constitucs par des fibres disposes selon deux

direction perpendiculaires. Une direction dite de chaine, ct Pautre de

trame (voir fig 1-3).

Fig 1-3 L’ ARMURE DU TI55U

A partir ’entrecroisement des chaines et trames on distingue plusieurs
types de tissage :
¢ Toile ou taffetas :

Dans ce monde de tissage, la chaine ct la trame s’entrecrosent
alternativement (vorr [fig 1-4 ). Clest une armurce simple, stable ¢t peu
déformable.

Les propriétés de ce tissu sont presque identiques dans les deux

dircctions .
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Fig 1-4 “TOILE OU TAFFITTAS
** Satin :

Le fil de trame n’entrecroise pas tous les fils de chaine, pour
cela, il existe plusieurs types d’armures satin chacune d’clle est définie
par un numeéro.

On cite par exemple, un satin de 8, ou un fil de trame n’entrecrose
qu'un fil de chaine sur 8 (voir fig 1-5).

(est un tissu tres dcformable car les points de crotsements ¢tant
moins nombreux, ce qui donne un taux d’ondulation faible , moins de
résistance au  asaillement et de meilleures performances en traction et

en retlexion

Fig 1-5 :5ATIN
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% Sergé :
(Cest une armure qui offre Pavantage davorr un tissu 4 la fons
souple et dense dans cette armure, les Gls de trame passent au dessus de

deux fls de chaine puis au dessous de deux fils de chaine successifs

(vour fig 1-6 ).

lfig 1-6 -SLRG
+* Haut module :

Deux nappes de fils, superposces sans entrecroisement, hées
entre elles par une armature (chaine et trame) de fils fins qui n'intervient
pas sensiblement dans les performances du tissu(vorr hgl-7). On notc
que les effets de csaillement sont supprimés 4 cause de Pabsence
d’entrecroisement, ce qui nous donne un tissu trés performant mais

couteux 4 réahser

| P B e e |
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Fig 1-7 . HHALUT MODULLL
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E-/Nappe vnidirectionnelle(UD) : c’est un tissu qui ne
posséde pas de trame, les chaine sont maintenus entre cux par des fils

fing (voir fig -8 ).

Fig I-8 :NAPPLE UNIDIRECTTONNILLL

I-3/La matrice :

le role de la matrice est d’assurer une hasson ctheace entre les
fibres (€léments de renforcement ), de transmettre ct répartir les efforts,
de les protéger vis — a — vis des agents agressifs ct enfin de donner la

[orme finale de la prece.

Principales caractéristiques de la matrice :

% Bonne limite élasuque pour que les [ibres supportent le
maximum des efforts retransmis sans détormation
permanente.

¢ Bonne résistance aux chocs (césihience )

% Bonne résistance aux agents chinmiques et atmosphénguces,

+  Bonne tenue au vieldhissement.
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I-3-1/ Différent types de matrice :
T.a matrice peul tre :
% Organique,
< Minérale.
o Métalhque.
A-/Les matrices organiques (résineuses ) : il cxiste deux types de
matrices :

1- Matrice de type thermoplastique :la plasticité nécessaire 4

la mise en forme est obtenu 4 volonté par simple chauffage de

la matrice, elle reprenant sa nigidité lors du relfrordissement.

Cette particularité permet leur emplor pour des applications ¢n

treés grand scric.

[ /utilité de ces résines est limitée, car leur emploi est plus délicar ct
necessite ‘(}pérclr a une température tres élevee.
Fille presente plusieurs avantages :

-Une mise en ceuvre rapide par thermo-soudage.,

- La re-transformation.

- Une mailleurs ténacité que les résines thermoduressable.

2- Matrice de types thermodurcissable : la mise ¢n forme cst
cffectué impérativement avant I'é¢tape de polymdrisation au
cours de laquelle la matrice devient de facon irréversible
rigide. Ces résines sont caracternisées par ;

- Bonne stabilité thermique.
- Bonne proprictés mécanique
- Prix éleve
le produtt couramment utilse sont a base de résine cpoxyde on

phénohque.
16
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“* Résine Epoxyde : Ce sont les plus unlisées dans Pmdustne
aéronautique, clle est caractérisée par son faible retrart au moulage
(0.5% environ), et de bonnes proprictés mécamque. Plle gardent
d’excellentes caractéristiques jusqu'a une température de +70%.

** Résine phénolique : Ces résines possede une bonne
réststance au températures. Leurs températures d'utihsation
peut atteindre 200°% avec des ponts a 500°c.

la résistance au feu de ces reésines est excellente elles sont auto
extinguibles et les gaz dégages lors de leur combustions ne sont pas
LOXHUES,
B-/ Les matrices minérales : Permettent d’atteindre des hautes
température carbure de sihcium, carbone.
C-/ Les matrices métalliques : Malgré une densité  (par rapport
Peau ) importante, elles présentent de proprictes mtéressantes pour la
réalisation de piece soumise a des [rotlements.
Ex : Alhage daluminium, eutectique onentcs, ...
Note : Les matrices minérales et metallique sont peu utihsée ou en
développement, ces matrices ne sont pas cncore employées en
acronautique.
I-4/ Liaison matrice et armature :

l.a lasson entre fibres et matrice cst crée pendant la phasc
d’élaboration du matériau composite a unc influence fondamentale sur
les proprietes mécanmque de ce dernier,

On observe cette augmentation des caractérstiques uniquement st
Ia laison matrice/armature est d’excellente qualiee dou la nécessitd

d’employer des fibres ayant subt un traitement spécale.
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I-5/Choix de la matrice :

Le choix de la matrice dépend de Tutlisaton a la quelle est
destinée le maténau composite.

On peut résumée les condition de ce choix de résines dans le

schéma swvant : (schéma 1-1)

RESINES
Tenue en Tenue aux agents !

g extérieur Tenue au feu
P{)]}’Stﬂr Mﬂllvaiﬂﬁ (1] ' Mﬂll"u‘rﬂihﬂﬂ
<70° C humadité

Epoxyde 120° Aceeptable —>
<80°C Acceptable pour
|
Structure
Epoxyde 180° b Bonna b
< 120-140° C H
0TS
]
Polymide B Cabine avion
- onne b
Jusgu’a 200° C
|
. Phé:l‘ﬂll'f]llﬂ | Oxydation rapide j—g»! Trés bonne
Jusgu’a 200° C

SCIHEMA 1-1 : CHOIX DI LA MATRICLE

18
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I-6/ Les charges :

Sont des éléments de dizames de milimeétre de diameétres. Elle
sont additionnes a la eésine pour apporter des proprictcs particulicres ou
complémentaires.

Les caraceéristique modifiées par la résine sont

-Laugmentation des caracténstiques mecaniques de la resine par
addition de charges renforgantes.

-I’améhioration des propriétés solantes.
L’amélioration des propri¢tés conductrices.

-l.a diminution de la densité par addition de charges renforcantes
tres légers.

-La diminution du cott du produit par emploi de produit bon

marche.

On regroupe ces charges on deux :

% Microbilles  (charge renforgante) @ ce sont  des
microbilles de verre creuse, sphéres de 10 a 150 microns de diametre,
qu régulansent la repartiion des efforts et évilent les concentrations de
contramntes,

Ille présentent les avantages suivants

-Tres faible densité (0.1 a0.4).

-Inertie chimique.

-Ifaible rapport surface/volume permettant de realiser des taux de
charge élevés .

-Accrossement de la agdité et de la tenue en compression
Drautre part, les inconvénients :

-Usinage difficile.

-Iragilité en fonction du raux de charges.

% Le tale, la crae, Poxyde de titane. ..

Le tale et la crate (CaCoy) sont les deux charges les plus utihsces en
ratson essenticllement de leur coat modigue.

