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Introduction générale

Les matériaux composites ont suscité un intérét dans de nombreux secteurs industriels
(aéronautique, naval, ou automobile). Et d’aprés la définition de Berthelot, 1992, un matériau
composite est constitué de 1’assemblage d’au moins deux matériaux non miscibles et de nature
différente, se complétant et permettant d’aboutir a un matériau dont 1’ensemble des performances
est supérieur a celui des composants pris separément ».

Ces matériaux se démarquent par leur légeéreté et leur facilité de mise en ccuvre. L’usage des
composites a matrice organique (C.M.O) ne cesse de croitre dans les domaines les plus variés, en
particulier les stratifiés a fibres longues de carbone et a matrice époxyde sont de plus en plus
utilisés pour la réalisation de piéces de structure. Les bonnes propriétés mécaniques spécifiques de
ces matériaux permettent en effet un allégement déstructures, particulierement recherché dans les
industries aéronautiques et aérospatiales. Les composites stratifiés carbone/époxyde présentent
d’excellentes propriétés mécaniques mais sous 1’influence de sollicitations monotones ou cycliques,
mécaniques ou thermiques latence des structures composites peut étre considérablement réduite, la
fissuration transverse este général le premier endommagement observé dans la matrice du pli le
plus désorienté par rapport a 1’axe de sollicitation.

Des fissures transverses peuvent apparaitre trés tot dans la durée de vie de la structure et
elles peuvent constituer des zones d’amorgage pour d’autres mécanismes d’endommagement plus
dangereux (décohésion fibre/matrice et le délaminage). La connaissance de la fissuration transverse
est donc un préalable indispensable aux études ayant pour but d’assurer 1’intégrité de la structure.
L’usage des matériaux composites engendre toute fois de nombreuses difficultés relatives au
dimensionnement et a la durabilité des structures, ce qui limite encore la diffusion de ces structures
composites a plus grande échelle.

L’assemblage boulonné de structures hybrides composites/métalliques est un passage
obligatoire dans la conception des structures aéronautiques et aérospatiales. Il est alors nécessaire,
d’effectuer des opérations de percage dans les composites stratifiés qui, par leur nature, sont des
matériaux hétérogenes, orthotropes. C’est pourquoi il s’impose alors une bonne connaissance du
comportement mécanique sous diverses sollicitations des matériaux composites stratifiés perforés,
et ceci passe par la formulation théorique des lois de comportement et la connaissance des modes
d’endommagement.

L’une des questions faisant actuellement 1'objet d'activés de recherches dans ce domaine,
concerne les méthodes de prédiction I’endommagement des plaques hybrides stratifiées assembler
par collage, et particulierement les structures a fort gradient (présence des concentrations de
contraintes) sous sollicitations mécaniques. Notre objectif  principal basé sur I’effet de criteres

I’initiation de I’endommagement HASHIN dans la structure pour voir la relation entre les plis a



Introduction générale

I’aide analyse numérique c.-a-d. I’endommagement se traduit par des décollements entre les plis.
Notre travail se subdivise en trois chapitres :

Premier chapitre aborde, brievement, une analyse I'état I'art des matériaux composites. En
commencer par des définitions ces matériaux composites par une description de leurs constitutions,
leurs propriétés des matériaux utilisées dans divers domaines d'et utilisation, I’importante diversité
de ces matériaux et puis les procédés de fabrication de ce type de matériaux.

Le second chapitre met l'accent sur I'étude du comportement mécanique général des
matériaux composites. On s'intéresse avant tout au comportement élastique des matériaux
composites et aux caractéristiques du mélange renfort-matrice et ensuite une breve discussion sur
les mécanismes d'endommagement des plaques composites stratifiées lors d'un impact par
différents critéres de rupture des matériaux composites.

Troisieme chapitre présente les résultats d'un modéle numérique par élément fini du
comportement des plaques hybrides composites/métalliques par impact a faible vitesse qui
s’applique aux structures aérospatiales.

Nous conclurons cette étude par une conclusion générale a partir de quelques perspectives.
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CHAPITRE | Généralité sur les matériaux composite

|.1.Introduction :

Le développement de nouveaux matériaux est soumis aux besoins des constructeurs. Ceux-
ci veulent toujours des matériaux plus performants, plus économiques et qui durent plus longtemps.
Les chercheurs sont le plus souvent amenés a optimiser les solutions deja utilisées, mais dans
certains cas, ils doivent complétement repenser le probléme et envisager de " nouveaux matériaux "
En effet, on ne découvre plus de nouveaux matériaux, mais on creée plutdt des nouvelles
associations de matériaux. L’un des résultats de cette association est 1’aboutissement a un matériau
composite.

