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e présent travail s’inscrit dans le cadre général de 1’étude et la

mod¢élisation d’une structure en nids d’abeilles et application aéronautique.

Pour ce faire, une revue de littérature permet d’exposer les intéréts et

propriétés physiques des matériaux composites, en particulier les sandwichs en
nids d’abeilles. Ces matériaux résultent de 1’association de deux composants aux
propriétés mécaniques complémentaires, offrant ainsi une contribution particuliére a
I’industrie aéronautique par les multitudes avantages tels que : le gain de masse, la
grande rigidité et une meilleure résistance a la fatigue et a la rupture.
Malgré une activit¢é de recherche et de développement sur ces matériaux, le
comportement aux différents chargements reste peu connu, ce qui limite leur
application aux structures secondaires. Dans ce sens, une approche de modélisation et
d’analyse du comportement en flexion de la poutre principale de I’avion Zlin 142,

en alliages d’aluminium et en nids d’abeilles, a été entreprise par le

logiciel MSC/PATRAN, un puissant outil de conception et d’analyse de structures par
¢léments finis.
A la suite des calculs, les résultats affirment en effet qu’une structure en nids
d’abeilles est avantageuse quand il s’agit de chercher, dans le cas des structures
aéronautiques,les meilleures performances pour un minimum de poids.

Mots clés : Matériau composite / sandwich en nids d'abeilles / structures
aéronautiques / analyse par éléments finis / Conception Assistée par Ordinateur
(CAO).

/ Résumé
0

Abstract



Abstract

his work is achieved within the general framework of the study and the modelling
of a of honeycomb structure and aeronautical application. With this intention, a
eview literature makes it possible to expose the interests and
physical properties of composite
Materials, in particular honeycomb sandwiches. These materials result from the
association of two  components with complementary mechanical properties, thus offering
a particular contribution to the aeronautical industry by the multitudes
advantages such as: weight saving, great rigidity and a better fatigue and rupture
strength.
In spite of research and development on these materials, the behaviour
With the  variousloadings remains little known, which limits their
application to the secondary structures. In this direction, an approach
of modeling and analysis of the behavior in inflection of the principal beam of the plane
Zlin 142, out of aluminum alloys and honeycombs, was undertaken by MSC/PATRAN
software, a powerful tool of design and analysis of structures per finite elements.
Thereafter, the computation results affirm indeed that honeycomb structure is
advantageous when it
is a question of seeking, in the case of the aeronautical structures, the best performances
for a minimum of weight.

Key words: Composite material / honeycomb sandwich / finite elements analysis /
aeronautical structures / Computer Aided Design (CAO).
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Introduction generale

But

Le développement de I'utilisation des matériaux composites dans les structures
nécessite de mettre en place les outils nécessaires a la modélisation du comportement
mécanique des matériaux composites et a l’analyse des structures stratifiées ou
sandwichs.

L’objet de ce mémoire est d’établir une synthése de l’analyse du comportement
mécanique des structures composites sandwichs, et d’en appliquer les développements aux
problémes de flexion et de vibrations de la poutre constituant une aile d’avion. En essayant
de se rapprocher le plus possible de la réalité des choses, nous choisissons I’aile de
I’avion ZLIN 142 fabriqué a D’entreprise de construction aéronautique de Tafaraoui
pour mener notre calcul de résistance de la poutre principale constituant son aile.
Actuellement cette aile est fabriquée en alliage d’aluminium et notre étude est
d’essayer de la modéliser en sandwich.

Le contenu et la progression de ce projet ont été congus avec les objectifs
principaux suivants:

Faire connaitre de fagon succincte I’intérét des éléments composites en général ,et
des matériaux sandwichs en particulier, en évoquant leurs propriétés physiques et
caractéristiques mécaniques,

La présentation des principes de calcul des piéces composites par la
mod¢lisation et I’analyse de leur comportement mécanique,

La présentation de I’'intérét fondamental des composites de type aéronautique
et leur introduction plus ou moins importante et accélérée dans ce domaine,

Apporter les éléments nécessaires pour aborder le probleme de calcul d’une
structure classique telle une aile d’avion et sa transformation en matériau sandwich en
utilisant les nouvelles techniques de calcul par CAO.

Motivation

La recherche permanente des performances techniques jointes au besoin
d’optimisation et d’allégement de certaines structures a motivé ’utilisation puis
le développement de matériaux spécifiques dont la composition et les caractéristiques ont
¢été adaptées a la solution technologique des problémes a résoudre.
Les matériaux composites ont été développés dans cet état d’esprit.
L’idée de base est d’associer dans une méme masse des matériaux différents par
leurs natures chimiques et géométriques afin d’augmenter les performances globales du point
de vue mécanique, physique et/ou chimique ainsi que de faciliter la mise en ceuvre.



Introduction générale

Organisation

L’organisation générale du présent travail est composée de quatre chapitres:

Le premier chapitre introduit le lecteur par une définition explicite et générale
des matériaux composites et leurs intéréts en montrant leurs propriétés physiques et
caractéristiques mécaniques. Ensuite, sont décrits les différents éléments constitutifs
d’un matériau composite. Puis une classification faite des matériaux composites selon la
forme et la nature des constituants, permet d’illustrer I’architecture et les différents
procédés de fabrication des matériaux composites.

Le second chapitre a pour objet de prendre en exemple les matériaux
sandwichs, enrappelant les quelques caractéristiques spécifiques. Il développe ensuite
les aspects fondamentaux relatifs a 1’analyse des structures composites sandwichs. En
fin de chapitre, sont émanés les problémes de construction liés a la mise en forme,
I’insertion des picces et le controle de qualité ainsi que la flexion des poutres en
résistance des matériaux.

Le dernier chapitre est réservé a la partie simulation et modélisation avec le
logiciel d’analyse NASTRAN en traitant notre poutre constituant I’aile du ZLIN 142. Le
calcul de résistance mécanique et I’étude du comportement aux vibrations sont traités sur
cette aile dans le cas ou le matériau est d’origine en alliage d’aluminium et dans la
perspective ou il serait en matériau sandwich.

Cette ¢étude de comportement des deux matériaux nous permet d’aboutir a
la comparaison des résultats et de prouver la validité de notre choix en faveur du matériau
sandwich.

Nous cloturons ce mémoire par une conclusion générale et des perspectives.



Chapitrel:
MATERIAUX COMPOSITES
ET ALLIAGE ALUMINIUM

1.1 MATERIAUX COMPOSITES

1.1.1 Introduction :

Les matériaux composites disposent d'atouts importants par rapport aux matériaux
traditionnels. Ils apportent de nombreux avantages fonctionnels : légereté, résistance
mécanique et chimique, maintenance réduite, liberté de formes. Ils permettent d'augmenter la
durée de vie de certains équipements grace a leurs propriétés mécaniques et chimiques. Ils
contribuent au renforcement de la sécurité grace a une meilleure tenue aux chocs et au feu.
Ils offrent une meilleure isolation thermique ou phonique et, pour certains d'entre eux, une
bonne isolation électrique, ces performances remarquables sont a l'origine de solutions
technologiques innovantes.

Parmi les composites, on distingue deux types : les composites grande diffusion (GD) et les
composites haute performance(HP).

Les GD représentent 95% des composites utilisés. Ce sont en général des plastiques
armés ou des plastiques renforcés. Dans 90% des cas, 1'anisotropie n'existe pas ou n'est pas
maitrisée car les renforts sont des fibres courtes. Les principaux constituants de bases sont les
résines polyesters avec des fibres de verre. Renforts et matrices sont a des colts voisins.
Les HP, principalement utilisés dans 'aéronautique sont d'un colit élevé. Les renforts sont
plutot des fibres longues. Le taux de renfort est supérieur a 50%, et ce sont les renforts qui
influent sur le colt. Les propriétés mécaniques (résistance mécanique et rigidité) sont

largement supérieures a celles des métaux, contrairement aux GD. [S1]

1.1.2 Définition :

Un matériau composite est, par définition, tout alliage ou matiere premicre
comportant un renfort sous forme filamentaire. Il nécessite 1’association intime d’au moins
deux composants : le renfort et la matrice, qui doivent étre compatibles entre eux et se
solidariser, ce qui introduit la notion d’un agent de liaison, I’interface.

Contrairement aux matiéres premieres classiques les caractéristiques mécaniques, celles des
composites ne sont réellement connues qu’apres fabrication, car on réalise, en méme temps,
le matériau et le produit.

Actuellement, les composés a matrice organique représentent plus de 99% des
matériaux composites ; toutefois, il existe également des composites a matrice inorganique
(métallique ou céramique) dont la diffusion reste encore marginale.

Les matériaux composites ont été volontairement limités a ceux constitués par :
+ une matrice organique, résine thermoplastique (TP) ou thermodurcissable (TD).

+ une structure de renfort constituée de fibres, qui peuvent étre de verre, de carbone,
d’aramide ou de fibres naturelles (lin, chanvre, sisal).

L’ensemble «renfort — matrice » se complétant et permettant d’aboutir a un
matériau dont ’ensemble des performances est supérieur a celui des composants pris
séparément.



Les deux constituants principaux recoivent des additifs ou charges nécessaires pour
assurer une adhérence suffisante entre le renfort fibreux et la matrice Ils permettent
¢galement de modifier ’aspect ou les caractéristiques de la matic¢re a laquelle ils sont ajoutés.

[S2]
1.1.2.1 Définitions de base :

+ Homogéne : méme propriétés en tout point du matériau.

+ Hétérogeéne : en 2 points différents, propriétés différentes.

+ Isotrope : méme propriétés dans toutes les directions.

+ [sotrope transverse : il existe un axe de symétrie. Symétrie par rapport a une droite.
+ Orthotrope : propriétés symétriques par rapport a deux plans orthogonaux.

+ Anisotrope : les propriétés sont différentes selon les différentes directions. [1]

1.1.2.2 Arborescence des matériaux de synthese : [S2]

Matériaux de synthése

/ \ -

| Plastiques | |Elasmméres H

o i 1D = fibres
a

elastiques

Rigides.ai H Hétérogénes | | Homogénes 2D =films, feuilles

souples /\ 3D =moulages

Renfort fibreux + - Faolyméres différents
£ Composites | | Complexes | .
polyméres - : associés en couches fines

\‘{ Sandwichs \J D'aprés Las Composites de Maurice Reyne - PUF

Figurel.l:Arborescence des matériaux de synthése .
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1.1.3 Que fabrique-t-on en matériaux composites ? [1]

L’éventail des applications est tres large, et le tableau suivant nous donne une
idée sur I'utilisation des matériaux composites dans les domaines suivants :

Tableau1.1: Applications des matériaux composites

Electricité et électronique Batiment et travaux publics
Isolants de la grosse construction | Cellules d’habitation,
électrique, Cheminées d’usines,
Supports de disjoncteurs, Coffrages,
Supports des circuits imprimés, Moules a béton,
Armoires, coffrets, capots, Couvertures diverses (coupoles, hublots),
Antenne, radomes, Pannecaux de fagade,
Sommets de tours de télévision, Profilés,
Eoliennes. Cloisons, portes, mobilier, sanitaire.

Transport routier Mécanique générale et diverse
Piéces de carrosseries, Engrenages, coussinets,
Roues, boucliers, calandres, Boitiers, carters, corps de vérins,
Arbre de transmission, Lances de métier a tisser,
Ressorts de suspension, Eléments de tables tracantes,
Bouteilles de carburant gazeux, Bouteilles de gaz sous pression,
Poutres de chassis, Tubes pour plates-formes offshores,
Citernes routiéres, camions isothermes. Pneumatiques a carcasses radiales.
Transport ferroviaire Transport spatial
Avants de motrice, Corps de propulseur,
Voitures, wagons, Réservoirs,
Portes, si¢ges, panneaux intérieurs, Tuyeres,
Gaines de ventilation. Corps de rentrée dans 1’atmosphere.
Transport aérien Sports et loisirs
Avions de tourisme <tout composite>, Raquettes de tennis et de squash,
Planeurs <tout composite>, Cannes a péche, javolets,
Certaines de piéces d’avions : raddme, | Planches a voile de surfing, a roulettes,
volets, Casques de protection,
Pales d’hélicopteres, hélices, Cadres de bicyclette,
Arbres de transmission, Clubs de golf, avirons.
Disques de freins d’avions.
Transport maritime Transport filaire

Embarcations de sauvetage, Cabines de téléphériques,
Engins de débarquement, Télécabines.
Voiliers de compétition.
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1.1.4 Les composants élémentaires des matériaux composites :

Un matériau composite est constitué¢ d’une matrice et d’un renfort, constitué de
fibres.

La matrice est elle-méme composée d’une résine (polyester, époxyde, etc.) et de
charges dont le but est d’améliorer les caractéristiques de la résine tout en diminuant le
coit de production. D’un point de vue mécanique, I’ensemble résine-charges se
comporte comme un matériau homogene, et le composite est considéré comme
constitué d’une matrice et d’un renfort.

Le renfort apporte au matériau composite ses performances mécaniques élevées,
alors que la matrice a pour role de transmettre aux fibres les sollicitations mécaniques
extérieures et de protéger les fibres vis-a-vis des agressions extérieures. (fig.1.1)

Pour les composites, on construit sa structure a la demande :

La nature, la texture et la forme du renfort,
+ Le taux de renforcement,
4+ La nature de la résine et des charges ou additifs,
+ La qualité de l'interface renfort-matrice,
+ La géométrie de la piéce a réaliser,
+ Le procédé de mise en ceuvre utilisé.
On cherchera toujours a orienter au mieux les renforts en fonction des efforts auxquels

la structure est soumise. [3]

Charges
Craie, Silice.
Kaolin,
Oxyde de titane
Verre bille
Matrice I Fibres/Renforts
(rganiques :
Phénalique = SRR Celluloses
Polyesters (Gt So— Verre . 0.5, R.
Epoxydes o : Carbone / Graphit
Polyimides '1*
Additifs
Catalyseur
(exT9)
Accélérateur

Figure 1.2 : Constitution d'un matériau composite.

1.1.4.1 Les Matrices : [5]

La matrice permet de lier les fibres de renforts, de répartir les contraintes, d'apporter
la tenue chimique de la structure et de donner la forme désirée au produit final, et de les
protéger de ’environnement extérieur. Les résines doivent donc étre assez déformables et
présenter une bonne compatibilité avec les fibres. En outre, elles doivent avoir une
masse volumique faible de maniére a conserver aux matériaux composites des
caractéristiques meécaniques spécifiques élevées .



Chapitre 01 Matériaux composites et alliage aluminium

+

Les différentes familles de Matrice sont présenté 1'organigramme suivant:

minérales

organiques |g——

HHN

thermodurcissables ‘lhermt)p]astique élastoméres ‘Céralniqua métalliques
‘/l“‘w«x
borures carbures ‘ nitrures

Figure 1.3 : Les différentes familles des Matrices

Parmi ces familles de résines, on distingue deux types de résines qui sont, actuellement,
les plus utilisées:

1.1.4.1.1 Les résines thermodurcissables (TD) : [S1]

Elle sont, en général, associées avec des fibres longues. Les polymeres
thermodurcissables ont la forme d’un réseau tridimensionnel ; au cours de la polymérisation, ce
réseau se ponte (double liaison de polymérisation) et durcit de fagon définitive lors du
chauffage selon la forme souhaitée. La transformation est irréversible.

Les résines thermodurcissables principalement utilisées actuellement sont :

+

Les polyesters insaturés ; ce sont les résines les plus utilisées dans les applications
GD. Elles se présentent sous la forme d'une solution polyacide + polyalcool qui se
rigidifient sous l'action d'un catalyseur et de l'action de la chaleur. Elles présentent le
grand défaut d'émettre des vapeurs de styréne au cours de la polymérisation et d'étre
difficile a stocker.

Les vinylesters : ce sont des variantes des polyesters obtenues a partir d'acide
acrylique. Elles ont une bonne tenue a la fatigue et un bon comportement a la
corrosion mais sont combustibles.

Les résines époxy (ou époxydes) constituent la résine type des composites HP.