19
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I1I-1- / Introduction :

Le but de tous les constructeurs ct de produrre des éléments sure,
fiables et compétitifs sur le plan économique.

C’est-a-dire Pimportance des couplages qui lient dans Pentreprise
le concepteur aux moyens de caleul, d’essais ct de fabnication. Pour ce qu
concerne les pitces en matériaux composites, ces couplages sont encore
plus étroits qu’en construction traditionnelle.

Une nouvelle procédure de fabrication exige un ateher bien
spécific. ol le stockage se fait a basse température et sous une atmosphere
controlée, pour pouvoir conserver toutes les caractéristiques mécaniques et
chimiques qui ont été congus aux matériaux composites. De plus une
opération de déstockage est néeesswire  avant chaque utilisation, done la
réalisation d’une piéce composite nécessite un compromis optimal entre les
données structurales et le niveau de qualité requis.

Les phases d’élaboration du maténaun composite micgrent des
opérations d’usinage, de controle qui sont autant d’étapes vitales dans la

fabrication de ces pi&ccs,

I1-2-/ Principe d’élaboration d’une picce en matériaux composite
Il existe différent procédé mais le plus utihse est le procédé par
moulage ou les principales opérations d'une mise en forme sont rappelces

dans le schéma suivant (fig.11-1) :

20
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[1-2-1- / Imprégnation :

Un pré-imprégne est un mdt ou tssu avec un pourcentage de résine
bien déterminé entre 35% et 65%.

L¢ schéma smvant présente le pnncpe de Pimprégnation, les tissus
obtenus sont protégé sur une ou deux face par un film plastique qui facilite
leur manipulation | leur conservation dott ¢tre a basse (empérature moins

de 20°C, pour arréter la polyménsation de la résine,

Secheur

solution

Thissus
prelmpre g

Film de

o . A

"Fig 11-2- : PRINCIPE DE PREAIMPREGNATTON

[1-2-2/Mise en forme :
Dans cette étape il s’agit de réaliser la forme de la picee, en
aéronautique nous avons deux muse en forme :
» le bobinage des fibre, ce procédé de fabrication permet disposés i

Pextérieur d’un moule mise en rotation(vorir fig T1-3).
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[.e renfort est dispnsé soit pr:rpcndjculairt:mcut a Paxe de mandrn

(enroulement circonferentiel ), soit en Fasant un certain angle avee cet,

axe (enroulement hélicoidal).
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Ig 11-3 : BOBINAGI:

» e drapage de nappes unidirectionnelles ou de tissus : cette technique

consiste a disposer les plis ( nappes ou tissus ) prédécoupés et preé-

mmpregnés sur un outil de dérapage en forme ou a plat, en respectant les

angles d’orientation de chaque couche.

Le choix des onentations des différentes couches permet dattribuer a

la prece des propridétes mécaniques 1sotropes on amsotropes, en fonclion

des efforts qu’elle devra supporter.

Les onentations des fibres ( cas des nappes) les plus fréquentes

correspondent 4 des angles de 07 45°, 90° et 135°.

De plus, les plaques planes comportent généralement une symétrie

muroir de facon a éviter des symétries de contraintes internes d’ongine
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thermique, ainsi d’éviter  des  déformations  de  picce  (violemment,

gauchissement)(voir figl1-4).

Iig 11-4 : DRAPAGL

Remarque :

- Lors de drapage, chaque découpe est appliquce avee sa protection
séparatrice, donc il nécessite de retirer le séparateur avant la déposer
du pli smvant.

- La manipulation des pres-imprégnes et les résines lors de drapage
doit s’effectuer avee des pants blane de coton Parce Quils ont
trritants pour la peau et sont manipulation 4 mam nue altére leurs

cmacléristiqucﬁ.
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11-2-3- /Compactage :

La création de pieces a partir de tissus ou bandes pré imprégnées |
s'cffectue  réellement lors de Topération de  dépose (i assure  le
positonnement et Pempalage des plis sur un outllage. La picee se constitue
ainsi de facon constructive par ajout de matere seffectuant  par

superposition de couches successives sur Poutillage (vorr fig 11-5) -

—— _—

/ Fin 3'éuaddiig \H

Draiuage air [tissus de draiage)
Film démoulsmt &tane he
Prodwit d'absorption de résine (tissude pompage)
Film démoulsut perfors
Tissud démimer
Demowknt d'outillage
Cale de dordwre
[metaligue ou elastomere)
Mstic 48 tanc hite

EATEN

lig 11-5- LIS DIFFERENT PRODUITS UTTLISES ET LEUR POSTTTON DANS
LEMPILEMENT

Pour micux démouler la piéce un nssu appelé démoulant

d’outillage st place entre la piece et Poutillage. Lorsque les découpes ont

éte posces sur l'outillage, la picce est placée sous vide i l'aide de vessies, alin

que la pression :l,tmusphériquc permette de compacter les différentes

[ B
5
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couches entre elles. Pour pouvoir faire correctement le vide, 1l est
nécessaire d'mterposer un tissu de dramage entre la vessie, et de poser un
joint d’étanchéité entre la vessie et Poutllage. 11 est Egalement nécessarre de
placer un séparateur (film démoulant ) entre le pré imprégné et le film
d’étanchéité(vessic).

Enfin, a fin d’absorber les excédents de réaction de résine on

utihse des tissus de pompage.

I1-2-4- / Polymérisation :
L’¢claboration d’une piece ¢n matérau compositc impose  de
déterminer et de maitnser Tensembles des  paramétres  pression,

température, temps durant tout le eycle polyménsation(voir fig 11-6).

e

mise & I"air libre
du sac a
depression que la

p;{::ﬁ;)l‘l atteint da—  Pression . 4.|
, "I

g 11-6 :Cycle de polymérisation

F'y
5 Température
90°C+ ) s
Augmentation ; Refroidissement
de température / 2°C/mn
2°C/min .
\ / /
/
']
.'; |
/ f :
20°C ff Fin de cycle
= e 4
LR
=1
B
5 p Temps (mn)
Monté en pression EJ Durée de la
; = EpEacni
de la console puis & polymerisation
&
o
g
-

Evaguation de
la pression
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On désigne par la polyménsation la réaction chimique condwsant la
résine a se solidifier, cet opération se fais a Maide dune machine nommée la,
console « ANITA 8501 ».

A-/ Présentation générale de la console ;

(Cest une machime ayant pour role dlassurer la pression et la
température lors de la polyménsation. Clest deux paramétres sont essenticl
pour la fabrnication des composites.

La console est constituée comme suit (voir fig-11-7)

% Un corps prncipal coiffé de 2 couvercles a Pavant et a Parricre,
les deux couvercles sont montés sur la charnicres.

Le couvercle de face avant est retenu par deux compas e

supporte une plaque ou est mont¢ le termina de dialogue |

Le couvercle amere sert d’emplacement de  stockage  des

accessoires .sont couverture présente la face arnére du coftfret

dont le démontage donne accés aux ¢quipements .

% Les cquipements de raccordement et visualisation sont monté su
la face avant .
% Les ¢quipements sont classés en quatre catégories :
-Hguipement pneumatiques.
-Liquipement de puissance Clectrigue |
-Equipement clectronique .
-Equipement de dualogue.
%* Les équipements pncumatique sont tous montés sur la face

avant .
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% Les équipements de puissance clectnque sont tous cablés sur
une platine , montée horizontalement a Pintérnieur du coffret |

% 1es équipermnents électromiques sont montes avec leur
alimentation sur la face arnicre .