Pour I’utilisation intensive des matériaux composites, nous présentons dans ce chapitre la
définition des matériaux composites, applications de ces structures, ainsi que l’avantage des
matériaux composites et les types et leurs composants, ensuite 1’avantage des matériaux
composites. L’étude a aussi permis de revoir les définitions et les désignations relatives ainsi que
quelques architectures les plus courantes. Le chapitre présente I’intérét de ’utilisation des stratifiés
dans les différents domaines de I’industrie moderne. Enfin, Les procédé de fabrication des
composites.

1.2. Définition des matériaux composites

Le mot composites, dans le terme matériau composite, signifie que deux matériaux ou plus
sont combiné & une échelle macroscopique nettement inférieur a celle de la piéce pour former
untroisiéme matériau. Un matériau composite est constitué¢ de 1’assemblage de deux matériaux de
natures différentes, se complétant et permettant d’aboutir 4 un matériau dont 1’ensemble des
performances est supérieur a celui des composants pris séparément [1]. Donc un matériau
composite est un matériau hétérogeéne et anisotrope.

Un matériau composite est constitué dans le cas le plus général d'une ou plusieurs phases
discontinues réparties dans une phase continue. La phase discontinue, appelée renfort ou matériau
renforcant, est habituellement plus dure avec des propriétés mécaniques supérieures a celles de la
phase continue, appelée matrice. Les matrices a pour rdle de transmettre au renfort les efforts
mécaniques extérieurs (figure 1.1)[2] .Une interphase se crée entre les deux constituants et aura
pour role de transmettre les contraintes de 1’un a 1’autre sans déplacement d’ou 1’établissement
d’une bonne adhérence.

Entre le renfort et la matrice, existe une zone de liaison appelée interface .Les propriétés de
I’interface entre la fibre et la matrice influencent les dommages induits par un impact [3]. Des
charges et des additifs peuvent étre ajouté au composites sous forme d’éléments fragmentaires, de
poudres ou liquide, afin de modifier une propriétéde la matiere a laquelle on I’ajoute (par exemple
la tenue aux chocs, la résistance aux feu) [4]. Des additifs, en particulier des produits chimiques,

rentrent dans la composition du composite pour former des interphases etc...
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Matrice

Renfot

Figurel.l : Schéma illustratif d’un matériau composite [5]

1.3. Pourqguoi les matériaux composites

Les principales caractéristiques de piéces fabriquées en matériaux composites sont :
Le gain de masse.
La bonne tenue en fatigue (durée de vie augmentée).
L’absence de corrosion.
Leur possibilité de prendre plusieurs formes.
Le vieillissement sous 1’action de I’humidité et de la chaleur.

Tenue aux impacts et aux chocs trés moyens.

V V.V V V V VY

Trés forte anisotropie.
En générale I'utilisation des matériaux composites principalement pour réduire la masse des
structures due a leur excellent rapport : masse / rigidité / résistance. Afin de I’utilisé dans différents

secteurs industriels.

1.4. Classification matériaux composite selon la matrice

Les matrices sont essentiellement pour réle de transférer les contraintes apportées sur les matériaux
aux fibres, de les protéger contre les agressions extérieures et donner la forme du matériau. Elles
doivent étre en outre assez déformable et présenter une certaine compatibilité avec le renfort. Ainsi,

pour pouvoir apporter aux matériaux composites des propriétés mécaniques.

Elevées, les résines doivent posséder des masses volumiques faibles. Il existe aujourd’hui

trois grandes familles, selon la nature chimique de la matrice [6] :
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O Les Composites & matrice organique (CMO):
Qui constituant de loin, les volumes les plus importants aujourd’hui a 1’échelle industrielle.
O Les Composites a matrice céramique (CMC):
Réserveés aux applications des tres hautes technicités et travaillant & haute température
comme le aérospatial, nucléaire.
O Les Composites a matrice métallique (CMM):
Trouvent leurs principales applications dans le transport aérien, maritime, ferroviaire,
I’aérospatial ainsi que les sports, notamment grace a leur bonne tenue mécanique comparable aux

matériaux homogenes, plus résistants que I’acier et plus 1égers que 1’aluminium.