Les résines phénoliques sont obtenues par la polycondensation du phénol et du
formol ; elles présentent une trés bonne tenue au feu, sans fumée (d'ou leur
utilisation dans le ferroviaire). Elles sont fragiles, sensibles a I'humidité, difficiles a
mettre en ceuvre.

les polyuréthannes ont une faible viscosité qui facilite un bon remplissage du
moule. D'autres résines TD sont utilisées pour des applications particuliéres comme
par exemple le silicone (bonnes qualités électrique, thermique, chimique),
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les poly-imides (composites HP pour une bonne stabilité a la température). En Europe, les
composites a matrice thermodurcissables (TD) représentent 70% de la totalité des composites
transformés.

1.1.4.1.2 Les Résines thermoplastiques (TP) : [S1]

Elles ont renforcés avec des fibres courtes (et, parfois, avec des fibres longues) se
développe fortement. Les polyméres thermoplastiques ont une structure lin€aire ; ils sont mis en
forme par chauffage (les chaines se plient), et durcissent au cours du refroidissement (les
chaines se bloquent). La transformation est réversible.

Les thermoplastiques (TP) présentent a 1’état vierge de bonnes caractéristiques
mécaniques. Un renforcement de fibres courtes leur confére une tenue mécanique et thermique
améliorée et une bonne stabilit¢ dimensionnelle. Toutefois, I’appellation « composite » n’est
pas interprétée d’une manicre uniforme, et certains industriels n’y incluent pas les
thermoplastiques renforcés de fibres courtes qui représentent pourtant 90% des composites a
matrice thermoplastique. Les principales résines thermoplastiques utilisées dans les
composites sont :

Les polytéréphtalates éthylénique (PET) et butylénique (PBT) .
Les polycarbonate (PC) .

Les polyoxides de phényléne (PPO ou PPE) .

Les polyoxyméthyléne (POM) .

Le polypropyléne (PP) .

Le polyamide-imide (PAI) .

Le polyéther-imide (PEI) .

Le polyéther-sulfone (PES) .

Le polyéther-éther-cétone (PEEK).

Lk ok SR SR o o o o

1.1.4.2 Les charges et additifs : [S1]

Différents produits peuvent étre incorporés a la résine pour lui conférer des
caractéristiques particulieres ou en réduire le colt. L’addition de ces produits a pour
fonction soit d’améliorer les caractéristiques mécaniques et physiques du point fini, soit
d’en faciliter la mise en ceuvre.

Les charges incorporées sont soit renforcants pour 1’amélioration des
caractéristiques mécaniques de la résine, ou non renforcants pour diminuer le colt des
résines en conservant leurs performances.
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1.1.4.2.1 Les fonction des charges : [1]

Tableau 1.2: Principales fonctions des charges.
Fonction Compositions
Renforcante (résine) Microspheére creuse ou pleine ,mica
Abaissement du cout CaCO3, talc

Ignifugeante Hydrate d’alumine,borate ZN

Conductivité électrique et thermique Poudres métalliques, noires de c

Colorantes Pigments ou colorantes

; Mi ili
Dureté de surface ca, suice

Anti U-V Peintures, noir de C

Les additifs se trouvent en faible quantité¢ (quelque % et moins) et interviennent
comme : lubrifiants et agents de démoulage, pigments et colorants, agents anti-retrait,
agents anti-ultraviolets.

1.1.4.3 Les fibres et tissus : [5]

Les renforts contribuent a améliorer la résistance mécanique, dureté et la rigidité des
matériaux composites et se présentent sous forme filamentaire.

Ces renforts permettent également d’améliorer certaines propriétés physiques :
comportement thermique, tenue en température, tenu au feu, résistance a I’abrasion,
propriétés électriques, etc. Les caractéristiques recherchées pour les renforts sont :
caractéristiques mécaniques ¢levées, masse volumique faible, bonne compatibilité avec les
résines, facilité de mise en ceuvre, faible cout, etc. En fonction des utilisations, les
renforts peuvent étre d’origines diverses : végétale, minérale, artificielle, synthétique, etc.
Toutefois, les renforts les plus utilisés se présentent sous formes de fibres ou formes
dérivées. Les renforts fibres se présentent sous diverses formes commerciales :

4+ Sous forme linéique (fils, méches, etc.),
4+ Sous forme de tissus surfaciques (tissus simples, mats, etc.),
+ Sous forme multidirectionnelle (tresses, tissus complexes, etc.).
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Des fibres courtes particulieres, les whiskers, dont les caractéristiques mécaniques
sont ¢€levées, sont également développées. Leur utilisation est toutefois limitée du fait
des difficultés de fabrication.

1.1.4.4 Les différents types des fibres : [Slet S2]

1.1.4.4.1 Les fibres de verre :

Elles sont les plus anciennes (1940) et les moins cheres (environ 1 euro/kg) des fibres
du marché, et celles dont on réalise le plus fort tonnage. Elles sont fabriquées par extrusion
du verre au travers d’une filiére percée de trous de 1 a 2mm de diamétre, puis étirées jusqu’a
obtenir des diamétres de 5 a 15mm, enduites et bobinées. Il existe différentes variétés (E, R, S)
selon la proportion de chaque composant (SiO2, A1203, B203, Ca0O, MgO), les meilleures
propriétés étant obtenues pour les plus fortes proportions de silice (verre 5, 65%).

1.1.4.4.2 Les fibres de carbone :

Elles doivent leurs propriétés a la trés forte anisotropie des cristallites de graphite
qui les composent. Leur prix décroit régulierement, il est de I’ordre de 10 euros/kg. Elles sont
fabriquées a partir de fibres de polymere (par exemple poly acrylonitrile) préalablement tissées,
et carbonisées sous tension en plusieurs étapes, oxydation (100 a 200 degrés C), puis pyrolyse
(1500-2500 degrés C) .
Selon la température et le temps de cuisson , les fibres présentent une "haute résistance"
(HR) ou un "haut module" (HM).

1.1.4.4.3 Les fibres de polymére :

Les plus connues sont des fibres de polyamides aromatiques, connues sous
la marque commerciale de "Kevlar". De prix élevé (20 euros/kg), elles servent essentiellement
a fabriquer des cables.

1.1.4.4.4 Les fibres métalliques ou céramiques :

Elles sont les plus cheres de toutes, en raison de leur difficulté de fabrication (de ’ordre
de 1000 euros/kg). Les fibres de bore sont obtenues par réduction a 1100 degré de chlorure de
bore, qui se dépose sur un fil de tungsténe de 10 a 15mm de diamétre.

Le diamétre résultant est de 100 & 200mm pour la fibre. La méme procédure expérimentale est
utilisée pour produire des fibres de carbure de silicium (SIC).Les derniers développements
concernent la production de trichites, ("whiskers”) qui sont des monocristaux filamentaires
obtenus par décomposition d’un sel métallique en ambiance réductrice. Leur longueur est de
quelques millimetres, pour un diametre d’environ Imm. Elles approchent les propriétés d’un
cristal parfait.
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1.1.4.4.5 Les microbilles (pleines ou creuses):

+ Elles peuvent étre produites en verre , carbone ou polystyréne.
+ Elles ont des diamétres compris entre 10 et 150mm ; le taux volumique de charge
peut atteindre 50%.

1.1.4.4.6 Les fibres d’origine minérale :

Les principaux renforts minéraux sont le mica et ’amiante. L un et I’autre sont des
composés naturels dont les propriétés ne permettent pas d’atteindre les résistances obtenues
avec les fibres.

Le mica se présente sous forme de paillettes, dont ’intérét est d’offrir un renforcement
bidirectionnel.

L’amiante (mélange d’oxydes de magnésium, de silice et d’eau, comportant également du
sodium, du fer,...) se présente sous forme de fibrilles de 20mm, dont il est possible de détacher
des fibres de plusieurs centimeétres.Son caractére cancérigéne a maintenant conduit a un
abandon complet.

1.1.4.5 Principaux matériaux de renfort (organigramme) : [S1]

Organiques Inorganiques
Polyesters Aramides Minéraux Végétaux
Céramiques Métalliques Jl bton

*\\ Papier
mne Bore Jute

Figurel.4 : Principaux matériaux de renfort.

1.1. 5 Classification des matériaux composites : [2]

Les composites peuvent étre classés suivant la forme des composants ou suivant la
nature des composants.

1.1.5.1 Classification suivant la forme des constituants :

En fonction de la forme des constituants, les composites sont classés en matériaux
composites a fibres et matériaux composites a particules.
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1.1.5.1.1 Composites a fibres :

Un matériau composite a fibres posséde un  renfort sous forme de fibres. Les
fibres utilisées se présentent soit sous forme de fibres continues, soit sous forme de
fibres discontinues : fibres coupées, fibres courtes, etc. L’arrangement des fibres, leur
orientation permettant de moduler a la carte les proprié¢tés mécaniques des matériaux
composites, pour obtenir des matériaux fortement anisotropes a des matériaux isotropes
dans un plan. Le concepteur posséde donc la un type de matériau dont il peut modifier
et moduler a volonté les comportements mécaniques et physiques.

L’importance des matériaux composites a fibres justifie une étude exhaustive
de leurs comportements mécaniques.

1.1.5.1.2 Composites a particules :

On parle de composite a particules lorsque le renfort se trouve sous forme de
particules et sont généralement utilisées pour améliorer certaines propriétés des
matériaux ou des matrices, comme la rigidité, la tenue a la température, la résistance a
I’abrasion, la diminution du retrait, etc. Dans de nombreux cas, les particules sont
simplement utilisées comme charges pour réduire le colit du matériau, sans en diminuer
les caractéristiques.

Le choix de I’association matrice-particules dépend des propriétés souhaitées. Par
exemple, des inclusions de plomb dans des alliages de cuivre augmenteront leur facilité
d’usinage. Des particules de métaux fragiles tels que le tungsténe, le chrome et le
molybdéne incorporées dans des métaux ductiles augmenteront leurs propriétés a
températures ¢élevées, tout en conservant le caractére ductile a température ambiante.

Les cermets sont également des exemples de composite métal-céramique a
particules, adaptés a des utilisations a température élevée. Par exemple, les cermets a
base d’oxydes sont utilisés pour les outils de coupe a vitesse élevée, et pour les
protections a hautes températures.

Egalement, des particules d’élastomere peuvent étre incorporées dans des matrices
fragiles, de maniére a améliorer leurs propriétés a la rupture et au choc, par diminution
de la sensibilité a la fissuration.

Ainsi, les composites a particules recouvrent un domaine étendu dont le
développement s’accroit sans cesse.

1.1.5.2 Classification suivant la nature des constituants :

C’est la seconde classification des matériaux composites aprés avoir vu la
classification suivant la forme.

Selon la nature de la matrice, les matériaux composites sont classés en des
composites a matrice organique, a matrice métallique ou a matrice minérale. Divers
renforts sont associés a ces matrices. Seuls certains couples d’associations ont
actuellement un usage industriel, d’autres faisant 1’objet d’un développement dans les
laboratoires de recherche. Parmi ces composites, nous pouvons citer :
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1.1.5.2.1 Composite a matrice organique : (résine, charges), avec :

4+ Des fibres minérales : verre, carbone, etc.,
+ Des fibres organiques : kevlar, polyamides, etc.,
+ Des fibres métalliques : bore, aluminium, etc.

1.1.5.2.2 Composites a matrice métallique: (alliages Iégers et ultralégers
d’aluminium, de magnésium, de titane), avec :

+ Des fibres minérales : carbone, carbure de silicium (SIC),
+ Des fibres métalliques : bore,
+ Des fibres métallo-minérales : fibres de bore revétues de carbure de silicium.

1.1.5.2.3 Composite a matrice minérale : (céramique), avec :
+ Des fibres métalliques : bore,
+ Des particules métalliques : cermets,
+ Des particules minérales : carbures, nitrures, etc.

Les matériaux composites a matrice organique ne peuvent étre utilisés que dans le
domaine des températures ne dépassant pas 200 a 300 °C, alors que les matériaux
composites a matrices métalliques ou minérales sont utilisés au-dela : jusqu’a 600 °C
pour une matrice métallique, jusqu’a 1000 °C pour une matrice céramique.

1.1.6 Pourquoi des matériaux composites ? [5]

Nous avions indiqué I’aptitude des matériaux composites a étre congus a la carte.
D’autres raisons justifient leur développement, il est fondamental pour le concepteur de
prévoir et de connaitre aussi précisément que possible les caractéristiques géométriques
et mécaniques d’un mélange « renfort-matrice » qui est la structure de base des picces
composites.

1.1.6.1 Anisotropie Isotropie : [5]

Lorsqu’on aborde 1’étude du comportement des corps élastiques sous charge
(théorie d’¢lasticité), on est amené a mettre en €vidence, avec des considérations et des
moyens qui ne sont pas forcément compliqués, les propriétés fondamentales suivantes :

+ Un corps ¢élastique soumis a des contraintes se déforme de fagon réversible ;

+ En chaque endroit a I’intérieur du corps, on peut isoler des facettes privilégiées
sur lesquelles ne s’exercent que des contraintes normales ;

+ Les normales a ces facettes sont appelées directions principales pour les contraintes ;

+ Une petite sphére du matériau entourant un point du corps devient aprés
application du chargement — et dont sous I’effet des contraintes — un petit ellipsoide.
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La position de cet ellipsoide dans I’espace relativement aux directions principales
pour les contraintes permet de caractériser la nature isotrope ou anisotrope du matériau
constitutif du corps considéré.

avant application d’un
champ de contraintes

application d"un champ de
contrainies

matériau isotrope : les aves de ['ellip- matériau anisotrope : les aves de
soide sont confondus avec les directions lellipsoide sont distincts des directions
des contraintes principales. des contraintes principales.

Figure 1.5 : Matériau isotrope / anisotrope.

Une maniére simple de constater les effets de 1’anisotropie lors de la déformation
d’une picce consiste a solliciter dans son plan une plaque de matériau anisotrope. Pour
une plaque anisotrope, les traits obliques symbolisent par exemple la direction
privilégiée suivant laquelle on a disposé des fibres de renfort. On peut constater que,
pour une orientation quelconque du renfort, la méme sollicitation uniaxiale appliquée
successivement a la plaque isotrope et a la plaque anisotrope provoque chez cette
derniére, en plus des dilatations longitudinales et transversales, une distorsion angulaire
caractéristique.

Hiateriaw atrope matériau anisotrope

] ]

! U

Figure 1.6 : Effets de 'anisotropie lors des déformations.
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1.1.7 Procédés de fabrication :

Le mélange renfort/résine ne devient un véritable matériau composite résistant
qu’au terme de la derniére des phases de la fabrication. C’est-a-dire le durcissement de
la matrice.

Il sera alors impossible de le modifier ultérieurement, comme on peut modifier la
structure d’un alliage métallique, par traitement thermique par exemple.

Dans le cas des composites a matrice résineuse, cette derniére doit é&tre
polymérisée.

La suite illustre les principaux procédés de mise en forme des piéces composites. [4]

1.1.7.1 Les technologies de Mise en ceuvre des matériaux composites :

1.1.7.1.1 Moulage sans pression : [4]

Les méthodes de moulage a froid et sans intervention d’une presse sont les
méthodes les plus simples a mettre en ceuvre. Elles nécessitent un minimum
d’équipement et par conséquent d’amortissement. Cette facilité a été a I'origine du
succes des matériaux composites a fibres de verre, dans I’industrie et 1’artisanat.

Ces méthodes permettent la réalisation de piéces en petites et moyennes séries,
sans restriction de formes et de dimensions. Bien que la proportion de fibres puisse
varier, elle reste toutefois limitée. Les pieces comportent une seule face lisse,
reproduisant 1’aspect du module. Enfin, la qualité de la picce moulée dépend dans une
large mesure du savoir-faire du mouleur.

1.1.7.1.1.1Moulage au contact : [4]

+Principe :
Procédé manuel pour la réalisation de pieces a partir de résines thermodurcissables, a
température ambiante et sans pression. Les renforts sont déposés sur le moule et

imprégnés de résine liquide, accélérée et catalysée. Apres durcissement de la résine, la piéce
est démoulée et détourée.

renfort : verre ; kevlar
rouleau matrice : résine polyester

=

agent démoulant + gel-coat (*)

Figure 1.7 : Principe du moulage au contact.
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4 Cas d'utilisation
-Procédé pour petites séries : de 1 a 1000 pieces / an.
-Pieces de grandes a trés grandes dimensions.
-Revétement sur supports divers.