% Limprimante est montée en fagade sur la face avant du coffret
et le terminal de dialogue sur une plaque fixée dans le couvercle
frontal.
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Fig, 11-7 : la console
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B-/Les accessoires de la console sont :
Tapis chauffant : assure la température sur toute la surface 2
fabriquer ou a réparer.
% Deux (2) pipettes : Pune pour assurer le sous —vide et Pautre pour le
controle.
% (sept) 7 thermocouples :
- deux pour la régulation.
- trots pour la mesure de la tempdrature.
- deux pour la séeurité,
C-/Programmation de la consolc
A Taide d’un terminal la console est programmée pour Pexceution
des cycles de cuisson de résine ou les différents paramétres dapplication

sont schématiser dans le tablcau survant :

PARAMETRES A PROGRAMME UNTTES
N® IDENTIFICATION DE CYCLE
" TEMPERATURL LIMITE DE LA CONSOLL L(é
ECART D’ALARME AUTOUR DE LA CONSIGNE 9%,
NOMBRE DE SEGMENT(0-12)
" DUREE DE SEGMENT | mi
TEMPERATURE FIN SEGMENT | 2]
DUREE DU SEGMENT 2 T
TEMPERATURE FIN SEGMENT 2 o
DUREE DU SEGMENT3 —
| TEMPERATURE FIN SEGMENT 3 TS
= CONSIGNE DE VIDE bt

Tableau 11 : programmation de la console
Avec:

°C : Degre Celsius

mn : minute.

29
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I1-2-5-/ Finition :
Consistc a cffacer les empreintes provoque par les produits
d'environnement.
Un écrétage sur une profondeur de 0.03 mm permet de supprimer les
empreintes sans nisque d'attaquer les fibres.
lLes méthodes utilisées sont :
- L'abrasion souvent manucllement a 'ude du texture scotch-brite
- Le sablage pour les pieces qui se rond rassembler par collage.
- Le masticage pour les piéces qui scront peintes simplement.
D'autre part, une opération d'usinage est effectuée pour supprimer
le défaut éventuel aprés polymeérnsation :
- Le dérourage pour enlever le surplus de résine,
- L'ébavurages (cassage d'angle), il est nécessaire pour supprimer les
éventuelles bordures coupant (voiles fin de résine).
11-2-6-/ Le contrédle :
- Un controle destructif est ctfectuée sur un jeu d’éprouvette ayant
subi le méme cycle de collage.
- Un controle non destructif par résonance peut Ctre Cgalement
clfectué sur la picee.
- La lecture de la bande d’enregistrement de la console permet de

connaitre les anomalie éventuelles survenues an cours du cycle.

30
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11-3-/ Principe construction des matériaux composites en
aéronautique :

[n aéronautique deux grandes prncipes constructions déja
utilisé pour les matériaux composites.

e

** Structure sandwich.

-

Structure mmmlithiquc,

DX
11-3-1-/ Structure sandwich :

La diversité des plastiques utihsables, leur propriétc la possibilit¢ de
les modifier, de les adapter et la facilité de les mettre en ccuvre font que
les structures sandwich entiérement en matiére plastique constituant une
des solutions qu'il faut séneusement prendre en considération dans un
travail de conceplion.

Un maténau sandwich est formée d'unc ame lépere (mousse ou nid
d'abeilles) placée entre deux peaux(voir fig 11-8).

l.e collage de ces deux constituants donne une structure qui a une
orande ngdite et légerete.

Les peaux, généralement, de faible épaisseur (0.3 2 quelque
millimétre) pouvant étre constituées de toles métalique de structure

composite stratifi ¢es.

3l
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Fig11-8- : STRUCTURLE, SANDWICI

a- /Fabrication sandwich :

Les structures mid d’abeilles sont fabnquées par formage, ou plus
genéralement par expansion (voir fig.[1-9)

Dans le cas du formage, des bandes minces de maticre passent
cnter deux rouleaux qui leurs donnent une forme ondulée. Ces bandes
amst formées sont empilées de facon a constituer un bloc en nid
d’abeilles puis collées.

Dans le cas de l'expansion, des hignes de colle sont déposés sur le rouleau

a intervalle régulier.
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On découpe des bandes et on les emplie, les unes sur les autres,

avec un décalage appropré ensuite par polymérisation s'cffectue le

cnulﬂgu.

Par un érrement dans le sans perpendiculire au rouleau, on

obtient la stracture md d'abeilles.

Remarque : |.e collage consiste une polymérisation ¢n console, ou

presse chauffante (surface planc).

EROCEDE DE FORMAGE

Harde oniuice Hluc cusiatitiie

Baialy micvea Reileadn aba mie
LEVELE TP T T 4 for miw

EROCEDE PAH EXPANSION
i I 1
(e i
| of'sLeilles
A |
- T
Banile inireg Frubls saagiile
g o lead eldicuupds

Al

ILanne e andwislr
sy e

Figl]1-9 - FABRICATION STRUCTURI SANDWICH
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b- / Référence de nid-d’abeilles :

Fin aéronautique les mds d’abeilles (voir hig TI-10), sont
désignées par des codes dont le premuer code désigne le maténau de
fFabrication suivit par un autre code désignant le diametre de la cellule en
(mullimétre), de plus un code désigne Pépaisseur de la feudle ou le
matértau utilisé en (micron).

Exemple :
2024 -4- 281(351 <+——  traitement chimigue

Matériau  diamelre hexagonal ¢paisseur de la fewlle

—

4 h

‘ Bawde

Dimenvion de onl lbﬂ< \“‘\.‘ S;T\\ L

W e Trpancian

Fig IT-10 : STRUCTURE NID IDABEILLE
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I1-3-2-/ Structure monolithigue :

Cette structure est composée umquement par un empilernent de
plis de verre, d’aramide ou de carbone imprégné par une résme. Cette

derni¢re on la trouve dans les caissons de la vorlure(vorr fig T1-11).

.
: — I— —— — |
| NERAVLEE
r:"' 18 PLIS)
ey s ——l]
*pEad
o PLI;
l Del EL L I-Llu.'llu."'".lLlJ-Hll{I-l- 1\- "J:.:"J".LI

Figll-11 : STRUCTURE MONOLITHIQUE

11-4-/ Défauts de fabrication dans les matériaux composites:

(C'est des phénomenes qui apparu apres la réalisation des pieces et
gqu'on les nomme défaut de fabrication parce quil sont da a des erreurs
commus lors de la fabrication.

A-/Porosité :
les porosités tendent toujours a abaisscr les proprictes
mécamques du matérian, leur taille est trés petite 4 Péchelle de
I'épatsseur d'une couche clémentarre. Lilles se subdivisent en deux
catégones :
“ les micro porosités dont le diamctre est maximal est infénceur

a 10micromdtres,

bt
i
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HAPITRE I  FABRICATION DES AMATERLIUY COMPOSIT; e L

“* Les macro porosilés dont le diameétre est supéricur d
10micromctres.
Flles apparaissent suite 4 un compactage mal fait ou proviennent d'un
pré imprégné dégrade.
Ta figure suivante(fig 11-12) est une vue cn bout de stratilie @ nous
constatons une réparation de porosité entre couches.
e A

O S e
5 e T‘Em_

Figll —12 :POROSITE DE COMPOSTTE

B-/Oubli de séparateur :1 existe divers types de séparateurs, le nom
retrait de ce dernter conduit a des délaminages dans le cas ou il est
constitue du papier silicone .

D'autre cas, il est souvent dillicile a détecter car peuvent fondre ct

se melanger lors de polyménsation

C-/Inclusion :On détecte des matérnaux étranges aux [ihres ef a la
résine et qui dégradent leurs caracténistiques.
D-/Ecart de méche :(C'est 'espacement entre fibre ou entre deux
découpes placés bord a bord sur une méme couche qui sera ensuite
remplacée par la résine.

E-/Variation d'épaisseur : lirreur sur le nombre de plics ou

mauvaise application de la pression.