. _ Matrice polymere :
Composite a Matrice Thermodurcissable(TD)

Organique CMO -Thermoplastique (TP)

Composite & Matrice
Métalligue CMM

Matrice métallique :
-Aluminium, magnésium
Réfractaire
(Ni,Co,Cr,Mo)

Composite a Matrice Matrice céramique :
Céramique CMC - Carbone
- Carbure de silicium

Figure 1.2 : Schéma classification des matrices
1.4.1. Les Composites a matrice organique (CMO)

Pour la matrice organique (CMO) il existe deux grandes familles de matrices: les
thermoplastiques et les thermodurcissables. Une nouvelle classe de résines, ayant les propriétés des
deux précédentes familles, a vu le jour, il s’agit des thermostables [6].
1.4.1.1. Les matrices thermodurcissables (résines TD)

Ces résines, sous forme liquide a 1’état initial, subissent une transformation irréversible en
passant a I’état solide aprés polymérisation. Les matrices thermodurcissables ont des propriétés
mécaniques ¢levées. Ces derniéres ne peuvent étre mises en forme qu’une seule fois. On distingue
donc trois types de matrices thermodurcissables [7].

Dans ce présent travail nous avons utilisé la matrice thermodurcissable « polyester insaturé ».
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Ces caractéristiques sont présentées dans le tableau I.1.

Tableau 1.1 : Caractéristique des matrices thermodurcissables [8].

Plyester

Matrice TD Epoxyde | Phénolique | Polyester | Polycarbonate | Vinylester | Silicone
Masse volumique (Kg/m3) | 1200 1300
Module d’élastique 4500 3000 4000 2400 3300 2200
Longitudinal (Mpa)
Module de cisaillement Mpa | 1600 1100 1400 / / /
Coefficient de poisson 0.4 0.4 0.4 0.35 / 0.5
Contrainte de ruptureMPa 130 70 80 60 75 35
Allongement a Rupture % 2 2.5 2.5 / 4 /
Coefficient de dilatation 11* 1*1075 | 8*10~° 6*107° 5*10~° /
Thermique °C~1 10-5

1.4.1.2. Les matrices thermoplastiques
Les thermoplastiques sont des chaines polymeres reliées entre elles par de faibles liaisons. Ils sont
recyclables et possédent au moins un solvant. Les thermoplastiques ont des propriétésmécaniques

faibles. On site quelque exemples et leur caractéristiques sont présentées dans le tableau 1.2 [8].

Tableau 1.2. Caractéristiques des matrices thermoplastiques [8]

Matrices Tp
caractéristiques PP PPS |PA PES PEI PEEK
Masse volumique (kg/m3) 900 1300 | 1100 1350 1150 | 1300
Module d’élasticité 1200 4000 | 2000 3000 | 3300 | 4000

longitudinal (Mpa)
Coefficient de Poisson 0.4 / 0.35 / / /
Coefficient de dilation
Thermique (c-1)*105
Contrainte de dilation
thermique (C-1)*105
Allongement a la rupture % 2024400 | 100 200 60 60 50

30 65 70 85 105 90
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1.5. Classification matériaux composite selon le renfort
Le but des renforts dans les matériaux composites est essentiellement d’accroitre leurs

propriétés mécaniques (rigidité, résistance a la rupture, dureté, etc...) et d’améliorer des propriétés
physiques, tels que les comportements au feu, la tenue en température (conservation des
caractéristiques mécaniques a haute température) ou les propriétés électriques. Outre les propriétés
mécaniques ¢élevées qu’ils procurent, les caractéristiques recherchées dans les renforts sont une
masse volumique faible, une compatibilité avec les matrices et une facilit¢ de mise en ceuvre. Les
renforts peuvent provenir d’origines diverses (animale, végétale, synthétique, etc.). En fonction de
la forme des renforts, on distingue Trois types de composites [6] :

1. Les composites a fibres.

2. Les composites a particules.

3. Les composites structuraux.

Composites
renforces
I T 1
Renforts : particules 22 Renforts : fibres oy Structuraux
,./:?‘gj
I I R |
Macro Dispersion Longues Colrtes Stratifiés Fanneaux
particules microscopique [continues) (discontinues) sandwich
Unidirectionnelles Tissées Alignees Orientation
aleatoire
{trichites)

Figure 1.3 : Architecture du renfort dans les composites renforcés [9].