4+ Caractéristiques principales

Tableau 1.3 : Avantages et inconvénients du moulage au contact.
Avantages Limites

-Tres larges possibilités de forme. -Une seule face lisse.

-Pas de limite dimensionnelle. -Nécessité de finition (détourage, pergage, etc.).
-Une surface lisse gelcoatée (aspect, tenue a la | -Qualité tributaire de la main d'oeuvre.
corrosion) . -Faible cadence de production par moule.
-Propriétés mécaniques moyennes a bonnes -Espace de travail important.

Investissements spécifiques tres faibles. -Conditions de travail médiocres.

- Moules simples, peu onéreux, rapides a

réaliser en interne.

1.1.7.1.1.2 Moulage par projection simultanée : [4]

+ Principe :

Procédé manuel ou robotisé permettant la réalisation de pieces a partir de résines
thermodurcissables a température ambiante et sans pression. Les matieres premieres sont mises en
ceuvre a l'aide d'une machine dite "de projection" comprenant :

-Un dispositif de coupe - projection du renfort (roving).

-Un ou deux pistolets projetant simultanément la résine.
Les fils coupés et la résine sont projetés sur la surface du moule puis compactés et ¢bullés a
l'aide de rouleaux et d'ébulleurs. La résine préaccélérée est catalysée en continu lors de sa
projection.

résine

stratifil
coupé
et

resine

siratifil

Figure 1.8 : Principe du moulage par projection simultanée.
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+ Cas d'utilisation :

-Production de pi¢ces de moyennes a grandes dimensions.
-Recherche de réduction des colits par rapport au contact.
-Petite et moyenne série.

4 Caractéristiques principales :

Tableau 1.4 : Avantages et inconvénients du moulage par projection simultanée.
Avantages Limites

-Tres larges possibilitées de forme et | -Une seule face lisse.

dimensions. -Propriétés mécaniques moyenne.
-Investissements trés modérés. -Qualité tributaire de la main d'ocuvre .
-Moules simples, peu onéreux, rapides a | -Conditions de travail trés médiocres si
réaliser en interne. absence d'agencements nécessaires.

1.1.7.1.2 Moulage sous vide : [4]
+ Principe :

Le moulage sous vide s'effectue entre moule et contre-moule rigide, semi-rigide ou souple
suivant la technologie de mis en oeuvre.

Le renfort (mat, tissu, préforme) est placé a l'intérieur du moule ; la résine catalysée est
versée sur le renfort. On utilise la pression qui s'exerce sur le moule lors de la mise sous vide pour
répartir la résine et imprégner le renfort.

La résine peut également étre injectée par l'aspiration consécutive au vide.

2 I
mambrane (élastoméare)

renfort

pompe a vide

Figure 1.9 : Moulage sous vide.

+ Cas d'utilisation :

-Production en petites séries de pieces nécessitant deux faces lisses .
-Amélioration des conditions de travail et d'hygiéne (réduction des émanations de styréne) .
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4 Caractéristiques principales :

Tableau 1.5 : Avantages et inconvénients du moulage sous vide.
Avantages Limites

-Deux faces lisses, éventuellement gelcoatées.

-Qualité non tributaire de la main d'oeuvre . -Possibilités de formes plus réduites qu'au
-Qualité constante . contact.

-Bonne cadence de production .

-Nécessite peu de surface . -Mise au point parfois difficile.

-Investissements trés modérés .
-Bonnes conditions de travail et d'hygiene .

1.1.7.1.3 Moulage par compression :

1.1.7.1.3.1 Moulage par injection de résine :

Le moulage par injection de résine liquide RTM (Résine Transfert Molding) s'effectue
entre moule et contre-moule rigides. Le renfort (mats, préforme, éventuellement tissus) est
disposé dans l'entrefer du moule. Une fois celui-ci solidement fermé, la résine, accélérée et
catalysée, est injectée sous faible pression (1.5 a 4 bars) a travers le renfort jusqu'au
remplissage complet de l'empreinte. Aprés durcissement de la résine, le moule est ouvert et la

piéce démoulée. [1]

contre-moule

moule

résine

Figure 1.10 : Moulage par injection de résine.

4+ Cas d'utilisation

-Procédé¢ pour moyennes séries : 1000 - 10000 piéces/an .
-Piéces demandant une reproductibilité d'épaisseur.
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1.1.7.1.3.2 Moulage par compression a froid : [1]

Le moulage est effectué¢ a basse pression (< 5 bars) sans chauffage du moule,
I’énergie calorifique accumulée par le moulage des picces est alors suffisante pour
maintenir le moule a des températures de 50 a 70°C, en fonctionnement permanent.

Ce procédé de moulage est adapté a la fabrication de piéces de moyennes séries.

1.1.7.1.3.3 Moulage par compression a chaud : [1]

Le renfort constitu¢ par du mat a fils coupés ou a fils continus, par des tissus ou
par des préformes, est déposé sur le moule chauffant, enduit au préalable d’un agent de
démoulage.

Ce procédé de moulage permet d’obtenir des proportions importantes de renfort, et par
conséquent des picces de bonnes caractéristiques mécaniques.

1.1.7.1.3.4 Moulage par injection : [4]

La méthode de moulage par injection est la méthode la plus répandue des
méthodes de mise en ceuvre des thermoplastiques armés.

Le moulage par injection est réalisé¢ sur les presses conventionnelles utilisées pour
I’injection des résines thermoplastiques.

Le type de matériau obtenu est plus généralement appelé « plastique renforcé »
que matériaux composites. Cette technique est adaptée a la production de piéces en
grandes séries.

mat préimprégné moule contre-moule
chauﬁé\ chauffé

Figure 1.11 : Moulage par injection.



Chapitre 01 Matériaux composites et alliage aluminium

1.1.7.1.4 Moulage en continu : [4]

Le moulage en continu (fig.1.12) permet la fabrication de plaques planes, de
panneaux sandwichs, de panneaux ondulés pour toiture, plaques nervurées, etc.

/ renfort
- film de
resine / démoulage
étuve
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démoulage

Figure 1.12 : Moulage en continu des plaques.

1.1.7.1.5 Moulage par pultrusion : [4]
+ Principe

Le procédé est destiné a la réalisation en continu de profilés de sections constantes.
Des renforts continus, rovings divers, mats et tissus en bandes de largeurs appropriées, tirés
par un banc de traction situé en fin de ligne de production, sont successivement prédisposés de
fagon précise, imprégnés de résine et mis a la forme désirée par passage a travers une filiere
chauffée dans laquelle s'effectue le durcissement de la résine.
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+ Cas d'utilisation :

-Réalisation de profilés en quantités significatives (plusieurs milliers de metres linéaires).

+ Principales caractéristiques :

Tableau 1.6 : Avantages et inconvénients du moulage par pultrusion.
Avantages Limites
-Toutes formes de sections, méme creuses, angles vifs | -Pas de possibilit¢ de variation
-Aspect de surface lisse, moyen . de sections .
-Trés  grande  résistance  mécanique,  surtout | -Profilé nécessairement
longitudinale . rectiligne sauf Pull Forming
-Bonne productivité : 0,2 a 2,5 m/min selon résines et | -Investissement relativement
sections . eleve .

-Tres faible part de main-d’ceuvre .
-Bonnes conditions de travail et d'hygiéne niveau de
productivité .

1.1.7.1.6 Moulage par centrifugation : [4]
+ Principe:

Procédé de moulage limité aux enveloppes cylindriques. A l'intérieur d'un moule
cylindrique en rotation a basse vitesse, on dépose des fils coupés a partir de roving (ou du
mat), de la résine catalysée et accélérée et éventuellement des charges granulaires. Puis, on
augmente la vitesse de rotation du moule pour densifier et débuller la matiére. Apres
durcissement de la résine, éventuellement accélérée par un apport thermique, on peut extraire
trés facilement la piece du moule.

4 Cas d'utilisation :

-Production de tuyau (¢écoulement gravitaire et basses pression) .
-Production de grandes viroles (moulage par rotation : centrifugation basse vitesse) .

+ Principales caractéristiques :

Tableau 1.7 : Avantages et inconvénients du moulage par centrifugation .
Avantages Limites

-Deux faces parfaitement lisses . Seulement les formes cylindriques (ou trés
-Larges possibilités dimensionnelles . faiblement coniques) .

-Matériau de trés bonne qualité (pas de bulles) | -Pas de possibilité de variation d'épaisseur .
Aucune perte de maticre . -Caractéristiques mécaniques moyennes .

-Haut niveau de mécanisation, possibilité | -Investissements ¢élevés ; les moules doivent
d'automatisation compléte . étre parfaitement équilibrés .

-Bon niveau de productivité .
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Figure 1.14 : Moulage par centrifugation.

1.1.7.1.7 Moulage par enroulement filamentaire : [B4]
4 Principe :

Procédé¢ de moulage limité aux formes de révolution. Initialement, destiné a la
réalisation d'enveloppes de révolution nécessitant de hautes performances mécaniques par
enroulement progressif sur un mandrin, selon un angle déterminé de fils de verre imprégnés de
résine.

Par la suite, le procédé a été étendu a des structures moins performantes en associant aux
rovings bobinés d'autres types de renfort (fils coupés, mat, tissu) appliqués de fagon adaptée.

+ Cas d'utilisation:

-Toutes picces de révolution a produire en série.
-Pieces nécessitant une résistance €levée.

00000
Oo0opo00
00 0poO

fils, mat, tissu chauffage

(polymérisation)

Figure 1.15: Enroulement filamentaire en chaine.
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+ Principales caractéristiques :

Tableau 1.8 : Avantages et inconvénients du moulage par enroulement filamentaire.

Avantages Limites

-Piéces a haute, voire trés haute résistance (taux de | -Formes de révolution seulement .
renfort jusqu’a 80 % pondéral, fils continus orientés. | -Une seule face lisse .

selon la direction des contraintes) . -Investissements assez €levés (lignes
-Trés grande latitude dimensionnelle (de quelques mm | industrielles) .

a plusieurs métres en diamétre et longueur).
-Part de main d'oeuvre réduite : mécanisation
-Cadences de production élevées.

1.1.7.2 Architecture des matériaux composites : [2]

L’objet de ce paragraphe est de dégager D’architecture générale des matériaux
composites en particulier les panneaux sandwichs, nécessaire pour 1’étude et la
modélisation d’une structure composite.

1.1.7.2.1 Stratifiés :

Les stratifiés sont constitués (fig.1.16) de couches successives (appelées parfois
plis) de renfort (fils, stratifils, mats, tissus, etc.) imprégnés de résines.

= I =7

Figure 1.16 : Constitution 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 I’adaptant au mieux au champ des contraintes impos¢ ;

+ Les couches unidirectionnelles ont de bonnes performances mécaniques dans

la direction des fibres ;

+ Les mats sont peu résistant en traction et devront étre réservées aux zones
comprimées : par exemple (fig.1.17) 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 interlaminaire ;

+ Une stratification avec au moins trois directions de fibres sera nécessaire
garantira généralement une bonne planéité du stratifi¢ aprés démoulage.

“~ unidirectionnel

Figure 1.17 : Poutre sollicitée en flexion.
e Stratifiés hybrides :

Les stratifiés hybrides permettent d’étre plus performant en utilisant au mieux
les propriétés des diverses fibres disponibles. Parmi les différents hybrides, on
peut distinguer :

+Des hybrides intercouches, constitués d’une suite de couches, chacune
de nature différente ;

4+Des hybrides intracouches, constitués par une séquence de couches
identiques, chaque couche étant constituée de renforts différents ;

+Des couches métalliques peuvent également étre intercalées entre les couches.

1.1.7.2.2 Composites sandwichs : [2]

Le principe de la technique sandwich consiste a appliquer sur une ame
(constituée d’un matériau ou d’une structure légére possédant de bonnes propriétés en
compression) deux feuilles — ou peaux — (possédant de bonnes caractéristiques
en traction). L’objectif d’un tel procédé est de constituer une structure permettant
de concilier 1égereté et rigidité. Généralement, le choix du matériau est fait avec pour
objectif initial d’avoir une masse minimale en tenant compte ensuite des
conditions d’utilisation (conditions thermiques, corrosion, prix, etc.).

Les matériaux les plus couramment utilisés sont :
4+ Pour les ames pleines :
-Le balsa ou bois cellulaire ;
-Diverses mousses cellulaires ;
-Des résines chargées de microspheres creuses de verre, appelées mousses
syntactiques, etc.
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+ Pour les ames creuses (fig.1.19), essentiellement nids d’abeilles et profilés :
-Des alliages métalliques légers ;
-Du papier kraft (enduit ou non de résine) ;
-Du papier polyamide, type papier Nomex, etc.

#+ Des dmes mixtes peuvent étre utilisées.

Les peaux sont le plus souvent des stratifiés (verre, carbone, kevlar) ou des
feuilles d’alliages légers.

Pour que les structures sandwichs jouent pleinement leur rdle, il est nécessaire
de veiller a avoir une solidarisation parfaite de DI’ensemble ame-peaux, de
manicre a répartir les efforts entre dme et peaux. L’assemblage est réalisé par un
collage a I’aide
de résines compatibles avec les matériaux en présence.

stratifié
/ ' l’l <— Ame en carrés

d balsa

ame — |-
(mousse,

résine ...) stratifig

ame onduiee

Figure 1.19 : Matériaux sandwichs & &mes creuses.

35



Chapitre 01 Matériaux composites et alliage aluminium

2 ALLIAGE ALUMINIUM: [S6; S7; 9]

2.1 Introduction:

L'aluminium, le deuxiéme ¢lément métallique abondant sur terre, est devenu un
concurrent économique dans des applications de technologie pas plus tard que la fin du
19¢me siecle. 11 était de devenir un métal pendant son temps. L'apparition de trois
développements industriels importants, en exigeant des caractéristiques matérielles
compatibles aux qualités uniques de l'aluminium et de ses alliages, pour bénéficier
considérablement la croissance de la production et de I'utilisation du nouveau métal.

2.2 La fabrication de I'aluminium :

La fabrication de I'aluminium:
se décompose en deux étapes :
-Extraction de l'alumine de la bauxite,
- Fabrication de I'aluminium par électrolyse de l'alumine.

Les gisements du minerai de départ, la bauxite, sont trés nombreux et importants sur
tout le globe terrestre. Les plus vieux, aujourd'hui épuisés, étaient dans le sud de la France,
en particulier pres du village des Baux en Provence, qui a donné son nom au minerai.

La bauxite est un mélange d'oxyde d'aluminium, I'alumine, d'oxyde de silicium, la silice,
d'oxyde de fer, d'oxyde de titane et d'eau. Les teneurs de ces différents oxydes sont les
suivantes :

Tableau 1.9 : Les teneurs de différents oxydes de la bauxite

alumine : 40 - 60 %
silice : 2-12%
oxyde de fer : 18 -25%
oxyde de titane : 2-4%
eau : 10-15%

L'extraction de l'alumine s'effectue par attaque de la bauxite a température et pression
¢levées au moyen d'une solution de soude caustique (procédé Bayer). Les impuretés
insolubles sont séparées de la solution par décantation et filtration et portent le nom de "
boues rouges " en raison de leur couleur due a la présence d'oxyde de fer.

De la solution épurée, refroidie et diluée, on peut tirer 'hydroxyde d'aluminium : AI(OH)3;
celui-ci est calciné a 1200°C pour donner I'alumine : ALOs, qui se présente sous la forme
d'une poudre de couleur blanche.

L'alumine est mélangée de la cryolithe et ce mélange est liquide a 1000°C ;
I'¢lectrolyse de l'alumine se fait dans une grande cuve peu profonde, dont le fond est garni de
graphite qui sert de cathode (pole -). Les anodes (pdle +) sont faites avec de la pate de coke
et de brai précuite et plongent dans le bain.

Le passage du courant continu décompose 'alumine : I'aluminium liquide a 1000°C se
dépose a la cathode, au fond de la cuve, et I'oxygeéne se dégage aux anodes en les briilant ;
celles-ci sont donc consommées et changées régulierement. L'aluminium est récupéré par
siphonage dans une poche de coulée.

La tension continue appliquée aux €lectrodes est de 4,5 a 6 V ; l'intensité du courant
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passant dans la cuve n'a cess¢ de progresser au fil des ans avec les améliorations
technologiques apportées aux cuves : la toute premiere cuve d'Héroult avait 4000 A ; en
1914, les cuves avaient 20.000 A, 100.000 A en 1944, 175.000 A en 1980 et elles atteignent
aujourd'hui 300.000 A.