E 14!
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CHAPITRE 1T < PABRICATION DES MATERLAUY COMPOSIT, Claggen L

F-/Adhésion/cohésion : Iin plus des problemes d’adhésion entre
film de colle et pice il peut exister des probléme de cohésion du film de
colle, ié a la quahte de colle.

I1-5-/ Protection des structures composites :
|es structures composites possedent une bonne résistance 2 la
corrosion. Cependant elle doit étre proteges contre
v La foudre
+ 1. ¢rosion
% L’humdite.

A-/ Protection contre la foudre :

la piéce recoit sur toute sa surface extéricure une projection
d’aluminium fondu qui rend la surface de panneau conductrice,

Il existe mantenant des tissus pré mmprégnés mctallisés g
remplissent cette [onction,

B-/Protection contre Pérosion :

Une peinture a base de téflon amchore la résistance a P'érosion des
saumon et des bords d’attaque fabriqués en maténau composite (ex |
bord d’attaque de dérve).

C-/ Peinture anti- statique :

La surface exténieure des panneaux en matériau composite regoit 3
couches de pemture :

» Une couche conductrice
» Une couche de prmarre

» 1Ine couche de laque



CHAPITRE I -  FABRICATION DES MATERIAUX COMPOSIT: c:‘jlnr-ggie-ﬁ

D-/Protection contre Phumidité :
lLa pénétration de Phumidité a Ninténieur des panneaux sandwichs
entraine la pournissement ou Poxydation des nids d’aballe.

La protection est réaliséc par une bonne étanchéit¢ des peaux.

[1-6/ Application de composite sur avion A310:

A la suite des constantes recherches de dimmution de poids et
de la simplification du travail d’entretien, de nombreuses picees sur
A310 ( voir fig.11-13 ,14,15-) sont réalis¢es en composites tel que :

1- Fuselage

- Plancher cabine passagers CERP-AFRP
- Galley CIRP-AI'RDP
- Carénage aile fuselage CIRP
- Radome ALRP

2- Aile :

- spoilers 1 —2 -3 -4 construction de type monolithique nervure
et reverements CHRP

- spoiler 5—6—7 construction de type sandwich revetement

CHRIP
- panneau de bord d’attaque GIRP
panneau au dessus des trains principaux GEIRP

3- dérive :

- Bord d’atraque

* partie inférieur GIRP
¥ partie supcrieur CIERP/ALERD
- Panneau de bord de fuite AIRDP
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4- Stabilisateur :

- Panneau de bord de [uite GLERIDP
- Saumon GIRP
- Carénage de raccordement avee fuselage GEFRP
- Bord d’attaque profondeur GERP
5- Mit et nacelles :
- Carénages de mat CIRP
- Capots [an CI'RP/AFRP

md dbeille en alunumum
- Inverscurs CERP/AIFRP
6- Trains principaux :
- Carénage sur porte de train CI'RP
Avec:
CERP : matériaux composites a base de fibre de carbone.
GFRP : maténaux composites a base de fibre de verre .

AFRDP : matériaux composites a hase ararmde
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11-7/ comparaison entre la gouvernc de direction A300-A310:
la gouverne de direction d I A300 ou de I A310 est constituce

de quatre éléments principaux :

-un caisson (voir g I1-16,17)

un bord d’attaque(vorr f1g.11-18,19) .

-un bord de fuite .

-un saumon (voir fig.[T-20,21).
Ces éléments sont constitués, généralement, on alhage léger dans
PA300,vue les avanlages des matériaux  composites, ces moéme
constituants sont remplacés par les structures composites dans PA310.1a
comparaison des ces quatre éléments sc résument dans le tableau [1-2
11-7-1/Evolution et comparaison des coits de production :

I.a diminution de nombres d’éléments et le gain de masse ,ou le
poids cst un paramétre prépondérant, impose le choix de construire des
nouveaux avions avec des piéces en composites. Ce qui meéne une
dirminution de cout de production.(voir g 11-22

10 .

0) -
80 =
) —
60 —
50
40
30
20
10

pmas

REDUCTION

I

i i CONSTRUCTION CONSTRUCTION
Cout de ]}I‘Uduthﬂﬂ EN ALLIAGE EN CFRP

E% Cout matiére

Fipl1-22 :EVOLUTION ET PRODUCTION DIS COUTS DE PRODUCTIO
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BORD DE FUITEG
TINITORAL

YERVLEE

b

{ ____ SERVURE 4
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4 - KERVURE D

4 NEKVURE 0821
[7-
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—
LOFMG L ROH i
AVANT e NERVIRE D

Figll-16 : caisson d’avion A300
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SEAVLET A

KOMEX
FERRURE 877

AFRP Fibiic 0'80°
CFRP Faluic z45°

FAOFILE

FERELRE KT &

[

FERRURE N° § ,@

EORGERD S

| FERRURE ¥ 4 — /&y,

| FERRURE B 3 5;\};
J

FERRURE N 1 HRMEX

CHHP Fuuiic 0"
CEAP Febeic =57
CFRP Fabris 907
=CFAF Fibric 2457

FERRLRE K® 1 NERVLURE 0

Fig-T1-17 : CAISSON D’AVION A310
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Bord datizque
en GFRP Alliage d'Aluminiem

[Fig 11-18 : BORD I’ATTAQUE I’UN AVION A300

) Bord d'attaque

en AFRP
CFRF

[Fig.11-19 : BORD I’ATTAQUE 1YUN AVION A310
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SECTION
B-B
‘J'

Fitie e

oy
wid d'abeille — " irre

I'l Fibre de

YETTE

— Rondells

Résine

Joint —

5]

Ifig 11-20 : SAUMON ID’UN AVION A3(K]

Eb Extremitd en
(=1

iE Alvminium

Capteur de foudre
{Paratonnerie en aluminium)
Saumon

SECTION
B-B

kid d'abeille =\ — Flbre aramide

E"I Fibre aramide

Resine

Jaint

Fig.11-21 : SAUMON IX’UN AVION A310
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Element A300 A310
Longeron Iin allage léger Lin fibre de
avant carbone /verre ou
carbone/ararmude avec
C ame cn mid d’abeile,
Longeron Fin alliape léger Pas de longeron AR
A arriere P
I Nervurcs 54 nervures en alliage 2 nervures
leger -n° 0 en fibre de
S carbone avee ame en nid
S d’abeille
- NI® 54A en alliage leger
O Panneaux 12 2 Panncaux
N fatéraux réalisés en alliage léger - réaliscs en fibre de

carbone avec ame en mid

d’abelle

Bord d’attaque

Réalise en 6 scction et 5
portes doubles d’acccs
aux charmeres, fabrique
en GIRP avee ame en nid
d’abaille

Réalise en 6 scction et 5
portes doubles d’acces
aux charnicres, fabrique
en AFRP avec ame en
rid d’abeille

Bord de fute

Réahsé en md d’abeille
recouvert d'une fewlle

d’alhage léper

Saumaon

Reéalisé en GRITP avee
ame en nmid d’abeille
Par projection

Réahsé par phage d’unc
fewlle d’alliage leger ct
VISSC AUX panneaux
latcéraux

Réalise en AFRDP avec
ame en md d’abelle.
PPar barrette en

d’aluminium fondu. ﬂlum_i!li]:lm.
Nombre d’élément GO0 ) 335
Nombre de fixations |17015 4800)
ou parties standards
Pords 220K g 189K g

Tableau [1-2 : COMPARAISON ENTRE GOUVERNLE DE DIRECTION

A3 et A310
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[11I-1 /Introduction :

Fn aéronautique les matériaux composites présentent Pavantage par
rapport aux matériaux métalliques d’étre peu sensible aux phénomenes de
fatigue et de corrosion.

Mais leur endommagement peut entrainer unce  dégradation de leurs
propriétés mécaniques, qui ne peuvent obéir aux conditions dutilisation
auxquelles ils ont ¢té congus.