1.5.1. Les composites a fibres :
Les fibres sont disponibles sur le marché en fonction des colts de revient recherchés pour la
structure realisee. Les renforts constitués de fibres se présentent sous les formes :
» Linéique (fils, méches).
» Tissus surfaciques (tissus, mats).
» Tissus multidirectionnelle (Tri directionnel) [10].
L’orientation des fibres permet de moduler les propriétés mécaniques du matériau et d'obtenir des

matériaux isotropes ou anisotropes.
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—

(b)

Figure 1.4 : différentes architectures des renforts de composite : a) mats de verre, b) tissu
unidirectionnel, c) tissu bidirectionnel [11].
» Lesmats:

Ce sont des nappes de filaments composées de fibres courtes et discontinues,
orientéealéatoirement et maintenues ensemble par un liant soluble (figure 1.4), ce qui offre
unepropriété quasi isotrope au composite final. Ce sont des matériaux déformables, peu couteux
etsouvent utilisés avec un taux volumique de fibres important (figure 1.4.a) [10].

» Les unidirectionnels :

Dans une nappe UD, les fibres sont assemblées parallelement les unes par rapport aux autres

a l'aide d'une trame trés Iégere. Taux de deséquilibre tres grand (figure 1.4.b) [11].
» Les tissus bidirectionnels

Le tissu destiné au renfort de composites est une surface souple, constituée par un
assemblagerégulier de fils tissés ou torsadés, obtenue par entrecroisement des meches selon deux
directionsperpendiculaires, chaine et trame. Ils peuvent avoir différentes armures. On
distingueprincipalement : la toile ou le taffetas, le serge et le satin (figure 1.4.c)[10].

» Les multidirectionnels

Ce sont des structures 3D formées de fibres orientées dans plusieurs directions de I’espace,
composé de plusieurs couches qui sont liées, par conséquent le risque de délaminage est trésfaible.
Les composites renforcés par des tissus multidirectionnels sont caractérisés par unemasse
volumique faible et conservent parfaitement leur rigidité. Ils sont préférables pour desapplications
demandant de hautes performances, en particulier en aérospatiale[11].
1.5.2. Les composites a particules
Les particules sont généralement utilisées pour améliorer certaines propriétés des materiaux [6].
1.5.3. Les composites structuraux

Généralement, on distingue deux sortes de matériaux composites structuraux: les stratifiés et

les sandwichs [12]:
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1.5.3.1. Les composites stratifiés

Les stratifiés sont formés de plusieurs couches élémentaires appelées monocouches. En
effet, les monocouches représentent I'élément de base de la structure composite, et sont formées
d’une matiére plastique (résine) renforcée d’un matériau fibreux (figure.l.5.a). Les monocouches
sont définis par la forme du renfort : & fibres longues (unidirectionnelles UD ou réparties
aléatoirement), a fibres tissées, ou a fibres courtes. La superposition de plusieurs monocouches

dans la direction de 1’épaisseur permet d’obtenir une structure composite stratifiée (figure.l.5.b).

/4 '

Erhalle micrasnopiaqus Erlills mésmzropique

Erhslls masrosropiqua

Matrke Fire

Figure 1.5.b : composite Stratifié [14]

Un stratifié est un ensemble de feuillets ou plis empilés de maniére a obtenir une rigidité et
une épaisseur requises pour la structure. Le stratifié composé de fibres unidirectionnelles peut étre
empilé de sorte que les fibres de chaque pli sont orientées dans des directions identiques ou
différentes. Le choix des séquences d’empilement des couches dépendra essentiellement de
I’utilisation du matériau composite (figure 1.5), en ’adaptant au mieux au champ des contraintes
imposé, par exemple [12] :

» Les couches unidirectionnelles ont une bonne résistance a la traction.

» Les stratifiés avec fibres orientés a 30° ou 45° peuvent résister aux efforts tranchants
» Les stratifications croisées seront sensibles au délaminage inter laminaire.

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

une pseudo-isotropie dans le plan du stratifié.