La consommation électrique de 1'¢lectrolyse de l'aluminium est importante, de I'ordre de
13.000 kWh par tonne d'aluminium produite.

Pour fabriquer 1 tonne d'aluminium, il faut 2 tonnes d'alumine et 4 tonnes de bauxite.

2.3 Avantages techniques et économiques:

Les emplois de l'aluminium et de ses alliages se sont développés dans des proportions
surprenantes pour des raisons techniques et économiques.
Les raisons techniques sont nombreuses :
l'aluminium est un métal dont la densité est faible, ce qui vaut a ses alliages la dénomination
d'alliages 1égers. L'aluminium est le métal le plus léger apres le lithium et le magnésium :
Tableau 1.10 : masse volumique pour différents métaux

Métal pur Masse volumique (kg/dm3)
Lithium. 0,53

Magnésium. 1,74

Aluminium. 2,70

Titane. 4,51

Fer. 7,86

Cuivre. 8,96

Plomb. 11,40

L'aluminium est donc 3,3 fois plus " léger " que le cuivre et 2,9 fois plus léger que le fer ; il "
pese " grossierement 3 fois moins que les métaux industriels usuels.
Clest cette caractéristique qui a valu aux alliages d'aluminium leur développement dans les
moyens de transport et en particulier dans 'aéronautique.
+ l'aluminium n'est pas magnétique:
Sa perméabilité magnétique relative est de 1,004 soit 50 fois plus faible que celle des
aciers. Cette qualité s'ajoute a ses propriétés de conduction ¢électrique et milite en
faveur de son utilisation dans les blindages de cables, dans les circuits électroniques
et dans la réalisation de bon nombre d'appareils de mesure.

4+ l'aluminium a une bonne résistance a la corrosion:

L'aluminium a une grande affinité pour l'oxygene, et trés vite une couche d'alumine
recouvre sa surface ; cette couche est parfaitement couvrante et protége le métal sous-jacent.
De plus, il est possible d'accroitre cette protection par les traitements d'oxydation anodique
(anodisation).

+ l'aluminium est un métal robuste:
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Si les caractéristiques de 1'aluminium pur sont faibles, comme pratiquement celles de
tous les métaux purs, la gamme d'alliage trés étendue permet de trouver celui qui correspond
aux contraintes d'utilisation envisagée.

En effet, les alliages les plus résistants peuvent avoir une charge de rupture supérieure a 700
MPa, donc largement équivalente a celles des aciers trempés.

+ l'aluminium peut étre utilisé dans une large plage de températures:

Contrairement a d'autres métaux, tel que l'acier, 'aluminium ne se fragilise pas aux
basses températures et ses caractéristiques mécaniques augmentent méme aux températures
des gaz liquéfiés, d'ou son utilisation en cryogénie.

Sa température de fusion est basse : 658°C, nettement inférieure a celle du cuivre (1083°C)
et a celle du fer (1536°C) ; cela ne lui permet pas de résister aux trés hautes températures. Il
existe cependant des alliages qui résistent bien a des températures de l'ordre de 200°C
souvent atteintes en aéronautique et en astronautique.
La charge de rupture de I'aluminium de pureté commerciale en fonction de la température est
la suivante :

Tableau 2.3 : La charge de rupture de I'aluminium en fonction de la température

Température( °C) Charge (MPa)
-80°C 95 MPa
-30°C 85 MPa
20°C 80 MPa
100°C 60 MPa
200°C 30 MPa

La comparaison de I'aluminium avec les autres métaux utilisés industriellement
montre qu'il est souvent plus intéressant pour des raisons techniques et économiques :
A poids égal, la résistance mécanique d'un produit en alliage d'aluminium 7075 est 2,3 fois
plus forte que celle d'un bronze CuSns et 1,5 fois plus forte que celle d'un acier trempé. A
résistance mécanique égale, le prix d'un produit en 7075 est égal & 35% de celui d'un produit
en bronze CuSne.
A poids égal, 1'absorption électromagnétique (aptitude au blindage électro-magnétique) d'une
tole en aluminium est 2,6 fois plus forte que celle d'une tdle en cuivre. A absorption
¢lectromagnétique égale, le prix d'un blindage en téle d'aluminium est égal a 30 % de celui
d'une tdle en cuivre.

2.4. Précautions d'emploi:

Les produits en aluminium ont une surface fragile. Ils sont sensibles aux coups et
aux rayures. De plus, les produits ne sont pas parfaitement rigides et peuvent étre déformés.
I1 est indispensable de les manipuler et de les stocker en prenant un certain nombre de
précautions :

- Eviter tous les chocs avec des pieces métalliques,

- Ne pas stocker les produits directement sur d'autres produits,

- Eviter les frottements entre produits,

- Si le stockage vertical n'est pas possible, il faut stocker les produits horizontalement avec
suffisamment de supports pour que les produits ne se déforment pas.

Les produits en aluminium, méme s'ils sont protégés par leur pellicule d'alumine, sont
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sensibles a la corrosion :

- Les produits qui ont été mouillés doivent étre parfaitement séchés avant stockage,

- Il faut éviter tout phénomene de condensation ; celle-ci arrive lorsque des produits viennent
de l'extérieur ou il fait froid et qu'on les stocke dans un hall chauffé. Il faut déballer les
produits et les laisser se réchauffer doucement dans un endroit aér¢,

- La pellicule d'alumine naturelle a une épaisseur de l'ordre de 100 A (10-5 mm) ; elle est
attaquée par les acides forts, acide chlorhydrique, sulfurique ou nitrique, et par les bases
comme la soude caustique.

Dans le cas de contact avec d'autres métaux en présence d'un liquide conducteur qui sert
d'électrolyte, c'est le plus souvent I'aluminium qui est attaqué ; c'est le cas lorsque l'alliage
d'aluminium est en contact avec le cuivre et les alliages cuivreux comme les laitons, le
nickel, les aciers inoxydables non passivés, le fer, les aciers ...

3 LES MATERIAUX COMPOSITES EN AERONAUTIQUE :

3.1 Introduction:

En raison de leur haute résistance et de leur haut module spécifique, les matériaux
composites ont été attrayants et recommandés pour les applications aéronautiques. Leur
flexibilité¢ d'adapter et leur réponse au chargement appliqué pour inciter des modes de
déformation couplés ont aussi étendu leur domaine d'application face a la demande
croissante de performances.

L’apparition des composites renforcés par des fibres et leur potentiel dans la
révolution de structures mécaniques ont été salués comme le nouvel age de la pierre.
Pour les applications aéronautiques, les composites a fibres sont considérés comme une
révolution aussi significative que les moteurs a réaction. La domination des moteurs a
réaction dans les avions militaires et civils actuels, et leur impact essentiel depuis leur
apparition sur lefficacité, la maintenance et les performances, sont un gage de la
justesse de cette comparaison. Dans ce contexte, les composites renforcés par des fibres
avancées font référence aux fibres a haute résistance et haut module, telles les fibres de
carbone et de bore, comparées aux fibres de verre.

Les produits en composites renforcés par des fibres sont développés par presque
toutes les sociétés aéronautiques. Leur mise en oeuvre dans les applications aéronautiques a
progressé en plusieurs étapes depuis les années 1960. Ils ont d'abord été testés dans les
structures secondaires pour remplacer les composants métalliques d'avions existants afin
d'explorer leur durabilité en vol, puis dans des structures primaires. Enfin on s'est approché
du réve d'un avion tout-composite comme base de technologie et fabrication. [2]

3.2 Les pieces composites dans les avions :

On utilise aujourd’hui une grande variété de pieces en matériaux composites dans les
avions. Suivant le réle plus ou moins important qu’elles sont amenées a tenir pour assurer
I’intégrité de ’appareil, on peut citer :

+ les structures primaires tels que : caissons de voilure, caissons d’empennage et
caissons de fuselage ;

4+ Les gouvernes tels que : ailerons, volets de direction et de profondeur, volets
hypersustentateurs, spoilers, aérofreins ;

+ L’habillage extérieur tels que : carénages, karman, portes de soutes, portes de
trains d’atterrissage, radomes ;

4+ L’habillage intérieur tels que : planchers, cloisons, portes, etc.
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3.3 Les gros porteurs: [1]

3.3.1Comment évaluer les gains ?
4+ La théorie : c’est par exemple I’étude réalisée par la société Lockheed (USA)

pour la conception d’un gros porteur ayant pour principales caractéristiques: charge
utile 68 tonnes, transportée sur 8 300 km. Elle a fourni les résultats significatifs
suivants :
-Pour un appareil en construction métallique classique :
Masse totale au décollage : 363 tonnes.
Masse de la structure : 175 tonnes.
-Pour un appareil en construction composite«maximumy :
Masse totale au décollage : 245 tonnes.
Masse de la structure : 96 tonnes.
(Moins 33 % pour la méme mission)

L diminution de la masse a vide |

l diminution de la motorisation I

[ diminution du carburant consommé |

‘ diminution de la masse totale ]

Figure 3.1- Evaluation des gains sur le poids.

+ La pratique : en réalité, Iintroduction des matériaux composites dans les
appareils est limitée a certaines parties de la structure ; elle se fait de plus en coup par
coup et de fagon progressive au cours de la durée de vie d’un appareil (opérations de
revalorisation). On est alors amené a prendre en considération différentes notions :

-Notion de taux d’échange : c’est le colt du kilogramme gagné lorsqu’on substitue
une piece métallique classique par une piece composite. Pour la substitution alliage 1éger-
carbone/époxyde, ce colt est de 1’ordre de 800 FF (1984) par kilogramme lorsque la piece
est dimensionnée en rigidité (déformations analogues pour une méme sollicitation). Il est
amorti en moins d’une année par le gain en charge payante.
-Notion de gain en charge payante : c’est le gain en passagers, en fret, ou en carburant
: par exemple pour un gros porteur :
+ un avion de 150 tonnes, 250 passagers comporte 60 tonnes de structure ; une
introduction progressive de 1600 kg de matériaux composites a hautes
performances amene a un gain de 16 passagers avec leurs bagages .

Les exemples suivants donnent une idée sur 1’évolution de [lutilisation des
composites sur une vingtaine d’années :
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3.3.2 Exemples: [S5]

Les exemples suivants donnent une idée sur I’évolution de [’utilisation des

composites sur une vingtaine d’années :
4+ Exemple 1 : Aérospatiale (FRA) ; Airbus Industrie

:(EUR)

/\r masse composites en

20 % % masse structure

=l
s o

(3.3 tonnes)

1 | | |

10 %

1 1 1 | |

N
)
L4

0 1 ] : 1

1970 1980 1990

Figurel.21- Evolution de I’utilisation des composites sur les avions européens.
4+ Exemple 2 : Avion européen Airbus A - 310 — 300 :

-Masse de la structure : 44.7 tonnes,Masse de composites : 6.2 tonnes ; composites a hautes

performances : 1.1 tonne, Pourcentage de composites : 13.8 % de la masse de la structure.

dérive ; keviar / carbone 7/ verre
rtenrnibire déléments divisé par 20
par rapport a la version méral

directicon
keviar / carbone

carénage des
eglissiéres de volets =
profondeur Keeviar renjorcerent did pidi
de mortenr : keviar
(19 kg au licu de
26 kg en méral)

bossettes de ..
conditionnement o air ;
| keviar 29 kg au liew de
43 kg en méral.

buh.-rs 2 ailerons | .vpr)i."er.l;l
0,

rrappes ef carénage =S
de train principal -
[ trappes de train avant

Jreins a disgues
raddme : verre

carbone / (:ﬂrbunel | karman : keviar 1.8 kg / n
saumon de dérive
(keviar / verre) sawmon de
(pas de carbone da cause gowvernail
(keviar)

de la foudre)

bord d’attague de
dérive (keviar 7/ car-
bone / verre ).

planchers

aréte de dérive

bielles er contrefiches : (keviar / carbone / verre)
selurion duralumin @ 2 kg
solurion carbone : 800 g

gouvernail
(keviar / carbone / verre).

karman bord de fuire
(keviar) de dérive : keviar

Dérive de 'Airbus A-310 @ le nombre d’éléments et de rivets
est divisé par 20 par rapport a une solution classique.

Figure 1.22 - Eléments en composite de I’Airbus A - 310 — 300.
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4+ Exemple 3 : Avion européen Airbus A — 320 :

-Masse de la structure : 21 tonnes,
-Masse de matériaux composites : 4.5 tonnes, correspondant & un gain de masse sur
la structure de 1.1 tonne ; le pourcentage de composite est de 21.5 % de la masse.

| ailerons externes ‘

bord d’antaque et bord
de fuite de la dérive |
| spoilers externes ]

rails de volets
et carénages

spoilers P
internes

Lamémmemwu <'ab£:w| <~ o ' y
= \M 7

Lv7 B r \
carénage des moteurs }f e - {' T /’ -
—_arman
disques de freins ' | trappe de train avanrl _
carbone/carbone J

trappe et carénage
de train principal

Figure 1.23 - Eléments composites sur ’avion Airbus A-320.

4. CONCLUSION:
Ce chapitre nous a permis d’avoir un apercu global sur les matériaux composites et

l'alliage d'aluminium avec I’application de ces matériaux en aéronautique. Nous avons
vu leurs définitions, leurs constituants et leurs classifications et les technologies de mise en
ceuvre.

Ces matériaux sont différents des matériaux classiques car ils ont d’excellentes propriétés
mécaniques, ainsi que des géométries différentes. La connaissance de quelques
¢léments mécaniques des composites est indispensable pour aborder par la suite le
probléeme de modélisation, c’est pour cela, nous avons introduit dans ce chapitre
quelques notions telles que 1’isotropie et I’anisotropie.

Dans le chapitre qui suit, nous allons mettre la loupe sur les matériaux sandwichs pour les
traiter en détail en particulier le sandwich en nids d’abeilles.
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Chapitre?2:

Matériaux sandwichs & nid
d'abeilles

2.1 Introduction:

Les structures dites « sandwichs » occupent un large créneau dans la construction des
piecces composites. Elles apparaissent dans quasiment tous les domaines
d’applications. Historiquement, ce sont les premicres structures composites allégées et
performantes. Dans la majorité des cas, on doit les confectionner dans un but bien
spécifique ; cependant, certains matériaux sandwichs sont disponibles dans le commerce
sous forme de semi-produits. On s’attache dans ce chapitre a mettre en évidence les

principales propriétés et précautions d’emploi des matériaux sandwichs[2]
2.2 Qu’est-ce qu’un matériau sandwich ?
Une structure sandwich résulte de 1’assemblage par collage —ou soudure— de deux

revétements ou peaux minces sur une ame ou cceur plus léger qui maintient leur
écartement comme il est montré sur la figure qui suit (fig2.1) .

ceeur (matériau de faibles
caractéristiques mécaniques)

peaux (matériau de fortes caractéristiques mécaniques)

Figure 2.1 - Matériau sandwich.
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Matériaux sandwichs et nids d’abeilles

2.2.1 Quelques propriétés du matériau sandwich[2]:

+ Une grande légereté : a titre de comparaison, la masse d’une pale métallique
pour I’hélice Ratier-Figeac (FRA) est de 104 kg. La masse d’une méme pale en

sandwich est de 51 kg.

+ Une grande rigidité flexionnelle due a I’écartement des semelles (augmentation

du moment quadratique de flexion),

+ De grandes caractéristiques d’isolation thermique,
+ Pas d’amortissement (mauvaise isolation acoustique),
+ Tenue au feu médiocre pour certaines catégories d’ames,

2.2.2 Les matériaux constitutifs:

Dans le tableau qui suit, nous citons des couples de matériaux compatibles pour

constituer notre matériau sandwich :
Tableau2. 1 -

Constitution d’'un panneau sandwich.