D’autre part le contrdle non destructif (C.N.D) joue un role tres important
pour détecter ou caractériser les défauts existant dans la structure composite,
afin d’estimer Pimportance d’'un dommage, ainsi que de déterminer la quahté

d’une réparation.

I11-2 / L’endommagement des matériaux composites :

Phénomene de modification des caracténstiques mécaniques el
geométriques d'une structure tendant a diminuer sa capacite de resistance
aux sollicitations qn'cl]c doit normalement supporter. Dans les matcérianx

4 M - ) " - [S i - -
métalliques, on attribue ce phénomene a la fatigue sous T'influence prolongce
de charges cychques qui accentuent progressivement. les délfauts inttaux du

matériau. La rupture intervient brutalement, sans signes déeclables,

Par contre dans les matériaux composites, qun sont nettement plus résistants
aux sollicitations cychques que les métaux, la rupture est tres souvent
précédée par des endommagements de types divers, lics 4 la constitution du
matériau. Par exemple, pour les composites stratifiés, 'endommagement se

manifeste par les phénomeénes sutvants, par ordre chronologique
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** Apparition de microfissures dans la matrice (craquement).

o R s localisées de la haison fibre 1ce

¢ Ruptures localisées de la haison fibre- matnice.

“ Micro flambage des renforts avec appantion el progression  de
délaminages.

** Rupture des fibres paralléles a la direction de la charge.

% Rupture de la structure.

Donc un endommagement d’une structure en matériau composite ne doit
pas éfre pris 4 légere car 1l peat évoluer au cours du temps et cest ce qu

mettra des vies humatnes en danger.

L11-3 /Différent types d’endommage de matériaux composites :

Mis a part les effets de Penvironnement, la foudre, la gréle; les
impacts d’otseaux et les objets divers sur la piste sont par mus de nombreuses
sources de dommage que peuvent renconirer cerlaines Picce €n COMpPOBILLs
dans la structure Pavion tels que

a) Rayurc.

b) Décollement.

¢) Délaminage (délanunation).
d) Entaille.

¢) linloncement.

f) Ticaillage du composite,

g) Perforation.

h) Infiltration.

1} Rupture de md d’abeille.
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[11-3-1/ Rayure :

Sur les structures monolithiques stratifiées les composites sont tres
susceptibles aux rayures qui peuvent générer des ruptures de fibres, dont une
réparation est nécessaire pour éviter Pagression des couches travaillantes par

les agents extérieurs (humidité) (vorr tig. 1111 ).
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| Fig. 111-1- RAYURI:
IT1-3-2/ Décollement :
(Pest le cas ou Padhérence entre le revétement ¢l ame disparail.
17évolution de ce type de défaut est  fonction du mode de solherration de la

structure {:l':-rn[}ﬁsilf: {Vnir ﬁg. IIT—Z—).

Saparation

— cillle

Fig. TT1-2- DICOLLEMIENT
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[11-3-3/ Délaminage (délamination) :

Les délaminages générés par impacl concernent souvent plusicurs
couches, voire méme Pépaisscur totale de la picee, avec rupture des couches
sur la face opposée a 'impact.

Notons que des impacts de faible énergic peuvent provoquer des
délaminages dans le matériau sans laisser d’empreintes visibles sur la surface
de la prece.

Généralement les surfaces délaminées sont crosssantes en fonction de la
profondeur .on dit que les délaminages sont générés suvant une forme de

cone (voir fig. TT11-3-).

I." e}

separation entre W |
deux plis

Fig. 11- 3 — DELAMINAGT

111-3-4/ Entaille :

(Pest un dommage qui résulte d’une coupure longue des hibres et
plus ou moins profonde dans le revétement  de la picce composite,
habituellement provoqué par le contact d'un objet pointu qui produt une

entadle (Voir fig, 1H-4-),
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SECTION C=C

Fig, 111-4- ENTAILLL:

I11-3-5/ L’enfoncement :

liffet du choc d’un objet (projectile) arnvant a grande vitesse contre
la structure composite.
A Timpact, si la masse du projectile est négligeable vis-a-vis de la structure,
Iénergie cinétique du premicr s¢ transformera ennicrement en travail de
déformation qui peut entrainer un délaminage et un décollement da la

structure (vorr Fig. IT1-5-),
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Fig. [11-5- ENFONCEMENT

111-3-6/ L’écaillage du composite :

Un écaillage dans la structure de composite peut apparaitre par

une dégradation superficiel qui se traduit par une cassure ¢t un decollement

local de la couche qui pourrait provoquer des sollicitations pour les quelles

clle n’ont pas été dimensionné.

Dont la réparatin:m pour ce type de dommage el plurﬁt anHiL‘JlL‘. afim d’eviter

les réaction interne avec le milieu exténeur (humdite, rayonnements des

ultras violet) ( vorr fig. 111-6-).
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structure stratifidge
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Frg. 111-6- ECAILLAGL DU COMPOSETE
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I11-3-7/ Les perforations :

[1y a une eréation de perforation lors de Pimpact et clles peavent
traverscr en partie ou totalement la piéce. Bt elle 4 une grosse mfuence sur
les picces monolithiques travaillant en compression et les picces sandwiche

en flexion (vorr fig. 111-7-).

fevalemeant
\\ . e —— P o e——
: ginnnmnnm
{1} Nid/ ’ S ——
d'abille
02)
: W
]
[ Vﬁ‘ m— ——
(3}
W, — -

Fig. TII-7- PERFORATION

I11-3-8/ Infiltration :

Lmfiltratton de hquides (eau ou kéroséne ) dans la structure
sandwich  peuvent étre iée a4 un taux de porosite important au scin du
sandwich , a la présence de délamunage générés par un mmpact ou des

décollements( vorr fig. 111-8-).
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Fig, HT-8- INFILTRATION
111-3-9/ Rupture du nid d’abeille :
Un endommagement par choc risque de générer une rupture du md
d’abeille qui intervient  directement sur les caracténstiques mecamque de la

picce vorr fig. TIT-9-),

Fa g
zstructure zandwich

pS 4

Fig. 1H1-9- RUPTURE DE NID [D’ABEILLLLL

I11-4 / Effet de Penvironnement sur le composite :

L.e matériau composite dont la matrice organique est tres sensible aux
effets  de Penvironnement tel que la température, Phunditée o e
rayonnement. Cette sensibalité se tradut par

» Un abaissement de rigidité.

# Un affubhssement des proprctés mécanique du systeme.
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Pour éviter cette sensibilité 1l faut unc prmutlia‘m des  siructures

composites ou nous Pavons déja aité dans le « CITAPTTRIE 20,

I11-5 / Réle de contréle non destructif au endommagement :

Les dommages de matériaux composites ne sont pas LOUJOUrS
visibles sur la face impactée, alors quils sont souvent importants sur la face
t‘:ppt':SéC.

Or en aéronautique la face opposée n'est pas forcement visible a mspecter,
cependant les interventions de controle non destructil sont obligatomre pour
assurer et vérifier Métar de la picce sans engendrer ancune déternioration, que
celle-c1 est conforme a sa défimtion.
1.¢ controle non destructil peut intervenir a plusteurs niveaux

& Détection d’inclusions de coms étranger (séparateur. . .ele.),

% Détection de fissurations précoces, de délaminages nter phs, de

défauts de collage.

% Controle de l'alignement des fibres.

% Contrdle de l'endommagement apres fatigue.

% Controle aprés impact ou surcharge statique,

¢ Contrdle de I'influence de Penvironnement.