» Une stratification symetrique garantira genéralement une bonne planéité du stratifié apres

démoulage.
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1.5.3.2. Composites sandwichs

Une structure sandwich (figure. 1.6) et une ame en matériau plein (par exemple « mousse
plastique ». L’avantage de cette structure d’avoir une grande rigidité en flexion, pour une masse
minimale. En schématisant, I’ame est ultralégére (la plupart des mousses utilisées ont une masse
volumique de I’ordre de 40 a 100 Kg/m une compression dans son épaisseur et ne sert qu’a «
maintenir un écart » entre deux plaques minces de matiére ce qui donne la rigidité maximale. En
conception cette structure sandwich en matériaux composites est comparée, genéralement, a une

plaque métallique nervurée [12].

stratifiés
. Peau stratifiée

~ A dme en balsa

ame ondulée

—_ <
~~ Peau stratifiée

Figure. 1.6 : a) composite sandwiche, b) ¢léments constitutifs d’un sandwich a &me pleine, b)
¢lément constitutifs d’un panneau sandwich a ame creuse[15].
& eassaur

Fuselage
composite

Panneaux
sandwich
galbés

Sandwich avec
Ame nid d'abeille

Figure 1.7 : Application des matériaux sandwiche [16].

1.6. Le renfort

Le renfort est généralement composé de matériau plus dur que la résine ; son réle principal
est d’assurer au matériau une grande résistance surtout a la traction, En fonction des utilisations, les
renforts peuvent étre d’origines diverses : végétale, minérale, synthétique, etc... Toutefois, les
renforts les plus utilisés se présentent sous forme de fibres ou formes dérivées, et constituent une
fraction volumique du matériau composite généralement comprise entre 0, 3 et 0, 7.

Une fibre est un solide & une dimension dont la structure est fortement orientée. On définit
unefibre par sa section moyenne dans la direction transversale. Parmi les différents types de fibres
utilisées comme renforts. On peut distinguer cing classes de fibres a savoir [17] :

> les fibres de carbone.
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> les fibres de verre.

» les fibres d’aramide.

» les fibres céramiques.

> les fibres végétales.
Dans ce travail nous avons utilisé les fibres de carbone.
1.6.1 Fibres de carbone

Les fibres de carbone ont de trés fortes propriétés mécaniques et sont élaborées a partir d’un

polymere de base, appelé précurseur. Actuellement, les fibres précurseur utilisées sont des fibres
acryliques élaborées a partir du polyacrylinitrique (PAN). C'est la fibre la plus utilisee dans les

applications hautes performances mais le prix trés élevé [18].

Figure 1.8 : bobine de fibre de carbone [19].

1.6.2 Fibres de verre

Les fibres de verre ont un excellent rapport performance-prix qui les placent de loinau premier
rang des renforts utilisés actuellement dans la construction de structurescomposites. On distingue
trois types de fibres de verre :

1. Verre E : pour les composites a grande diffusion.

2. Verre S : pour les applications d’électricité.

3. Verre R : pour les composites a haute performance.

Avantages de la fibre de verre est compatibilité avec les matrices organiques, bonnes propriétés
diélectriques et faible colt. Mais les inconvénients de la fibre de verre est faible module d’¢élasticité

(par rapport aux fibres de carbone et I'aramide) et Vieillissement au contact de I'eau [20].

Figure 1.9 : bobine de fibre de verre [19].
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1.6.3. Fibres aramides

Les fibres aramides ont des propriétés mécaniques élevées en traction comme lescarbones
mais leurs résistances a la compression est faible. La faible tenue mécaniqueen compression est
généralement attribuée a une mauvaise adhérence des fibres ala matrice dans le matériau composite.
Ces fibres sont généralement développées pour renforcer les pneumatiques. Les fibres d’aramide
présentent la méme particularité que les fibres de carbone. Elles ont un coefficient de dilatation

linéique négatif dans le sens axial [21].
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Figure 1.10 : bobine de fibre d’aramide [19].
1.6.4. Fibres céramiques
Les matériaux composites de type céramiques sont souvent constitués de renfortset de

matrice en céramique. Les fibres sont élaborées par dep6t chimique en phase vapeur sur un fil
support. Cesfibres sont rencontrées dans des applications ou la température est trés élevée
entre500°C et 2 000°C. Ces matériaux sont utilisés notamment dans les parties chaudes des moteurs
d’avions [12]. Quelques exemples de fibres céramiques :

» Fibres de Carbure de Silicium.

» Fibres de Bore.

> Fibres de Bore carbure de silicium.