Le Revétement

Le Ceeur

Métal stratifié contreplaqué
thermoplastique amiante/ciment

Matériaux expansés

Métal stratifié

Plaque nervurée en métal ou stratifiée

Contreplaqué stratifié

Planche de bois carton imprégnée
(nids d’abeilles)

Aluminium stratifié

Aluminium déployé
(nids d’abeilles)

L’assemblage des revétements et du coeur est réalisé par collage avec des adhésifs
de synthése ; dans certains cas exceptionnels, revétement et cceur sont soudés. La
qualité du collage est naturellement fondamentale pour les performances et la durée de

vie de la piéce. On a en pratique :

| 0.025 mm < ¢épaisseur d’adhésif <0.2 mm |

2.2.3 Sollicitations simplifiées des matériaux sandwichs[2]

2.2.3.1 Les contraintes:

La figure qui suit (fig2.2) met en évidence les contraintes prépondérantes qui
naissent lorsqu’on sollicite une poutre sandwich en flexion. La poutre est encastrée a
son extrémité gauche, et sollicitée a droite par un effort tranchant T.

On isole une tranche élémentaire de poutre dont on grossit la déformation ; sur
I’'une de ses sections droites sont représentés les « éléments de réduction » pour les
efforts, de la résistance classique des matériaux, soit ici D’effort tranchant T et le

moment de flexion M.
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L’effort tranchant T résulte d’une répartition des contraintes de cisaillement notées 1 ;
Le moment de flexion M résulte d’une répartition des contraintes normales
notées ©.

-

allongement ! contraintes simplifiées

Figure 2.2 : Flexion d’'une poutre sandwich.

Pour évaluer 6 et T on fait les simplifications suivantes :
+ Les contraintes normales ¢ sont supposées localisées essentiellement dans les
revétements, et uniformes du fait de la minceur de ces derniers,
+ Les contraintes de cisaillement T sont supposées localisées dans le cceur, avec
une répartition uniforme (fig2.3).
On obtient alors immédiatement les expressions suivantes de ¢ et de T pour une
poutre de largeur unité :

2.1)

Figure 2.3 : Différentes contraintes sur la poutre.

2.2.3.2 Les déplacements[3]:

Sur ’exemple ci-apres (fig2.4) de structure sandwich chargée, le déplacement de
flexion noté A (fleche) est la conséquence :
+ Des déformations consécutives aux contraintes normales .
+ Des déformations provoquées par les contraintes de cisaillementr.

1
En pratique le rapport -
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Figure 2.4: Déplacement lors d’une flexion.

Pour évaluer A, on peut — entre autres méthodes (relations qui permettent de traiter ce
type de poutre comme une poutre homogeéne. On peut ainsi utiliser les
méthodes classiques de la résistance des matériaux), — Utiliser le théoréme
de Castigliano

1¢M? l¢e &
_ Bl D 2.2
w 2j <El>dx+2j<GS>T dx (2.2)
A=W
OF
w: Energie élastique.

1 ¢ M? o )
— I —dx: Contribution de la flexion-
27 (EI)

l¢ k

—I—T 2dx : Contribution du cisaillement.
27(GS)
A : Fleche.
OW : Energie.
OF : Effort.

Ou I’on a les notations suivantes pour une poutre de largeur unité :

% M : Moment fléchissant,

+ T : Effort tranchant,

+ E,: Module d’¢lasticité du matériaux constituant les revétements,
+ G.: Module de cisaillement du matériau constituant le cceur,

+ k : Coefficient de section réduite.

e )2
(EJ)#Epepxlx(efTeﬁ)

(2.3)
k/(GS)=1/G, (e, +2e,)x1
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2.4 Quelques particularités[3]:
2.4.1 Masses comparées a rigidité équivalente de flexion <EI>:

La figure qui suit (fig2.5) permet de comparer les masses de différentes
constructions sandwichs pour une méme valeur du terme <EI >, qui représente la rigidité

au moment de flexion. Suivant la remarque du paragraphe précédent, il caractérise en
partie seulement la déformabilité en flexion.

tole d’acier tole d’aluminium contreplaqué de hétre
masse = 16 10 5
3 plis de tissu satin 3 plis de tissu satin 2 plis de tissu satin

sandwich : sandwich : nida sandwich : sandwich :
nida — peaux Nomex — peaux nida — peaux nida — peaux
d’aluminium verre. keviar. carbone.
& 1.12 0.86 0.69
prix: 1 prix: 1 prix: 1.57 prix : 2.42

Figure 2.5 : Comparaison entre différents sandwichs.

2.4.2 Les structures sandwichs se détériorent par flambement[6]:

Le chargement en compression de tout ou partie d’une structure sandwich est
limité par des valeurs dites critiques des charges appliquées, a partir desquelles les
déformations croissent de fagon importante et incontrdlable. On dit qu’il y a
flambement de la structure. Suivant le type de sollicitation, on distingue différents
flambements qui peuvent étre globaux ou locaux.
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2.4.2.1 Flambement de I'ensemble:

-

critique critique

Figure 2.6 : Flambement d’une poutre sandwich.

Suivant I’allure de la déformée de la structure, la force critique F. est donnée par la
relation ci-dessous (fig2. 7) :

(2.4)

Figure 2.7 : Différentes déformations de la poutre.
2.4.2.2 Flambement local des revétements:
Les revétements sont sujets aussi au flambement du fait de la faible résistance
mécanique de cceur; suivant la sollicitation, on peut rencontrer les allures
déformées schématisées ci-aprés (fig2.8). La contrainte de compression critique

dans les revétements est indiquée plus bas. v, représente le coefficient de Poisson
du cceur.

e

Figure 2.8 : Flambement local de la poutre sandwich.

Contrainte critique de flambement local dans la peau :

G, =ax (Ep X Ezc)'/3
(2.5)

Avec a=3{26-v v P
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Endommagement localisé par flambement du revétement (fig. 2.9).

délaminage

=

cr.

écrasement

e ——

cr.

Figure 2.9 : Endommagement de la poutre par flambement.

.r 5112
E B

| E e

poc

F,# 1.64e} x1xE  x

2.6)

2.4.2.3 Autres types d’endommagement[3]:

+ Le poingonnement (fig2.10), c'est-a-dire 1’écrasement du matériau constituant
le cceur au droit de I’application d’un effort concentré.

poingonnement

Figure 2.10 - Le poinconnement de la poutre.

+ La rupture en compression (fig2.11) : il faut noter que dans ce cas, la faible tenue en
compression de la fibre de kevlar entraine une résistance environ deux fois moindre
des panneaux sandwichs en compression, par comparaison avec des
revétements analogues a base de fibre de verre .

F

0 rupture F

. ] | 1 oTupture
) - .

verre / kevlar /

Figure 2.11 - Rupture de la poutre par compression.
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2.5 . Problemes de construction:

2.5.1. Un exemple de matériau pour le cceur des structures sandwichs
Les « nids d’abeilles »:

2.5.1.1. Qu’est-ce que le nid d’abeilles ? [S1]
Structure alvéolaire en feuillard mince d’aluminium (fig2.12), les nids d’abeilles

offrent une large gamme de densité (de 15 kg/m’ a plus de 500 kg/m’), au service d’une
multitude d’applications.

Figure 2.12 : Le nid d’abeilles
2.5.1.2. Pourquoi utiliser ce matériau ?

C’est un matériau moderne, léger, performant et esthétique réservé a
I’aéronautique il y a encore quelques années. Il intéresse aujourd’hui de plus en plus de
domaines de I’industrie.

2.5.1.3. Quelques propriétés :

+ Légéreté et rigidité:

La caractéristique principale d’un panneau a &me en nid d’abeilles est
d’offrir le meilleur rapport légéreté/rigidité. A partirde 3 kg/m®, la rigidité est déja
supérieure a celle d’une téle d’aluminium 5 fois plus lourde ! Sa résistance mécanique
le rend adaptable a tout niveau de charge et sollicitations statiques et dynamiques.

+ Esthétique:

Parce qu’il utilise les techniques du collage, le panneau nid d’abeilles est un
produit particuliérement esthétique, aussi bien dans son aspect général que dans sa
finition. De plus, les panneaux peuvent étre revétus de toutes sortes de peaux : acier,
inox, aluminium, composites, bois,...y compris de fines feuilles de marbre ; ils sont de
ce fait particulierement adaptés a la décoration intérieure ou extérieure.

+ Absorption de chocs:

Une qualité trés remarquable du nid d’abeilles est sa capacité a absorber
I’énergie cinétique. Il peut absorber des forces trés importantes d’une maniére constante
parfaitement maitrisée et sans générer de rebonds. Selon le type de nids d’abeilles,
I’énergie absorbée couvre une large plage de 0,15 & 3,5 millions de J/m°.

4+ Adaptabilité:

Le nid d’abeilles est souvent utilis€¢ sous forme de panneaux sandwichs de
forme plane, mais sa structure, ses qualités propres et ses nombreuses possibilités de
mise en ceuvre lui permettent d’apporter une réponse technique a de trés nombreux
problémes de forme et de structure, de la cloison décorative courbe a la coque
autoporteuse de grandes dimensions
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2.5.2. Architecture des nids d’abeilles[2]:

Ces matériaux de remplissage, trés répandus, sont constitués de

cellules

hexagonales régulierement espacées faisant penser a un rayon de ruche
(certains types vont jusqu’a étre de la méme couleur). D’ou le nom de nids

d’abeilles.

Une telle géométrie

découle

d’une

technique

d’obtention

relativement simple : des feuilles minces ou clinquantes partiellement encollés
puis empilés subissent ensuite une expansion (fig2.13).

s
P

===
expansion ‘W

P
7

Figure 2.13 : Architecture des nids d’abeilles.
+ Les nids d’abeilles métalliques sont :

- Moins onéreux,

-Plus résistant.

+ Les nids d’abeilles non métalliques sont :
-Insensibles a la corrosion,
-De bons isolants thermiques.
Caractéristiques des nids d’abeilles courants.

Tableau 2.2 :

compression 6, (Mpa)

Désignation | Feuilles de polyamide | Alliage Alliage léger
Caractéristiques L encollées : NOMEX | léger AG 3 AU 4GI
¢ cercle inscrit (mm) 6;8;12 4 6
Epaisseur e (mm) 0.05 0.04
Masse volumique (kg/m’) 64 80 46
Résistance a la rupture en
cisaillement T, Mpa 1.7 3.2 1.5
Module de glissement
e 58 520 280
ze (Mpa) # 1~5Gmatérieau X¢ -
Résistance a la rupture en
cisaillement 1, Mpa 0.85 2 0.9
Module de glissement
G,.(Mpa) 24 250 140
Résistance a la rupture en
2.8 4.4 2

43




Chapitre 02 Matériaux sandwichs et nids d’abeilles

2.5.3. La mise en forme[S6]:

+ L’usinage du nid d’abeilles se fait au disque diamanté (vitesse périphérique de
I’ordre de 30 m/s). Le nid d’abeilles est maintenu sur la table de la machine
par une dépression réalisée sous une feuille d’aluminium sur laquelle il a été
préalablement coll¢ (fig2.14).

angle faible # 14°

fraise pour nids d’abeilles

Figure 2.14 : Fraise pour les nids d’abeilles.

+ On peut aussi déformer le nid d’abeilles (fig2.15). 1l faut alors soigneusement le
contraindre. En effet la déformation naturelle d’une telle structure est complexe.
Par exemple, une plaque de nids d’abeilles en flexion cylindrique présente deux
courbures inverses accusées.

DTS A K5
PEIRTALY,
X :9-'9’

547

WAV

Figure 2.15 : Déformation des nids d’abeilles.

+ La mise en forme est facilitée par la possibilit¢ de sur expansion du nid
d’abeilles, qui modifie I’allure des cellules hexagonales (fig2.16) .

w IaUauat
Figure 2.16 : Type de cellules des nids d’abeilles.
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4+ Limites du galbe: R est le rayon du galbe, e 1’épaisseur du feuillard
constituant le nid d’abeilles (fig2. 17) .

” e <0.05 mm
a < 50 mm R = 1.5a
R

Figure2. 17 : Caractéristiques des nids d’abeilles.

F o

4+ Le nid d’abeilles dit « Nomex » (feuilles de polyamide) se forme a chaud.
+ Le schéma d’obtention d’une piéce sandwich est les suivants (fig2.18):

film de colle
u = w
mise a la forme
tissu membrane souple

pré-serrage

vide partiel

Figure 2.18 : Fabrication des pieces sandwichs.
+ Pour des sollicitations modérées (cloisons par exemple), il est possible de palier
un panneau sandwich (fig.2.19).

résine époxyde

e

NI =

n

= T80°

h©°

Figure 2.19 : Déformation d’'un panneau sandwich.
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2.5.4. L’insertion des piéces et ferrures d’attache[ S1]:

Elles ont pour role de transmettre des sollicitations relativement localisées. Suivant
I’intensité de ces derniéres, il convient de les répartir sur un ou plusieurs inserts
(fig2. 20).

résine

Figure 2.20 : Les inserts.
La résine de remplissage, de type époxyde, peut étre allégée par incorporation de
microballons phénoliques (masse volumique résultante 700 a 900 kg/m’ ; contrainte
d’écrasement est de 35 Mpa) (fig.2.21).

résine

soudage usinage chimique

/

) I

contre plaque métallique

Figure 2.21 : Types d’assemblage des panneaux sandwichs.
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2.5.5 .La réparation (revétements stratifiés) [S7]:

Pour les catégories de matériaux sandwichs « nids d’abeilles/stratifiés » la
réparation de dégradations locales est relativement aisée ; elle consiste en un rapiécage
des plis constituant le stratifi¢. Suivant le soin et la rapidité de I’intervention, la zone
réparée prend les allures suivantes (fig2. 22).

réparation sommaire réparation soignée
1

A

Figure 2.22 : Réparation des matériaux sandwichs.

résine époxyde stratifié

2.5.6 .Le controle de qualité non destructif:

Outre des moyens classiques de controle des défauts de surface permettant de
repérer des délaminages externes de revétements stratifiés, 1'utilisation des techniques
illustrés ci-apres (fig.2.23) permet de repérer et d’identifier des défauts internes a I’issue
de la fabrication, ou bien des endommagements de pieces en service. Ces défectuosités
prennent couramment la forme :

+ De collages imparfaits,
4+ De délaminages,
+ D’inclusions.

2.5.6.1. Les principales méthodes de détection non destructive :

holographie

chargement

radiographie

hologramme

y tube a
/f—/ rayons X

écran
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acoustique
thermographie infra-rouge

couche \! {

sensible a la , , ’
emefieur . ¢ eou ,
lempérature [-J;} [jg \\9\ Fecepieir
00000 )
|

K

chauffage v |)

Figure 2.23 : Méthodes de contrdle non destructif.
Le sable coloré, trés fin, est réparti sur le panneau. Ce dernier est mis en vibration a

des fréquences sonores ou non (15000 a 25000 Hz). Le sable est alors chassé au
périphérique des défauts de collage (fig2. 24).

sable fin vibré

Figure 2.24 : Détection de défauts par le sable coloré.

2.5.6.2. L’émission acoustique[S1]:

Lorsqu’une piece de structure composite (par exemple un réservoir sous pression)
est soumise a chargement, des microruptures se produisent au sein de la piece :
Microfissuration de la résine, rupture de fibre, décohésion fibre-résine, et ceci méme
lorsqu’on se trouve dans le domaine des charges admissibles. Ces ruptures créent des
ondes acoustiques qui se propagent a la surface de la piece. Elles sont détectées par des
capteurs piézo-¢lectriques et analysées.
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2.6. La Flexion des poutres a phases isotropes, a plan de symétrie[2]:

2.6.1 .Détermination des contraintes:

Du fait de leur élancement, un certain nombre d’éléments composites (composants
mécaniques ou pieces de structures) sont assimilables a des poutres. Quelques exemples
typiques sont schématisés ci-apres (fig2. 25). L’étude du comportement sous charge de
tels objets (évaluation des contraintes et des déplacements) devient un probléme trés
complexe lorsqu’on 1’aborde sous I’aspect tridimensionnel. Nous proposons donc une
approche monodimensionnelle du phénoméne par une méthode originale ayant pour
base la définition d’éléments de réduction pour les déplacements, qui constitueront le
pendant des ¢léments de réduction traditionnels pour les efforts appliqués. On aboutit
ainsi a une formulation homogénéisée de la flexion, c’est-a-dire a des relations
d’équilibre et de comportement formellement identiques a celles qui caractérisent le
comportement des poutres homogenes classiques. L’utilisation de ces relations pour le
calcul des contraintes et des déplacements conduit alors & des expressions analogues a
celles des poutres habituelles.