** Diétection de la pmgrcssinn des défauts

Donc le controle non destructif (CN.D) décnt ou caracténse les défauts
existants sans détédoration de la picce composite. Pour des  rasons
sécuritaires, 11 est souhaitable de détecter le plus tot possible les piéces

défectuenses.
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I11-6 /Méthodes de contrdle non destructif :
Dans Pinspection des matériaux composites, 1l existe cing méthodes
d’inspection, cependant la compagnie « AIR ALGERIE » nadopte que 4

qui sc trouve dans un organigramme ¢1 —dessous (fig. 111-10-)

r!’?" L |

L hapoCnnn Visuciic ]
v _  J e
'— e T LT """"'. ] Ir ; il ] e o mar -1. II- TE A TARS e me -_-::::.d_\-‘! r- TR TR R R omomom mhimr 1!
| 1Al i3 J i Y e S TR FE TR D J | RAmRRRNARsERORE RRa J [ PR AT LV J
l L L o

|1'ig. LHE-10- MITTTIODES DI CONTROLL S NON DESTRUCTTE
A AIR ALGERIE
I11-6-1 / L’inspection visuelle :
Utiliser en premier controle pour détecter les défauts de surface :
mnpacts, criques, délamination, décollement des inserts coups de foudre ct

briilures. Cette inspection est aussi facile par les loupes grossissantes.

[1I- 6-2 / TAP TEST (tapping) :
l.e principe est de tapoter tres légerement sur la surface du
revéterment avec un objet métallique arronds, et la - dilférence de sonorté a

Iarerlle entre une zone collée et une autre non collée, done ¢’est une methode
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pour rechercher les délaminages ct controler les collages dans les composites

( Vour big, 1T1-11-).
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Fig. 1LL-11-"LAP VLS

I11-6-3 / Ressuage :

Cette méthode est utihsée pour détecter de petats détauts, clle
consiste 4 appliquer sur la surface de la piece a controler, préalablement
nettoyée et séchée, un liquide d’imprégnation colorée ou fluorescente.

Le liquide pénétre, par capillanité dans les ouvertures des defauts. Apres un
certain temps correspondant a la pénétration du hguide d'imprépgnation dans
les défauts, Pexces de hqude présent a la surface de la piece est ehrmne par
lavage. La surface est enswute recouverte dun revclateur qui en attirant le
lquide d’imprégnation retenu dans les  défauts. Lobservation  est

géncralement réalisée visuellement (Voir fig. 111-12-).
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CHAPITRE. M1: BENDOMMAGEMENT ET CONTROLE NON DESTRUCTIF <o -

Remarque 1:
l¢ ressuage doit étre utilisé avec précaution compte tenu de la
difficulté d’éliminer le révélateur. Toute mauvaise chmmation du révclateur

entraine une réparation de mauvase qualite.

1) prEpETATIOL GEsnriAre
1k 3 —
g A=
sy ansidquation di péndtran
W@mmw ad
sy lavage (dlmunanon de lence: de penenEny)
‘I - — Fl T . i 1
|
JEppliguain Gu rseatenr ;b |
1 Limo !
= ] |
FIEREPRCTIOE
G lelioyee des sirfures
=y appliquanity une proteotin £ NRCRIEAITE FOLT (e 5TI05E §8 Ge8 prElar
p —_—

Fag, TT-12 RESSUAGLS

111-6-4 / Radiographie :

Cette methode de controle a Pavantage de pouvorr détecter des
défauts de surface et des défauts internes. lille est principalement utilisée
pour les zones inaccessible et non démontables.

Cette méthode est la seale qui permet de détecter la présence d’cau
enfermée dans le md d’abeille. Les autres défauls observés sont les crigques, la

porosité, lorientation des fibres, Pinclusion.,
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A

e T

i

I.’ingpection consiste a fare traverser la piece par un faisceau de rayons X

(ou GAMMA), et a irradier un film placé derricre la piece. La mise ¢n

Cvidence des défauts est assurée par une varahion de densité opnque sur le

radiogramme  (Alm  Radiographique irradié et développe), surte  aux

diff¢rences d’:lbsnrprinn des rayons X entre unc zone SAInNe ¢l une Zone

défectueuse.

l.a source est un générateur relié a un cible haute tension et un cablage

¢lectronique commandé de Pextérieur. (Vour bg. 1HI1-13-)

1) preperation de la ptic
Zireéglace de lapoere:l

= inssection (exposition)

nid d :—.';;—11':\ )

FoL ¢
41412
4 £

4) Gevelpppement des filirs

5 ITErLrEraTIC Ces e

L

Fig. TTT-13- RADIOGRAPHIL:
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Comme exemple voicr des fipures qui montrent les différentes mspections

par la radiographie.

Fig. 111-14- IDENTIFICATION RADIOGRAPHIQUI 11 L AU
FN STRUCTURE NID D ABIEILLLS
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[11-6-5 / Contrdle par ultrasons :
(Test Pun des controles les plus utlisés pour les matertaux
COMpPOSsites.
lle nous permet de détecter des défauts de surface ct des defauts internes.
Cette technique consiste 4 faire propager dans le matériau 4 controler unc
onde ultrasonore (vibration acoustique) générée a Pade dun traducteur
(comporte un (ou plusicurs) élément sensible appelé transducteur qui
convertit Pénergie électrique du signal d’émission cn énergie
acoustique (vibration ultrasonore) et inversement).
le contrdle est basé sur la réflexion (écho) ou la transmission de Ponde
ultrasonore au mveau des défauts (voir fig. 111-17-).
| 2observation de différents défauts est réalisée en visuahsant les signaux des
échos ou de Ponde transmise sur un oscilloscope (vorr hg TT1-18),
De plus, le retard entre Pécho et I'émission est fonction de I'élowgnement du
rélecteur par rapport au traducteur (voir hig. 111-19-)
T=2P/V

Avec :

T = retard de Pécho.

P = clognement du réflecteur,

V = vitesse de propagation,
Remarque 2 :

l.es matériaux composites posscdent une  grande capacit¢ a

absorber les ultrasons, et pour cela on utiliser des basses frequences moms

sensibles au phénoméne 111}5(>r]":tinn des ondes.
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11-6-6 / L’inspection par la thermographic :

le principe de cette inspection est de chauffer la piece par une
source de chaleur (lampe de quartz) puis 'on expose 4 une source nfrarouge
de thermo- graphie (voir fig. 1T1-20-), a travers un écran qui montre 'image
de grays cale on peut obscrver les dcfauts existant dans la prece (vorr fig. [T1-
21-),
Cette méthode nous permet de détecter de Peau dans le md d’abeille.
[ contrdle par thermographic est en voie de développement 1 « AIR

ALGERIE ».
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V-1 /Introduction :

Comme 1l a ét¢ déa até, les matéraux composites utihscs dans les
structures aéronautiques peuvent étre endommagds, ce qui ndeessite des
réparations. Réparer une picce en composite, cest donc restaurer sa

resistance locale.

IV-2 /Différent types de réparation :

[D’une mani¢re générale les réparations des matéraux composites

sont classées dans deux ditférents types ¢
[V-2-1 / Réparation provisoire :

Ce type de réparation est un acte provisoire de la tenue mécamque
qui permet de conserver Papparcil en dhspomibnhié qusqu’a la réparanon
detimtive, done cette réparation dépend  du temps dispormible et Pendront de
sa chsposition.

IV-2-2 / Réparation permancnte :
Ces réparations dotvent assurer le niveau de sécunité nécessaire

pour le reste de la durée de wvie de l’apparcil.

IV-3/Les méthodes de réparations :

Il est donc nécessaire de mettre en ceuvre des methodes de
réparation simples du point de vue compétence, et de plus 4 un cotr faible
par rapport au prix de la piece toute neuve.