=N
&2

Composite
tisse 3D
Aube de
turbine
Fan

Figure 1.11 : Montre un exempled’élaborationuneaube de turbine fan [22].
|.7. Domaine d’utilisation
Les excellentes performances mécaniques des matériaux composites fibres résine en terme

de caractéristiques spécifiques en font des matériaux attrayants pour I’utilisation dans les structures.
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En outre, I'intérét de ces matériaux réside dans leur anisotropie aisément controlable par le
concepteur qui peut ainsi ajuster la rigidité et la résistance en fonction des sollicitations extérieures.
Ainsi I'immense avantage des matériaux composites est de pouvoir étre optimisé pour chaque
application : on peut placer le renfort exactement ou il est nécessaire. Cette optimisation résulte en
une grande performance de ces matériaux, qui sont souvent de loin les plus Iégers pour une
résistance mécanique spécifiée. Cependant ils restent trés chers a fabriquer. Le développement des
composites modernes est di essentiellement aux besoins de plus en plus poussés de I’industrie [23],

surtout dans les secteurs automobile, transports (figure 1.12) .

40,000
[] Industrial use

§ [ Aircraft applications
22 B Sporting applications
£ 30,000
= =y
T [Source Toray]
g Offshore oil field
8 compononu
» Windmills
& 20,000
-
e Marine
£
o
o

10,000 | pBC chassis Civil Engmoonng -

‘ " | Golf Shafts
5 Boeing 777 ? [d Tennis Rackets

2001 2002 2003 2004 2005 2006 2007 2008 2009 2010

Figure 1.12 : Augmentation du pourcentage des composites utilisés pour divers domainesd’utilisation [22].

1.7.1. Les composites dans les équipements de sports et loisirs

Les performances sportives exigent des matériaux performants. Les matériaux composites
répondent bien a ces exigences, malgré un co(t relativement élevé. Les sports et loisirs utilisent des
composites HP avec un taux de renforts de plus de 70%. Les sports concernés par ces matériaux
sont surtout, le tennis, le ski, les sports nautiques etc.Les composites permettent d’augmenter sur

mesure les performances, la fiabilité des articles de sports [24].

Figure 1.13 : présenter I’application des matériaux composites dans les pieces de sports et loisirs [25].
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1.7.2. Matériaux composites dans ’aviation :
L’aéronautique utilise les composites hautes performances pour la fabrication de picces de
structure primaire des appareils en raison de leur légereté, de leur souplesse de forme et des

économies de frais de maintenance qu'ils engendrent [26].

Materials used in 787 body
Fiberglass W Carbon laminate composite Total materials used
M Aluminum Carbon sandwich composite By weight
Aluminum/steel/titanium Other
Steel 5% Composites

10% 50%
M. ]
e Titanium
15%
Aluminum
20%
By comparison, the 777 uses 12 percent
i ites and 50 percent
B787, W
50 : = : e @
Evolution % matériau composite > g 4 3
[ —= =
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Figure 1.14 : Application des matériaux composites dans le domaine aérospatiales a) montre la

répartition des matériaux composites dans I'Airbus A380 et Boeing B787.b) montre I’augmentation
du pourcentage des composites stratifiés pour la fabrication des avions de ligne[27].

Par exemple la figure 1.14 montrant la génération actuelle des avions civils, I'Airbus A380
contient des matériaux composites jusqu'a 25% de la masse structurale. L'illustration la plus
marquante concerne la comparaison entre le Boeing 777 et le Boeing 787. En pourcentage de la
masse structurale, le Boeing 777 contient 12% de composites et 50% d'aluminium tandis que le
Boeing 787 a monté sur 50% de composites et 20% d'aluminium. Ainsi dans l'industrie
aéronautique l'utilisation des matériaux composites est presque généralisé pour les structures
secondaires, leur introduction est progressive dans les structures primaires la figure.l.14.

1.7.3. Secteur medical

Les applications des composites dans le domaine médical et de sécurité sont tresrécentes et

concernent plutdt les composites a hautes performances, a matrice époxy et fibresde carbone, ou a

matrice thermoplastique et fibres longues de verre ou de carbone d’autre part[24].
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Figure 1.15: présenter 1’application des matériaux composites dans le domaine biomédical [25].
1.7.4. Secteur de I’énergie renouvelable
Etant donné que 1’énergie éolienne participe durablement a la lutte contre la
pollutionatmosphérique, les gaz a effet de serre et les divers déchets industriels, I’intérét pour le
développement technologique d’éoliennes est de plus en plus puissantes et devient aujourd’hui une

préoccupation majeure pour les constructeurs mondiaux [28].