- stratifié stratifié
unidirectionnel
Solsss nids d'abeilles stratifié
pale traverse longeron
stratifié
acier aluminium
AN L e
by -unidirectioniel
IS A
ski lame de ressort arbre de transmission

Figure 2.25 Modéeles typiques de poutre.
Nous nous limiterons a 1’étude de poutres composites de caractéristiques
constantes (géométrie, matériaux) dans toute section droite, avec des composants —ou
bien phases— de frontieres quelconques, supposés parfaitement collés entre eux.
Pour clarifier la démarche et pour plus de simplicité¢ dans 1’exposé et les calculs, nous
nous limiterons au cas des poutres composites a phases isotropes.
D symbolise le domaine occupé par la section droite, dans le plan y, z La fronti¢re
extérieure de ce domaine est notée €L} On distingue aussi (fig2. 26) des frontiéres

internes délimitant les phases notées /,; pour deux phases contigués i et j. L’aire de la

phase numéroi est notée S ; ses modules d’élasticité sont notés [E et G.

Le déplacement élastique de tout point de la poutre a pour
composantes[2]

Hxl{."t'.l'l":J s Ax,52) 5 w,ix,y,2)

¥
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Figure 2. 26 : Section d’'une poutre a plan symétrique.
La poutre fléchit dans le plan de symétrie x, y sous I’action de sollicitations
extérieures elles-mémes symétriques par rapport a ce plan.
En résumé, en I’absence de forces de masse (forces d’inertie par exemple), la
flexion d’une poutre composite a plan de symétrie fléchissant dans ce plan (fig2.27)
peut étre caractérisée par une formulation homogénéisée — équivalente a celle d’une
poutre homogene classique — de la fagon suivante.

Figure 2.27 : Poutre composite sollicitée en flexion. [11]

4+ Centre élastique 0 : il est tel que

[Eyds=0
D 2.7)
Ou E, est le module d’élasticité longitudinal pour la phase ni.
+ Rigidités équivalentes :
- : (GS (2.8)
(ES)=Y'ES, ; {EL)=YEI, ; - = >=ZG,.S! =
Ou I_ : Le moment quadratique de la phase n i par rapport a I’axe z.
G, : Le module de cisaillement pour la méme phase.
k : Le coefficient de section réduite.
+ Relations d’équilibre : (éléments de réduction calculés au centre élastique)
dN dT, dM 2.9
=0 L+p,=0 £+T,=0 29)
dx dx ' dx :
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Ou N,_ :L’effort normal.
T : L’effort tranchant.

M. : Le moment de flexion.

_ (2.10)
G'S" gy
N, ={E5}d” : “‘ = 14 ] 5 M =-:Ejr}d&-'
dx ' dx
4+ Relations de comportement[11] :
Ou v : Le coefficient de POISSON.
. : La rotation fictive des sections.
+ Contraintes :
M._ N
O el a2 Vo
(ET_} (ES)
2.11)
Contraintes normales
-
r‘n:l = GF J"I(_',!;'\'. :-En i
Contraintes de cisaillement de R ) i G, T E'?'r‘ff; o (2.12)
flexion : T 3 Gs) *¢ Eo
. e | (GS)
(GS) éz

On g, est la fonction de gauchissement longitudinal.
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<= Fonction de gauchissement longitudinal g_(y.z):c est la solution du :

(2 22 I

&g 0 E NG : :

— “g_:,, =—5—r@ dans le domaine D de la section.

&' &’ G, (EL) (2.13)
g _ | el

—==0 Sur le contourextérieur éD.
L cn

|

Avec les continuités internes -

gar' = ga_r

: - (2.14)
G;' gm' i (__T o

én ' én

Le long des lignes frontiéres infernes [,

Et la condition d'unicité :

[Eg,ds=0
D

(2.15)
+ Coefficient de section réduite % : il est donné par la formule :

1
I =—I.E.g vdsS
/ l"-. =75
'x‘EI:I D (2.16)

2.6.2 Interprétation energetique

Energie due aux contraintes normales o .[8] :
En notant d¥W, I'énergie de déformation d’une tranche élémentaire de poutre de

longueur dx due a 1’application des contraintes normaleso . ona:

1119

dw, == [onendr ={=] dSIf:--dr
= I. =D i

(2.17)

Soit, compte tenu de la forme (2.11) des contraintes normales :
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W [ T
‘”ﬂ:ijl _ 5 M.y++—-N, | ds
d ‘DEf__ { ) V=2
2 . a2 (2.18)
= l’[Ef e 7y'dS+—|E—2ixdS...

2p (EL) 2p (ES)

| M.N,

b ' (ELYES)

L’expression ci-dessus se simplifie du fait de la définition du centre élastique (2.7)
d'on :
dw, 1M’ 1N

dx  2(EI) 2(ES)

(2.19)

+ Energie due aux contraintes de cisaillement t
En notant dW - I’énergie de déformation d’une tranche élémentaire de poutre de

longueur dx due a I’application des contraintes de cisaillement 7 ,on a :

I Xoor o B F L 10 2 L,
dn:' = Ejz{rﬂ'ga1' T Tube HI = El J.E:r e HS idl
D LD i J (2.20)

Soit, compte tenu de la forme (2.12) des contraintes de cisaillement :

(2.21)

Avec la valeur (2.12) du Laplacien de la fonction de gauchissement g :

dw,
dx

= (ES) e |
=2 *-|IGig05{ ydS + [Gyg, 22d
2 G, (EI) L
(2.22)
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Chapitre 03
L’égalite JG £ Cf" |+ Hi: g, f‘r” Ii'dé" IG!gE ?“ dl’ est rendue possible du
1 oyl ) oz, oz J o cn

fait de la continuité des quantités G,—= au passage des lignes d’interfaces [

On reconnait dans cette écriture 1’expression du coefficient de section réduitek , d’on

S e

(GS)
(2.23)

dw.
dx

1
2

En résumé, 1’énergie de déformation linéique s’éenit :

dw 1N’ 1M' 1 o L
dx 2(ES) 2(EI,) 2 (GS)
(2.24)
On notera 1'analogie entre €criture et 'expression de |'énergie de déformation
linéique pour une poutre homogénﬂ classique. qui s"écrirait ic1 :

dw 1N’ 1M}

1
dc 2ES 2EI, 2 (}5
’ (2.25)
Comme conséquence pratique de cette homogénéisation, il devient possible de
déterminer les caractéristiques équivalentes dont la connaissance est nécessaire lors de
I’entrée des données dans un logiciel de calcul utilisant des ¢léments finis de poutres

homogeénes classiques. Le probléme revient a évaluer numériquement les grandeurs

suivantes : [9,8]
Modules équivalents :  E.;. et G, (ou v, )

Siaicsds s € Kk

BV, * T D e

Caractérisations géomeétriques :
= § (awe réelle de la section droite) [Tom00],

On vérifie facilement qu’en prenant S

Ona:
fah\
& = (ES) | c {89
équivalant 5 equivalent 5
Lo i
wralai ] tqu:'.'a.m
= ) (2.26)
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2.6.3 Extension au cas dynamique

Les relations d’équilibre (2.9) ont été écrites en ’absence de forces de volume.

Lors d'un mouvement vibratoire, ces forces de volume existent et se manifestent
sous forme d’efforts d’mertie vibratoire. On a alors
coy .
——pu; =0
ox
J (2.27)
Cette fois-ci pour une poutre vibrant librement, on supprime donc tous les efforts
et couples répartis sur la poutre hormis les efforts et couples mertiels. On a donc :

N, &
Cﬂ L= E: J'pruld.‘i
cx cr g
(2.28)
Et en mtroduisant le champ des déplacements élastiques :
(u, =ulx)-y6.(x)+n (x.y.2)
, =v(x)+ +rgl1{.1'.‘1.:}
U= +n,(x,5,z)
(2.29)

Ou : 7 x représente le gauchissement longitudinal d’une section droite, c'est-a-dire la
quantité dont cette section se déplace hors du plan qui la caractériserait si elle se
mouvait vraiment comme un solide plan parfaitement indéformable.

Ny 1 - représentent les déplacements qui caractérisent les variations de forme de
la section droite dans son plan initial.
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On obtient done la formule suivante :

i P s,
L= S = — ¥ "III 'JS‘ 3;
(oS) a2 e\ ) EYe
(2.30)
Avec {PS } — l pidS et Ye -;:pS} ¥ .[ piyds
< i

Vg Apparait 1c1 comme 1’ordonnée du centre de masse (centre de gravité) de la

section. On a néghgé le couplage secondaire dita 7.

T, &

T

j pat,dS (2.31)

2
ot g

Avec (2.30) et en négligeant le couplage secondaire dit a 7, :

aT g 621)
¥ _ .)S\. 5
o e
(2.32)
Al 5’
qu + 1_1 = ?‘: J‘_}Ps“x'd‘s
i ’ or D
Avee (2.30), en posant{pfz} = [pjl1'2d.5' ;
' a
En négligeant le couplage secondaire diia 7, . on obtient done :
éM, 6’6, \ &
=+ T, = (o, )5 - ye{PS) 3
[aa) ct ct (233)

On note bien que ces dernieres équations ont été écrites en 1’absence de forces de
volume. On les considérera pourtant valables, a condition que les fréquences concernées
ne soient pas trop élevées. On est généralement dans ce cas restrictif pour les fréquences
mécaniques, et on dit que I’on se place dans le domaine « quasi statique »
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~ Relations de mouvement

(éléments de réduction calculés au centre élastique) [Gay97]

_‘J. T - _|:.l _‘-28
st {p.S'f']ri !j = ,1'55,053 Cq A
ot~ vl e
C:T' (p.S':ﬁ {1:
ox ot
(2.34)
M )
24T, = (ol == - yo(pS)
X ' ot G
Avec
("0'5.} = T P 'Slr ’ {-PI:} - T -"‘jlr'j-:.l ’ Yg {:PS ::I - J' Pl ds
i ! D
= Relations de comportement [Gay97] :
. 3 GS)( & \ 68,
N, =(ES)= : T, = (s) —~-6,| ; M,=(EL)= (2.35)
R cx : k | &x / o

2.7 Conclusion

Comme notre projet est la modélisation d’une poutre sandwich en nid d’abeilles,

nous avons ainsi consacré ce chapitre a 1’étude des sandwichs en donnant une vue
générale sur ses constituants et citer quelques types de problemes de construction et de
comportement.
Une étude en résistance des matériaux des poutres sandwichs s imposait en donnant le
cas le plus fréquent en sollicitation mécanique qui est la flexion des poutres. Grace aux
équations mathématiques de RDM citées. nous pouvons maintenant entamer le chapitre
de la modélisation et de I’analyse par la CAO .
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Chapitre3:

Modélisation & Analyse

3.1. Introduction:

Généralement 1’étude d’une structure est faite par deux types de méthodes : les
méthodes analytiques et les méthodes numériques. Le second chapitre a bien montré
que la méthode analytique, par son aspect général, permet de mettre en évidence les
principales propriétés et I'utilisation des matériaux sandwichs en nids d’abeilles. Il est
toute fois a noter que la méthode analytique vu sa difficulté¢ est limitée a 1’étude
d’¢éléments de structures simples. Donc elle constitue I’introduction nécessaire a
I’analyse des structures complexes, par une méthode numérique. Parmi les méthodes
numériques, la méthode des éléments finis s’impose comme [’outil usuel de 1’analyse
des structures.

Dans ce chapitre, on met en évidence la méthode des ¢léments finis intégrée a un
outil de Conception et d'analyse Assistée par Ordinateur d'une structure aéronautique.
Nous proposons ainsi un modéle géométrique de la poutre principale de l'aile de I’avion
Zlin 142.

Pour notre étude, les logiciels MSC/PATRAN et NASTRAN s’avérent trés utiles
comme outil de Conception Assistée par Ordinateur (C.A.O.) qui combinent les
techniques de la modélisation géométrique des solides, et les méthodes modernes
d'analyse par ¢léments finis et de visualisation graphiques de modéles et de phénoménes
physiques.

Par la suite des analyses, les résultats sont groupés et commentés pour deux types
de structures. La premicre est la poutre en alliage d’aluminium, la seconde est en

matériau composite sandwich de type nids d’abeilles. [S4]

3.2. Caractéristiques générale et destination de I’avion Zlin 142 [7]:

L’avion Z 142 est un monoplan en porte-a-faux a ailes basses monomoteur avec
train d’atterrissage principale et avant fixe. L unité de propulsion est le moteur d’avion
inverse M 337 AK a six cylindre en ligne avec compresseur de suralimentation et I’hélice
V500 A hydrauliquement ajustable avec révolution constante .Le croquis des dimensions
de l'avion.

Données techniques fondamentales (dimensions)

+ Envergure 9.760 m

+ Longueur 7.750 m

+ Hauteur 2.910m

+ Aile:
- profondeur (constante) 1.420m
-montée 6°
-longueur SAT 1.460 m
-surface 14.50 m’

+ Ailerons :

-déviation en haut 21°+-1°
-déviation en bas 17°+-1°
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-surface 2x0,704 n? 1.408 m
+ Volet de courbure:
-position fermée 0°
Décollage 14° +-1°
Atterrissage, 37°+- 15
-surface 2 x0.704 m 1.408 m

+ Empennage horizontaux:
-déviation de gouvernail de profondeur:

En haut 30°+1°

En bas 27°+ 1° ,
-surface du stabiliseur 1.230 m
-surface du gouvernail de profondeur 1.360 m >
-surface totale des empennages horizontaux 2.590m °

+ Empennage verticaux:
- déviation du gouvernail de direction:

A droite 30° +-2°

A gauche 30° +-2°
-surface du profile de quille 0.540 m *
- surface du gouvernail de direction 0.810m °
- surface totale des empennages verticaux 1.350m *

3.3 .Analyse par éléments finis et CAO [10]:
3.3.1. La méthode des éléments finis:

Plusieurs problémes de comportement de systemes physiques relatifs aux sciences
de l'ingénieur sont décrits, grace a des équations aux dérivées partielles. Une des
méthodes les plus utilisées aujourd'hui pour résoudre efficacement ces équations est la
méthode des éléments finis. Il s'agit d'une méthode trés générale, applicable a la
majorité des problémes rencontrés dans la pratique : problémes de domaine géométrique
quelconque, deux ou trois dimensions, linéaire ou non, etc. Cette méthode consiste a
chercher une solution approchée du probléme traité, en utilisant une approximation
simple des variables inconnues pour transformer les équations aux dérivées partielles en
équations algébriques de dimension finie. Ce systeme d'équations doit étre, par la suite,
résolu ce qui nécessite 'utilisation intensive de 'ordinateur.

La résolution se déroule en plusieurs étapes :

+[’analyse mathématique du probléme de départ avec, en particulier,

son écriture sous forme variationnelle et I’étude des propriétés :

¢ Existence de la solution,
e Unicité de la solution,
¢ Propriété de convergence.

4L’ implémentation :
e La création de la triangulation (le maillage) du domaine considéré,
ela définition du ou des éléments finis c’est-a-dire la construction
de I’espace de dimension finie,

e[ a génération des tableaux élémentaires correspondants a la
Contribution de chaque ¢élément, aux matrices, au second membre du
systéme et aux contraintes,

e La formulation du systéme a résoudre (ou assemblage),
e La prise en compte de conditions aux limites,

66



Chapitre 03 Modélisation et Analyse

eLa résolution du systeme, le calcul du champ approchant la solution
cherchée,
e [a présentation et ’exploitation des résultats.

3.3.2 .Analyse des structures par la méthode des éléments finis [10]:

La méthode des ¢éléments finis (M.E.F) est communément utilisée aujourd’hui
pour I’analyse des structures dans de nombreux secteurs de I’industrie : aérospatial,
mécanique etc. Par ailleurs, il est intéressant de remarquer que la M.E.F appliquée au
calcul des structures est une technique récente, elle met en ceuvre
les connaissances de trois disciplines de base : la mécanique, I’analyse numérique et
I’informatique appliquée .