Habituellement nous avons trois méthodes de réparations qun se résument

dans Un orgamgramme (voir schéma. 1V-1-):

T
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CHAPTURE 1V : _ REPARATION DES MATERIAUX COMPUSTTE § e
» Reéparation i chaud.
» Réparation a frond,
» Réparation par injection.
lLes deux premiére réparation sont des réparations permanentes ce pendant
leur choix dépend de trois parametre
1. la tolérance de dommage.
2. le type de maténau.
3. le temps de réparation (réparation 4 froid de 24h & 48h /réparation
a chaud de 2h a 3 h)
Par contre la réparation par injection est une réparation provisore dont le

choix dépend de la tolérance de dommage.

IV-4/Les séquences A suivre pour faire une réparation !
Avant de commencer n'importe quelle réparation s™assurer que le
sccteur a réparé st en juste proportion nettoyc et seehe.
Pour faire une réparation il y a des étapes a suivre qui se resume dans

Porganigramme (\-'uir schéma. 1V-2-)

IV-5/Procédure de réparation :

Pour choisir une procédure de réparation matériaux composites 1
faut touwjours consulter le manuel d'un aéronel (S.RM) «manuel de
r¢paration structure » ou dans le « chapitre 51» l'on trouve les différentes

procédures pour différent dommage.
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CHAPTIRE, 1V REPARNTION DES MATHRIALX Ll"g!l’l_}ﬁl'l'l-'.fi':l‘?{#f _;:_f;.
Pour des réparations composites la proccedure sera Faite par des

matériaux d’orgime sauf dans des cas spécifiques 1l peut y avorr des

déviations.

Exemple 1;

Matériaux composites ‘ Piece d*origine Piéce de réparation

Iissu de carbone | X X

Nid-Pabeilles

(alurminiumy)

[V-6/Réparation de matériaux composites :
Fin sachant que les matériaux composites sont utihscs dans de
[ nfférentes  parties de Tavion comme, RADOMIL  SPOILERS,
PLANCHER DIL PASSAGERS ...cte. il comme muxdeles dexplotation
nous avons choist deux réparations ditférentes.
% Réparation d’'un impact dans le revétement et le noyau (nid
dabeille)

** Réparation d’'un décollement

IV-6-1/ Réparation d’un impact dans le revétement ¢t le noyau (nid
d’abeille) :

Avant de commencer n'importe quelle réparation l Faut towjours wentifier

la picce, Nendroit de sa disposition et le type de contrante qui subit ainst la

tol¢rance et le type de dommage.
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CHAPITRE 1V REPARATION DES MATERTAUX COMPOSITES 'f,_—ﬂln e

On a pris un plancher de passagers endommagé d’un avion type
« BOEING 737-200 » (voir fig. IV-1-) d’apres une inspection visuclle 1l s’agit
Fun impact dans le revétement et le nid daballe. Cette mnspection est
insuffisante car on nignore le nombre de plis existants dans ce reveétement.
On cst appelé, alors 4 faire un contrile non destructif par la methode
ulrrason.
Apres cette inspection on constate qu'ill "agit dun impact de diametre de

140mm, d’une épaisseur de 5mm et le revétement contient 3 phs de graphite,

mite de decoupage

surface endommiags

Fig, IV-1- INSPLECTTON D1 DOMMAGLL
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CHAPITRE LV ; REPARATION DIS MATERIAUX COMPOST 1S “Srarsgfe"

A. /Préparé la zone de réparation :
Avant de commencer la préparation 11 faut nettoyer la surface de la

pitce composite avec un solvant (M.ILK) « méthyle .éthyle. kétone ».

Remarque :

Lorsque vous utilisés un solvant 1l faut toujours vous protéger les

mains avec des gant car ¢’'cst un irrant .

% Enlever le revétement dans le secteur endommagé avec prudence,

& Faire un chevauchement avec la ponceuse autour du secteur
endommagé (25mm, 50mm), pour quil ait une bonne adhcrence avee
les phs remplacés (vorr fig. IV-2-).

Notons que les matériaux composites sont des produits chirmques, donc

Lorsque vous poncez il est nécessaire de porfer un masque d'oxygene el

des lunettes.

% Fnlever le nid d’abeille endommage.

% Sécher et nettoyer endroit ou on remplace le noyau.
B. / La méthode de réparation :

1D’ Aprés le manuel (S.R.M), la tolérance de dommage et le type du

matériau nous permettent de choisir une réparation a chaud qui est de 90%.
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CHAPITRE_IV:  REPARATION DES MATERTAUX COMPOSITIS Coarfge
- . T
T T Lwface a
T ey s “~. ponger
Diameune T
=
de lmpact 4
= e

i D=140mm N= 2% nun 2N =50 mm

bag, 1V-2- CHEVAUCHEMENT DL LA PHECE

C. / Le matériel de réparation :

Préparer 4plis de graphite de réfcrence (B.M.S 9-8typl, class2)

d” apres le (5.R.M)
% 2plis de graphite de diamctre : 140mm,
“* Ipli de graphite de diamétre : 190mm.

< 1ph de graphite de diamétre : 240mm.
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CHAPITRE IV : REPARATION DIS MATERIAUX COMPOSITES “pardg -t

% Faire une découpe de nid-d’abeilles de 140mmm de référence (B.M.5.8-
124). on peut utiliser un nid d’abeille avee une épaisseur plus ou Moins
que  Pépassseur d'ornigine.

Exemple 2 :

Dans un atelier composite il y a un nid dabeille (aluminium) d'une
(passeur de (15mm) et dans notre réparation nous aurons besom d'une
épaisscur de (30mm). La solution est possible dans la procédure swvante
(vorr fig, 1V-3-)

o Préparer deux picces de nid d’abele et un pli de tissu de verre

méme diamelre requis.

o Mouiller le tissu de verre dans la resime.

o Prend Pune des pieces de md drabeille on recouvrant avee le tissu

de verre.

o Met la deuxiéme prcce au dessus de md d’abeille assembler avec

le tigsu de verre.

Deuxi=pie piecs de nid

d'abeille |

Tissll COEVECTE IMIpLUZIt
2 )a penine

premitre pitoe de nld
a'abeelle |

Fag. IV-3- FABRICATTON DUNTL BPAISSFEUR LYUIN NI PR

T
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% Préparer la résine : type

Cpocast 50A  ——* 100 grammes.

Durcisseur 9816, ——— 15 grammes.
- La résinc dott ¢tre lentement mélanger, de fagon a obtenir une
solution homogene.
- Le durcisseur : Agent de réticulation d'un systéme de résine qun,
associé a la base, matie et régle la réaction chimique de
polymeénsation. Le durcisseur entre dans la constitution de la
macromolécule formée (voir fig. [V-4-).
En conséquence, suivant la nature du durasseur employé, les
produits de polyménsation d'une résme de base possederont des
caracténistiques physiques, mecaniques, clectriques ou thermiques
treés diverses. Le choix du durcsscur est foncton de la résine
utihsée ¢t de ses caractenstiques physwques  (nature, viscositd,

exothermque, ...)

. : T
Motif de répgtitian N
de la reészine de base
Mcotif de répatiucn —@7 — D) -
trivalent cu tetravalant
du durcisseur

e A

Fig. 1V-4- VUL MICROSCOPIQUE EYUN MELANGE RESINL DL
BASE AVEC DURCISSHUR.



CLHAPITRE TV: REPARATION DES MATERIAUX COMPOSITES S $gss

% Préparation manuclle du pré- imprégné :  pour toutes réparation dont,
on aura besoin de préparer le pré- imprégné qui contiendra les plis de
eéparation. La réalisation du pré -imprégné sc déroule de la fagon
suvante :

Dans un premicr temps, un film démoulant est posttonné sur la table de

drapage (marbre), ensuite 4 Paide d'unc raclette, une couche de résine est

ctalCe sur le flm.

I’étape suivante consiste 4 POSCT un ssU SCC qui va conterur toutes les

couches de résine.