L’analyse par la méthode des é1éments finis apparait ainsi comme 1’une des étapes
intégrée dans un systéme de Conception Assist¢ par Ordinateur. Elle implique
typiquement les étapes suivantes :

+Construire la géométrie idéalisée avec la structure qui doit étre analysée.
La structure peut étre une représentation précise de l'objet ou une représentation
simplifiée pour le but de I'analyse.
+Diviser la structure en éléments finis (maillage).
Remarque:
-1l existe actuellement trois méthodes de discrétisation:
La méthode a la différence finie. (annexel)
La méthode aux ¢léments finis. (annexe2)
La methode aux volumes finis. (annexe3)

+Appliquer les contraintes connues : forces et/ou moments nodaux dans
l'analyse d'effort, flux de la chaleur nodaux dans le transfert thermique.
+Indiquer comment la structure est soutenue, ¢’est-a-dire, les déplacements
et des températures aux valeurs connues (conditions aux limites).
+Définir les caractéristiques du matériau : Cette étape est de déterminer les
propriétés matériau par exemple pour indiquer le module de Young et le
coefficient de Poisson.
+Résultats et visualisation graphique.
+ Validation : nécessité d’avoir une estimation de la validité des résultats,
en comparant les valeurs déduites par I’analyse par éléments finis et les valeurs
analytiques.

L'organigramme simplifi¢ de la méthode des éléments finis est illustré ci-dessous
(fig3.1).
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[ Mise en donnee de la geometrie J

— o

Dibliotheque |,
déléments |

Maillage de la structure :
- Création des noeuds
- Créeation des mailles

o

Lecture des caracteristiques mecaniques .
des materiaux et du chargement

v

Choix de 'hypothese de calcul }

v

---{ Formation du systeme a resoudre

v

Prise en compte des conditions aux limites
[ efforts et déplacements imposees )

L

——»E Sous-programimes E‘ _________ Reésolution du
: de calcul i systeme

Présentation et exploitation des resultats

Figure 3.1 - Schématisation de la méthode MEF.

L’application de la méthode des ¢éléments finis a la structure mise en étude tient
compte des deux analyses :

+ Analyse statique (calcul des contraintes, déplacements, etc.).
+ Analyse dynamique: détermination des fréquences propres et

modes propres de vibration associés, avec prise en charge de différents
efforts.
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3.3.3. Conception Assisté par Ordinateur (C.A.O.)

La premicre étape, génération de la géométrie et du maillage, est grandement
facilitée par 'emploi d'un outil graphique servant a produire les maillages éléments finis
nécessaires pour l'analyse en deuxiéme étape. Le logiciel graphique MSC/PATRAN de
la société MacNeal-Schwendler congu pour le pré et le post-traitement des analyses par
¢léments finis , a été mis a notre disposition. Au cours de cette étude deux versions
du logiciel MSC/PATRAN ont été utilisées (version 2000 r2 et 2004) sur un
systeme d'exploitation WINDOWS XP 5.1 Service Pack 1. Le logiciel
MSC/PATRAN est donc utilisé, dans cette étape, afin de générer certains
fichiers d'entrée des données (*.db), optimiser la largeur de bande de la matrice

de rigidité du probléme traité, vérifier la qualité des maillages, etc. [S4]

Dans la deuxiéme étape, un logiciel d'analyse par éléments finis nommé
MSC/NASTRAN est utilisé. Ce programme implémenté comme module dans le logiciel
MSC/PATRAN, génére et manipule une base de données pour la résolution des
problémes, en utilisant une méthode matricielle d’analyse structurale. Un fichier est crée
par ’application MSC/NASTRAN dont les résultats nous serviront dans la troisieme
étape, c’est-a-dire exploitation des résultats. Le fichier de sortie (*.xdb) contient les
informations diverses, tels que les efforts et les déplacements des éléments. Apres le
chargement du fichier résultats par le programme MSC/PASTRAN, les résultats sont
exploitables sous formes d’animations, tableaux, graphiques, courbes, etc.

Grace au logiciel MSC NASTRAN (code de calcul) / PATRAN (visualisation
graphique des résultats), nous avons pu étudier nos différents résultats, obtenus a 1’aide
des divers cas de charges.

3.3.4. Moyens informatiques:

Comme il a été mentionné auparavant, la méthode des éléments finis nécessite
I’utilisation intensive des ordinateurs. Pendant la durée de cette étude, 2 types
d’ordinateurs différents ont été mis a notre disposition : il s’agit de Deux ordinateurs
portables HP, PACKARD BELL, ont aussi été utilisés, avec un processeur Intel
CENTRINO Duo DD 110 Gb, 2 Gb de RAM, carte graphique NVIDIA GO 7300.

Les étapes de pré et post traitement ont été faites en parallele sur les deux types
d’ordinateurs. Seule I’analyse s’est faite sur le portable HP 3,14 GHz. Il est
important de souligner la différence entre le deux types d’ordinateurs utilisés. le
portable HP a 2.0 Go de mémoire vive, soit huit fois plus de mémoire que les
ordinateurs portables et trois fois plus en mati¢re de vitesse de calcul.
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3.4. Modélisation et analyse des structures:
3.4.1. Organigramme général:
Les différentes taches a accomplir dans cette partie sont décrites dans ce qui suit,

I’organigramme ci-dessous (fig.3.2) présente en général le déroulement de la
mod¢élisation et de I’analyse , sous les logiciels MSC/PATRAN et NASTRAN.

= | | Modelisation de la géomeétrie en fonction du | - Sonstruction géometrique
: = - Construction des groupes
§ maillage souhaite. - Visualisation du modéle en 3D
= AL
Z ] : :
o 1 - Types d'éléments, maillles
., Maillage du modele geometrique - Types de maillage
= - Application du maillage.
uJ - b ~
(7] .
] r ' o 3
— Q ( - Type de matériau
8 Proprietés aux elements finis - Fields .
= & . | - Propriétés des élements
< i
£ | o l
= & - Déplacements
%] *{ Definition des conditions limites - Efforts nodaux
< — - Cas des charges |
=— l )
— | 5 :
] Calcul : soumission du calcul au module
% NASTRAN
(%] 3
S 4[ Resultats : [depouilement des resultats)
: i\ Principe de

[ - . . :
' visualisation !
A J

Lecture des | Type de
resultats X presentations

R

Figure 3.2 - Schématisation de la modélisation et de I’analyse.

Post-Processeur PATRAN

L’ensemble des taches citées ci-dessus, sont appliquées a la structure de la poutre
en utilisant deux types de matériaux : un alliage d’aluminium AU4G et un matériau
composite sandwich en nids d’abeilles.

3.4.2. Modéle géométrique et simplifications:

Avant de passer a la génération du modéle géométrique, il est essentiel
d’appliquer un ensemble de simplifications sur le probléme a étudier, afin d’optimiser
les taches de la modélisation et de ’analyse.

Les simplifications qui ont été faites pour mener au modele géométrique proposé
en exemple sont nombreuses. D’abord, la simplification du domaine physique de
I’analyse, en proposant le choix d’une sous-structure de I’aile, qui est la poutre
principale (fig3.3). L’autre simplification est appliquée a la géométrie de la poutre. En
dernier lieu, la poutre est considérée comme une seule structure qui prend la forme
géométrique globale de la poutre réelle (fig3.4).
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La raison qui a forcé la limitation des analyses sur la poutre est un probleme
strictement géométrique de la mise en ceuvre de la structure, car la génération du
modele d’une structure complexe est réalisée par I’élaboration de plusieurs sous-
groupes de structures. La construction de la géométrie finale se fait ensuite par
assemblage de ces sous-groupes. La complexité et le nombre de composants, nécessitent
surtout une plate forme de calcul beaucoup plus performante, et un temps de conception
et d’analyse encore plus grand. Sachant que la poutre est I’élément essentiel de la
fixation de l’aile au fuselage de I’avion, elle supporte la majeure proportion des
contraintes et des forces appliquées sur I’aile, et donc la réduction du probléme a I’étude
de la poutre, amene a supposer valides les résultats du comportement globale de la

poutre. [7]

Figure 3.3 - La poutre principale de l'aile.
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Figure 3.4 - Détails de la poutre étudiée.
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3.4.3. Types d’éléments utilisés[ S4]:

Le choix d’¢léments pour le maillage d’une structure doit correspondre a la forme
géométrique de la structure considérée, ainsi qu’a la nature du probléme a résoudre.
Pour notre étude, on a opté pour deux types d’éléments :

Eléments hexaédriques tridimensionnels : Pour le maillage de I’ensemble de la
structure du premier modéle (poutre en alliage d’aluminium), des ¢éléments
hexaédriques a 8 nceuds ont été utilisés.

Eléments quadrilatéraux bidimensionnels: Ces ¢éléments a 4 nceuds sont
principalement utilisés a la fois pour le maillage des deux peaux et du cceur constituants
le deuxiéme mod¢le (poutre en nids d’abeilles).

¢lément hexaédrique a 8 nceuds ¢lément quadrilatéral a 4 noeuds
Figure 3.5 - Les éléments utilisés.

3.4.4 Détails sur le maillage par MSC/PATRAN

Comme déja évoqué, le logiciel MSC/PATRAN est utilisé pour la réalisation des
maillages tridimensionnels de la poutre. La création du maillage est un processus de
génération des éléments finis a partir de formes géométriques tels que les courbes, les
surfaces ou les solides. MSC/PATRAN possede divers mailleurs automatiques capables
de générer des maillages, bidimensionnels et tridimensionnels, selon les exigences
formulées par l'utilisateur. Pour notre étude, il s’agit essentiellement du mailleur
IsoMesh.

Avant de mailler la structure avec IsoMesh, le nombre d’¢léments et I’espacement
des noeuds a générer sont calculés. Ce mailleur est particulierement utilisé pour le
maillage des géométries surfaciques triangulaires ou quadrilatérales, et des solides a
cing ou six surfaces. Sur les modeles proposés, on a adopté une stratégie de subdivision
des surfaces a mailler, en sous-surfaces a trois ou quatre cotes, pour permettre
I’application de maillage automatique sur la structure considérée.

3.5. Modélisation et analyse:
3.5.1. Poutre de départ du Zlin 142:
3.5.1.1. Génération de la géométrie et du maillage:

L’¢laboration du modele ¢éléments finis de la poutre principale, est obtenue en
passant par les deux étapes : la définition de la géométrie de la poutre et la construction
du maillage.

La géométrie est obtenue a l’aide du logiciel MSC/PATRAN dans le menu
geometry, par les différentes commandes. Des opérations de modification ¢lémentaires
sont appliquées pour aboutir a la géométrie finale de la poutre (3586x62x236 mm)
comme il est montré sur la figure suivante.
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Figure 3.6 - Modele géométrique de la poutre.

Dans I’objectif de détecter la déformation et les contraintes de I’ensemble de la
structure, un maillage de type hex8 est appliqué uniformément a la géométrie totale de
la poutre en utilisant le mailleur IsoMesh. Ceci conduit a un maillage de 2816 nceuds et
1131 éléments.

K>

Figure 3.7 - Maillage de la poutre.
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3.5.1.2 Conditions aux limites et types de chargements

Pour notre exemple la poutre est encastrée a un coté et libre a ’autre coté qui sert
a l’application de la force. Un seul cas de chargement est pris en compte : c’est
I’application d’une force égale a 4000N localisée a I’extrémité libre de la poutre. Cette
force correspond au cas extréme de sollicitation de la poutre.

La figure (3.8) montre les conditions aux limites et relations linéaires nécessaires a la
réalisation de cette étape définies automatiquement a partir de MSC/PATRAN.

4000

Figure 3.8 - Conditions aux limites sur la poutre.
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3.5.1.3 Propriétés mécaniques du matériau AU4G [S6]:

Le logiciel MSC/PATRAN permet la définition des propriétés du matériau utilisé.
La poutre est en alliage d’aluminium AU4G. Les caractéristiques de cet alliage sont
illustrées dans le tableau 3.1 :

Tableau 3.1: Propriétés de base de I’ AU4G.
Constantes ¢lastiques AU4G

Masse volumique (g.cm-3) 2,79

Module é¢lastique (d’Young) E (MPa) 75000

Module de cisaillement G (MPa) 28195,5

Limite d’¢lasticité (MPa) 260

Ceefficient de poisson v 0,33

Limite a la rupture (MPa) 390

Densité (kg/cm’) 0.0028

Ces mémes caractéristiques sont introduites a 1’aide d’une boite de dialogue sous le
menu properties. Seules les caractéristiques qui intéressent notre étude sont prises en
considération.

M |nput Options

Constitutive Model Linear Elastic ¥ Action Modity ¥
Object sotropic ¥ |

Property Name Value - - -
- r -~

Elastic Modulus = [ 75000
I EE]

Polswon; o = [0z Existing Materials

Shear Modulus = | 281955 AL4G

Densty = | 0.002800

Thermal Expan. Coeff = [

Structural Damping Coeff =

Reference Temperature =

Temperature Dep/Model Variable Fields:

New Material Name
Current Constitutive Models

[ausc

Linear Elastic - [,,,.] - [Active]

Descrigtion

Date: 01-Mar-08 me
15:47:26
Clear Cancel

Figure 3.9 - Définition des propriétés du matériau [PATRAN].
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3.5.1.4. Résultats et analyse:
Sous I’environnement de MSC/PATRAN plusieurs types d’analyses sont
disponibles. Notre étude est effectué¢e pour deux analyses :

+Analyse statique : cette analyse donne des résultats concernant les
déplacements, la répartition des contraintes, etc.

+Analyse modale : elle donne I’information sur les modes propres, et le
comportement en excitation a ces modes sous différents chargements.

MSC Nastran
Solution Type

Solution Type:

(¢ LINEAR STATIC

(" NONLINEAR STATIC

(" NORMAL MODES

" BUCKLNG

~ COMPLEX EIGENVALUE
FREQUENCY RESPONSE

{~ TRANSENT RESPONSE
NONLINEAR TRANSENT

" IMPLICTT NONLINEAR

" DDAM Solufion

Select ASET/QSET

Solution Parameters

Soluton Sequence: 101

oK P '__'C'arfcel_'_' ;

Figure 3.10 - Choix de type d’analyse [PATRAN].

Pour que les calculs soient de plus proche des résultas réels, on a recourt a
augmenter le nombres d’éléments (utilisés pour le maillage de la structure). Cependant
I’augmentation de nombres d’¢léments (un maillage plus fin) nécessite plus de
ressources systéme et de mémoire pour effectuer les opérations de calcul.

Ce premier exemple n’a pas poser de problémes particuliers, en raison de la
géométrie simple, le maillage avec 1131 éléments a permis d’effectuer les opérations de
calculs en utilisant 512 Mb de RAM et 1000 Mo de DD. Le temps de calcul était de
42 minutes sur le portable HP et 107 minutes sur le PACKARD BELL.

Les calculs sont faits par MSC/NASTRAN, qui génere le fichier des résultats
exploitable directement par MSC/PATRAN. Ce dernier permet la visualisation des
résultats sous forme de graphiques donnant la déformée et la répartition des contraintes
le long de la poutre, ainsi que les modes propres.
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+ Déformée de la poutre:

Les premiers résultats obtenus dans toutes nos analyses montrent la fleche de la
poutre (déplacement vertical suivant oz) le long de I’axe oy. Le graphique suivant
(fig3.11) montre la déformée de la poutre encastrée avec une charge de 4000N en son
extrémité libre. Les déplacements maximums sont de ’ordre de 46 mm, ils sont situés
vers I’extrémité libre de la poutre.

BASC Parran 17 0 041 D5-bsy-08 17 3559
Fringe:cos1l A16:Stalic Subcase: Displacements, Translofional-(MOK LAYERED) (MAZ)
Draform:cas] ) AlGStaic Subcase: Displacaments. Translational

i 3.34-008
divkull_Fringo
¥ Max A B0+ @R 2845
Kin 1 (EMd 1
dipfaull_Delormahion
Max 4 B0+001 @k 2845

Figure 3.11 - Répartition des déplacements sur la poutre [AU4G].

+ Validation:

Sachant que la validité de la plus part des modeles est vérifiée avant de prendre en
considération les résultats numériques. Nous avons décidé dans notre cas de valider les
résultats de la déformée par une étude analytique.

L’étude analytique est faite sur le méme mod¢le et dans les mémes conditions, les
résultats de cette analyse seront comparés aux ceux obtenus par les calculs numériques.
Le mod¢le analytique doit étre simple et permet de retrouver le comportement
mécanique de la poutre seule encastrée a un coté et soumise a une charge localisée dans
I’autre coté. Il repose sur deux principales hypothéses figure (fig3.12):

-L’application de la force est reprise sur I’extrémité libre de la poutre.
-La poutre considérée est de mémes dimensions que la poutre en alliage AU4G.
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Figure 3.12 - Poutre encastrée.

Poutre de l'aile de I'avion Zlin 142:

Données : matériau AU4G : E =75000 MPa, v=0,33.
Géométrie : L = 3586 mm, H= 236 mm, B= 16 mm.
Chargement : Fz = 4000 N.

Conditions aux limites : u=v=w=0 (encastrement).

La solution analytique du champ de déplacement d’une poutre en flexion est donnée par
I’équation (3.1) .

Y F-I? L3
LB gy LB (3.1)
E-1¢6 2 6

Uy (x) =

L : longueur de la poutre.

E : le module de Young.

I: le moment d’inertie de la section.

F : la force de flexion appliquée a I’extrémité de la poutre.

Le modéle a été implanté sur un tableur (Excel) et la courbe déplacement / x (x:
la distance par rapport a ’encastrement) est obtenue en incrémentant progressivement
les données de la distance jusqu'a I’extrémité de la poutre.

Le déplacement totale de la poutre en flexion est représenté a la (fig3.13), les résultats
des calculs montrent une fois de plus que le modele est proche de la solution théorique
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Figure 3.13 - Comparaison des valeurs du déplacement de la poutre en flexion.

Il est remarquable de noter la correspondance de I’allure générale des deux courbes.
Cependant, on observe les quelques différences qui marquent la valeur du
déplacement le long de la poutre, ceci est dii a la géométrie considérée dans le modele
analytique qui reste loin a reproduire la géométrie exacte du modele numérique. Malgré
cette différence on note que I’erreur sur la fleche max est de 0,85%.

+ Contraintes de Von Mises

La (fig.3.14) présente les contraintes de Von-Mises couplées a la déformée
globale de la poutre. Les couleurs graduées permettent de situer clairement la répartition
des contraintes sur la poutre.
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Figure 3.14 - Répartition des contraintes [Poutre AU4G].
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Figure 3.15 - Répartition des contraintes —zoom— [Poutre AU4G].

Pour plus de clarté on effectue un zoom sur les zones qui présentent un maximum
de concentration de contraintes. Les contraintes de Von-Mises varient de 01 a 256 MPa
dans la poutre, elles présentent 98 % de la limite élastique du matériau (AU4G) qui est
de 260 MPa. Le matériau donc est trés proche du domaine plastique.

+ Modes propres

La visualisation des modes propres de la poutre est obtenue lors du post-traitement
des fichiers de résultats issus de I’analyse par ¢léments finis.

La (fig.3.16) montre les 8 premiers modes propres de la poutre. Ces modes
propres mettent en évidence le comportement de la poutre qui sera soumise a une
flexion et tantdt a une torsion en fonction de la fréquence d’excitation.
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Figure 3.16 - Modes propres [Poutre AU4G].

3.5.2. Le modéle poutre en nids d’abeilles:

3.5.2.1. Génération de la géométrie et le maillage[3]:
Tout comme le modéele précédent, avant de procéder a la construction du maillage,
la définition de la géométrie s’impose. La géométrie a été simplifiée en raison de la
complexité du modele. La poutre finale en nids d’abeilles (3586x20x236) est présentée
dans la figure qui suit (fig. 3.17).
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Figure 3.17 - Modele géométrique [poutre en nids d’abeilles].

Figure 3.18 - Modéle géométrique —zoom coeur— [poutre en nids d’abeilles].

En raison de la géométrie de la poutre en nids d’abeilles, un maillage surfacique
de type Q4 a 4 nceuds est appliqué sur I’ensemble de la structure (peaux et coeur). Ceci
conduit & un maillage de 254406 nceuds et 72452 éléments.
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Figure 3.19 - Maillage [poutre en nids d’abeilles].

3.5.2.2 Conditions aux limites et types de chargements[3]:

Pour ce modele les mémes conditions aux limites et types de chargements sont
appliqués. La poutre est donc considérée encastrée a un coté et libre a I’autre coté qui
sert a ’application de la force. La condition de I’encastrement est appliquée sur les
nceuds des deux peaux et du cceur. L’application de la force est divisée sur les deux
peaux qui servent a transmettre les efforts au ceeur.

La figure qui suit (fig.3.20) montre les conditions aux limites et chargement appliqué la
poutre en nids d’abeilles.

Figure 3.20 - Application de la force [poutre en nids d’abeilles].
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3.5.2.3. Propriétés du matériau:

De méme que le premier exemple, I’introduction des caractéristiques du matériau
est faite a ’aide d’une boite de dialogue. Les deux peaux et le coeur sont en alliage
d’ Aluminium AU4G.

Dans D’attribution du type de matériau a la structure dans cet exemple, la valeur de
I’épaisseur des deux peaux et du cceur est introduite. Ceci donne a la structure
surfacique le caractere solide.

™ |nput Properties =]
Stan Homogeneocus Plate(CQUADS) Acton Create ¥
Property Name Value Value Type Object 20
p——— - Type Shell ¥
Material Name [mavsc Mat Prop Name & » —
':Hmralcran’.u:oﬂi . i cov
Prop. Sets By Hame ¥ |
Thickness [0 eowsmese Real Scalar ¥ | £ prr—
e pmat1
[Monstructurad Mass] [ Real Scalar ‘-F pmat2
1 E— | il
[Plate Offsef} [ Real Scalar E
[Fiber Diat. 1) { Real Scalar ? 4] —_—
e Fiter |
[Fiber Dist, 2] Resl Scalar i F -
J -t Froperty Set Name
het [coremoney )
' >
Options
Homogensous ¥
Standard Formulation i
Input Properties.
Appheation Region
| Select Members
[
! |
Add | Remove
cow
Apphcation Region

Figure 3.21 - Attribution de type de matériau.

3.5.2.4. Résultats et analyse:

Dans I’exemple de la poutre en nids d’abeilles 1’analyse statique s’avére
impossible. En effet, un premier maillage de la poutre en nids d’abeilles a conduit a la
génération de 141727 ¢éléments. Pour un tel maillage 1’opération de calcul par le logiciel
MSC/NASTRAN nécessite au moins : 3 Gb de mémoire RAM, et plus de 220 Gb
d’espace disque. Alors q’un deuxiéme maillage est fait, en réduisant le nombre
d’éléments a un minimum de 72452, nécessite pour ’opération de calcul : 1,5 Go de
RAM et plus de 80 Gb de DD. Un calcul a été tenté dans les deux cas sur le poste de
travail HP. Sans résultats donnés et apreés des heures de calcul, opération s’acheve
avec un manque de ressources mémoire.

Nous nous contentons donc, dans I’exemple de la poutre en nids d’abeilles que

de I’analyse modale. Pour cette derni¢re, les calculs ont été faits dans des conditions
optimisées sur le portable HP 3,14 GHz, soit 2 Gb de RAM, et 40 Gb d’espace disque, et
un temps nettement inférieur (environ 75 minutes). La visualisation des résultats est
obtenue sous forme de graphiques représentant les modes propres de la poutre.
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4+ Modes propres:

La figure (3.22) montre les 8§ premiers modes propres de la poutre en nids
d’abeilles. Ces modes propres seront comparés ensuite a ceux de la poutre en alliage
d’aluminium. Le comportement de la poutre en nids d’abeilles excitée par ces
fréquences, présente des flexions et des torsions couplées.

\
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Figure 3.22 - Modes propres [Poutre en nids d’abeilles].
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3.6.Analyse de comparaison:

En premier lieu, le modele poutre en alliage d’aluminium a été validé par un
calcul analytique. Les valeurs des déplacements obtenues étaient comparables du point
de vue ordre de grandeur et présentaient seulement un rapport de 1% pour les valeurs
maximales de la fleche. Ceci a permis de valider le modéle en éléments finis et donc de
prendre en considération la répartition des contraintes et les modes propres.

Théoriquement, une structure en nids d’abeilles présenterait une déformée plus
importante et des contraintes moins concentrées que celles d’une structure en alliage
d’aluminium AU4G . Dans notre cas, il s’est avéré impossible de confirmer ceci.
Toutefois, ’analyse nous a permis de situer le probléme de flexion pour le cas de
la poutre en alliage d’aluminium. Ainsi on a pu déterminer les déplacements et la
répartition des contraintes le long de la poutre pour une force de 4000N. Les contraintes
maximales observées étaient proches de la limite élastique du matériau a certaines zones
de la poutre en particulier, I’encastrement et les semelles. Ceci conduit a dire que la
force considérée représente la charge maximale que peut supporter la poutre dans le
domaine ¢lastique. La connaissance des zones de concentration des contraintes est aussi
importante, car un renforcement de ces parties permettra une meilleure résistance de la
poutre.

L’analyse modale montre une nette différence entre le comportement en excitation

des deux types de structures. En effet la poutre en AU4G présente une déformation en
flexion et en torsion pour la plus part de ses modes propres et un couplage entre torsion
et flexion dans les modes 5, 6 et 8. Pour la poutre en nids d’abeilles seule une torsion est
observée au mode 7.
Les nceuds de vibrations présentent aussi un point de comparaison remarquable, on
observe ainsi pour la poutre en AU4G, qu’on atteint 4 configurations (mode 2, 5, 6 et 8)
avec un maximum de 5 nceuds de vibrations au mode 8. La poutre en nids d’abeilles,
quant a elle, présente 3 configurations avec un maximum de 4 nceuds de vibrations au
mode 8. On voit bien donc que 'utilisation des sandwichs crée moins de nceuds et de
déformations pour un mode vibratoire donné, ce qui laisse a penser qu’un sandwich
offre de meilleurs performances en réponse des excitations de vibrations souvent
rencontrées par les structures aéronautiques.

En plus des analyses statiques et modales, le logiciel MSC/PATRAN fournit des
informations sur la propriété de masse de la structure modélisée. Ainsi il donne une
valeur de 4,374 Kg pour la poutre en AU4G et de 1,8135 Kg pour la poutre en nids
d’abeilles et donc un impressionnant rapport de 2,41. Ceci confirme encore I’avantage
des structures sandwichs par le gain de poids trés considérable qu’elles présentent en
faveur de la construction aéronautique qui cherche depuis toujours & minimiser le
rapport poids / performances.

Il est cependant nécessaire de souligner que les deux peaux doivent adhérer le
mieux possible a I’dme puisque le comportement mécanique final de la structure en nids
d’abeilles est directement li¢ a cette adhérence.

Enfin, il ressort a la lumicre de cette comparaison qu’une conception en nids

d’abeilles permet des caractéristiques remarquables, que ce soit pour sa masse
nettement réduite, ou pour son comportement meilleur en flexion et en vibrations.
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3.7 Conclusion

Nous avons vu dans ce chapitre la contribution de la C.A.O. associée a la méthode des
¢léments finis dans la modélisation des structures, quelles soient en matériau
classique tel que I’alliage d’Aluminium dans notre cas ou bien en matériau moderne tel que
le sandwich en nids d’abeilles.

La modélisation géométrique de la poutre principale de I’aile du Zlin 142 nous a
posé€ beaucoup de problémes du type espace de mémoire dans les ordinateurs utilisés et
nous ¢étions contraint a réduire le nombre d’¢léments finis constituant cette poutre.

Dans notre étude, on a lancer les calcules pour des maillages différentes .

Les résultats obtenus montrent que le maillage traiter dans notre cas donne la meilleure
convergence du processus itératif.

Cette contrainte nous a limité dans I’extension de notre projet afin de considérer
les annexes de cette poutre tels que les percages dessus et le systéme de boulonnage.

La modélisation de la poutre en matériau sandwich en nids d’abeilles est une
innovation et I’étude de résistance mécanique donne a espérer pour |’avenir une
proposition du passage de Dlaluminium au composite du type sandwich en nids
d’abeilles car le gain en poids est considérable et est de I’ordre de deux.

Le calcul des modes propres a bien mis en évidence que la nouvelle structure
proposée en sandwich engendre moins de sollicitations, ce qui entraine une possibilité
d’utilisation plus accrue et des performances en progression. Ceci nous pousse a deviner que
I’avion du futur pourra ainsi, en toute sécurité, exécuter les manceuvres limites des avions
d’aujourd’hui.



CONCLUSION GENERALE

Actuellement ’aéronautique utilise de plus en plus de matériaux composites en
déployant une stratégie de reconversion des anciennes structures métalliques en
matériaux nouveaux tels que sandwich, carbone, céramiques, pour tendre vers le « tout
composite.«

L’idée principale de ce projet est de modéliser une structure existante telle que la
poutre principale de I’aile de I’avion Zlin 142 fabriquée en alliage d’aluminium avec la C.A.O. et
apres la transformer en matériau sandwich en nids d’abeilles.

Pour ce faire, nous avons divisé ce mémoire en quatre chapitres indépendants en situant les
composites parmi les autres matériaux dans le premier chapitre et exposer leurs modes de
fabrications ainsi leurs caractéristiques générales.

Dans le second chapitre, nous nous sommes arrétés au matériau sandwich et nous avons
essay¢ de donner la théorie nécessaire au calcul de ce type de matériau ainsi que ses aspects
physiques importants.

Nous rentrons dans le vif du sujet de ce mémoire dans le dernier et troisieme chapitre, en
entamant une approche de modélisation et d’analyse de la poutre principale de 1’aile de 1’avion
Zlin 142 ainsi que sa transformée en sandwich en nids d’abeilles. La modélisation de
cette poutre en aluminium a été traitée avec les logiciels de CAO MSC/PATRAN et
NASTRAN pour la définition de sa géométrie et son analyse structurelle. Ceci nous a
permis de voir la déformée et la répartition des contraintes le long de cette poutre ainsi que les
différents modes de vibrations.

Notre idée est de remplacer I’aluminium par le matériau sandwich en nids d’abeilles
s’avere payante car le poids a été considérablement diminué et ainsi divisé par deux et les
caractéristiques de résistances mécaniques ont été élevées, ce qui donne une autre perspective
pour le futur, et des grands axes de recherche a résoudre.

On a remarqué que les modes propres obtenus pour la poutre en nids d’abeilles ont moins de
nceuds de déformations, comparé a ceux de la poutre en AU4G. Ce qui laisse a penser qu’on
pourra utiliser cette nouvelle configuration sous des contraintes plus élevées, donc des
performances en hausses dans les figures acrobatiques.

Malgré le peu d’informations dont on disposait sur les résultas théoriques ou
expérimentaux, nous pouvons proposer maintenant grace a cette étude d’analyse de la poutre en
matériau sandwich en nids d’abeilles une géométrie qui résiste aux sollicitations de
I’avion ainsi qu’aux vibrations.

Il est important de souligner par la suite de notre étude, I'importance de la
simulation numérique dans le cadre de ’analyse des structures par ¢léments finis.

Ce projet nous a permis d’approfondir nos connaissances sur la modélisation
numérique en utilisant un des moyens les plus sophistiqués en calcul de structures le
logiciel MSC/PATRAN et c’est un acquis d’une grande valeur pour un ingénieur d'état.



CONCLUSION GENERALE

Perspectives et recommandations

Le présent travail a tenter une premicre approche de modélisation d’une structure en
nids d’abeilles. C’est une étape préliminaire d’un processus de pré dimensionnement. Les étapes
suivantes constituerons donc a modifier le sandwich considéré (dimensions de 1’alvéole,
épaisseur de la peau, matériau, etc.) dans le but d’optimiser les performances
mécaniques de la structure. Malgré les améliorations encore a apporter pour optimiser une
poutre en nids d’abeilles ainsi que son comportement aux différentes charges, 1’étude de
faisabilité ainsi que les possibilités d’application sur des structures complexes pourront étre
envisagées plus tard.

Dans ce méme contexte et dans le but d’orienter d’avantage des recherches futures,
nous proposons quelques recommandations:

+ Avec des moyens informatiques encore plus puissants, considérer la poutre réelle
et la modéliser avec les inserts et les systémes de fixation.
Analyser son comportement mécanique sous l’effet d’une charge répartie sur
I’aile et non d’une force ponctuelle sur son extrémité.
Etablir une analyse modale et faire I’expérimentation des tests de vibrations.
Déposer un brevet d’innovation technique d’une aile en sandwich pour le
Zlin 142.
Avancer a une modélisation d'un avion assemblé.
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