Aprés cela une deuxitmes couche de résine cst cralée sur le tissu ct

ensuite recouverte avee un film démoulant.

Pour finir, 2 I'aide d’un rouleau Pexcédent de résine est Cvacud. Anst

notre pré- imprégne qui sera manipulé comme les pré- impregnes

commereraux cst réalisé.

Adhésif: résine mélangée avec le microballon (Le  diametre des

microballons varie de quelques microns a quelques dizames de microns.

['épaisseur des parois des microballons est de lordre de 1 a 12

micrométres (voir fig. IV5-). Le mélange de microballons avec unc résine

thermodurcissable présente une tenue en Compression importante pour

une densité faible (de 0,3 2 0,4)), pour lNassemblage du nid d’abeille.

T8



CHAPITRE 1V : REPARATION DES MATERIAUX COMPOSITIS Srecfga™

Fig. V-5 MICROBALLON.

*

% T'issu 4 délaminer (D300), 11 2 pour role de faciliter le drainage des gaz
¢t des solvants emprsonnés dans le tissu de graphite vers les canaux
d’aspiration.

% Tissu de pompage est utlis¢ pour absorber Texcédent de résine
contenu dans le tissu de graphite.

¢ Tissu de drainage (AB-100-60), assure Pévacuation de Tair vers les
canaux d’aspiration.

«¢ Tilm de scparation, pour assuré la protection du matelas chauffant.

“* Mastic d’étanchéite.

%* Machine de réparation de composite (ANTTA 8501).
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D. / La réparation :
Ces étapes qui suivent cette réparation sont ordonnees (voir hg,

1V-6-1) et (hg-1V-0-2):

% Placer un pli de graphite (pli de remplissage) de diametre 140mm.

% Prendre le nid d’abeille remplacé et mettre Padhésit tout au tour de
celut-cu.

o+ Placer le mid dabeille + adhésif dans son emplacement, tout on

P

rardant le méme sens des alvénles de mid d’abeille, pour ne pas
g I
changer les caracténstiques mecamque de la prece.

% Placer les 3 plis de graphite (140mm, 190mm, 240mm), sans

orentation (0°).

14
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Fig, IV-6-1-DISPOSITTOIN DLES MATERIAUX D1 REPARATTON
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REPARA TTON DS MATERIAUX COMIR IS e e

,,”—-‘_ \W__'_;H de grapnite 2l
\-“ =
-_M—f:

% ‘t'l — e it dabeidlle - adhesd

gl rapnes 120

ph de graphite 14Umm

]
!
l % =
—
i QI . pgerenyilssane | S0

3
| ' . e cyrface nETDyYEE
]

T
P fave ponces

Fig. 1V-6.2- DISPOSTITIOIN DES MATERIAUX DE REPARATION

:"‘Lprﬁs cette

assemblage des différents produits, on procede 2

la

polymérisation finale, qui va donner a la piece toute sa ngudite et scs

caractéristiques mécamques défimtives. (Voir hg 1V-7-)
** Mettre un tissu de drainage.
¢ Mettre un tissu de pompage.

* Ilm de sépﬂrﬂtinn
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CHAPVIRIC IV . REPARATION DES MATHRIAUX COMIPOST] |'}5_“;—'1#""‘—' :

% Mettre un tapis chauffant-+thermocouples qui sont on contact avec la
machine de  réparation de composite.

“+ Mettre un tissu de dramnage.

& s ; = an . ,.- 1

o Mettre un sac de vide qui permet d'appliquer une pression de ordre
de 0,8 4 0,9 bar sur la surface considérée. Cette pression maintenue
pendant la durée de la polymémsation permet laméhoration du

compactage et de I'aspect général de la piece.

Au cours de cette opération divers objectifs doivent ctre atteints |
1. respect du cycle de température adapté A la résine (polymérisation) vor
(Vorur fig. IV-8-).
2. compactage suffisant des couches.

3. dramage des gaz.

4. évacuation de Pexcédent de resine.

Apres une durée limitée 2h10mm, la réparation de la piece est achevee,

E. /Le contrdle :

Une derniére étape de controle permet de vérifier la réparation de la
piéce réalisée correspond bien a la procédure du manuel (8.R.M) et ne
présente pas de défauts structurels. Celui-ct peut s'effectuer par deux
meéthodes :

** Lecture de la bande d’enregistrement de la machine « ANI'TA 8501 ».

“* Un controle —non destructf (1'ap test).
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CHAPTIRIL IV REPARATION DES MATERIAUX COMPOSITLS Sync3gsat-—

IV-6-2-/ Réparation d’un décollement :

Sur une structure sandwiche il peut y avoir au cour du temps un
décollement  entre  le revétement et le md  dabedle. Donc  un
endommagement  dans la structure sandwiche, ce dernter est détecte par
Pinspection visuelle on en observe un gonflement sur la structure, plus un
controle non  destructf par le tap test pour détermuner la zone de
décollement.

Pour ce genre d'endommagement la réparation sera par injection d’adhesive
(Composition capable de maintenir ensemble des matériaux par
adhérence) et la procédure sera la sutvante :

l. percer des  trous  aléatoires dans le  revétement  (secteur  de
décollement).

2. injecter Padhésive avee une senngue dans les trous (voir big, TV-9-).

3. appliquer la pression (serre- joint) sur la surface de revétement pour
bien assurer la laison appropri¢e entre le noyau (nid d’abeille) ct le
revelernent.

Notons que celte réparatton cst provisoire, mais, il faut procédé a la

répm’:itﬁm défimtivement (réparation permancnte).
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|e secteur ad¢ronautique est constamment a la recherche des
matériaux les plus performants possible alin d’amdéhorer davaniage
Pefficacité et la séeurit¢ de ses engms. 1D ’autre part, la construction de
vihicules acromautique faie appel 4 de nombreuses technologies de
labricaton, tant la diversité des éléments 4 eéaliser est grande

Les matériaux composites ne sont que 'un des types de
matériaux employé dans le domaine aéronautique, mas leur utihsation a
progress¢ de facon spectacularre au cours des dermicres décennies. Au
sens strict, les maténaux composites sont Passocmnon de plusicurs
constituants différents @ 1l gagit du renfort et de la matrice.
Les renforts sont genéralement des [ibres de verre, de carbone ou des
fibres aramides, en  ce qui concerne les matnces leurs buts est de
mamtenir les fibres en positon, clles se divise en trois categones
marrice organique, minérales ou matrice métalligue.

Les maténaux composites disposent datouts par rapport a des
produits concurrents. s offrent de nombreuse avantape lonchionnels
(Ilocretd, résistance mécanmque ¢t chinmque, hiberte de formes). s

permettent daugmenter la durée de vie de certains cquipements grace a

leurs propriéeés mécaniques (rigndité, résistance 4 la favgue), mms auss 4
leurs proprétés clumuques (résistance a la corrosion).
Initialement, les applications composites n’ont concernd gue

des pieces non vitales pour la tenue de Papparail. Progressivement, cos
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composites gagnent les structures prmares, comme la vorlure, ke
revitement, les circuits de condittonnement dairg la fabncavnon de
radome, les héhees.

L’¢tude sur les matériaux composiles reste toutefon asses vaste
¢t connaitre leurs comportements sous Peffet de Penvironnement, de
diverses Facons d’endommagements b de restaurations, ennchirait toute
connaissance dans ce vaste domaine. De plus, clles offrent d'intéressante
capacité i pouvolr se réparer assez faclement avee un simple ounllage de

rCparation.

Ne jamais oublier devant un " nouveau materiau " de se demander

o

» Remplit il le cahier des charges ?
» Amcdéliore-t-il les objectifs ?
b Dispusr}b{m d'un pmcédé fiable de mise en @uvre ?

» Le coiit est il admissible pour le gain de performance ?

B8
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