Figure 1.16 : application des matériaux composites dans 1’énergie éolienne [22].
Dans I’industrie moderne des pales d’éoliennes en matériaux composites a base de fibres occupent
une place prépondérante (95 %) (Figure 1.16). En effet, ces matériauxprésentent des avantages
attractifs résidants principalement dans les bonnes caractéristiquesmécaniques en termes de rigidité

et de résistance spécifiques.

1.8. Procédés d’élaboration

Le but de cette partie est de connaitre les principes des différents processus de mise en
ceuvre des matériaux composites. La plupart des techniques de mise en ceuvre consistent a élaborer
des piéces en matériaux composites par couches successives comportant matrice et renfort. Cette
technique générale appelée la stratification, conduit a I'élaboration de stratifiés, cela nous aménera
ensuite a nous intéresser a l'architecture des matériaux composites [20].Les matériaux composites
obtenus généralement par moulage sont tres hétérogénes et anisotropes.
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Il faut différencier entre les concepts charges et renforts dans la classification des fibres. Les
charges, sous forme d'éléments fragmentés, de poudres ou liquide, modifient une proprieté de la
matiére a laquelle on l'ajoute (par exemple la tenue aux chocs, la résistance aux UV,...). Les
renforts, sous forme de fibres longs, contribuent uniquement a améliorer la résistance mécanique et
la rigidité de la piece dans laquelle ils sont incorporés.L’élaboration des matériaux composites peut
étre classifiée sous différentes formes :

» Classification selon les principes de moulage (mise en forme a chaud, mise en forme a froid).
» Classification selon la technologique.

» Classification suivant le type de résine et la taille de la série de production(figure 1.17) [29].

Ll Composites
L Matnces thermodurcissables L [ Matrices thermoplastiques
| Fibrescourtes | | [ Fibres longues \-[ Fibres courtes L,' Fibres longues
7~ -~ - » 'd
Thermoformage
‘“&l;:ac%cog” %ﬁg‘iﬂe me[ wnct Moluage par Moulage par
Moulage par Pultrasion injection COMPIIession sous
compression et LCM Moulage par iy
CTRISSOn SOUS | Hand lay-up compression Autoclave
presse ; ra A SOus presse Mise en forme
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Figure 1.17. Différents procédés de fabrication des composites a matrices polymériques [29].

La figure .17 représenté que Le moulage reste le procédé le plus utilisé dans 1’¢élaboration de
matériaux composites, mais Il existe d’autres procédés aussi importants :
1.8.1. Moulage au contact

Est un procédé manuel (élaboration a fagon) pour la réalisation de structures a partir de résines
thermodurcissables, a température ambiante et sans pression. Les renforts sont déposés sur le moule
approprié et imprégnés de résine liquide, accélérée et catalysée.
Aprés durcissement de la résine, la piéce est démoulée puis détourée. Cette technologie est plus
réservée a la réalisation de pieces prototypes ou de simulation. Ce procéde est utilisé pour les
petites series, de 1 a 1000 piéeces/année et pour la construction de pieces de grandes dimensions

ainsi que pour lesrevétements sur des supports divers [8].
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matériau
composite

moule
4

rouleau

Figure 1.18 :a) Principe du moulage au contact. b) Elaboration d’une coque de bateau [30].
Avantages
» Trés larges possibilités de forme.
» Pas de limite dimensionnelle, Une surface lisse gelotée (aspect, tenue a la corrosion).
» Propriétés mécaniques moyennes a bonnes.
» Moules simples, peu onéreux, rapides a réaliser en interne [31].
Limites
» Une seule face lisse.
» Nécessité de finition (détourage, percage...).
» Qualité tributaire de la main d'ceuvre.

» Faible cadence de production par moule, espace de travail important [31].

1.8.2. Moulage par projection simultanée

Est également un procédé manuel ou robotisé permettant la réalisation de pieces a partir de
résines, encore a 1’état liquide, thermodurcissables et a température ambiante sans pression. Les
mati€res premiéres sont mises en ceuvre a l'aide d'une machine dite "de projection" comprenant :

» Un dispositif de coupe-projection du renfort

» Un ou deux pistolets projetant simultanément la résine.

Les fils coupés et la résine sont projetes sur la surface préparée du moule puis compactés a
I'aide de rouleaux et d'ébulleurs. La résine injectée pré-accélérée est catalysée en continu lors de sa

projection. Le pistolet est alimenté en fibres et en résine (figure 1.19) [13].
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Figure 1.19 : Principe du moulage par projection simultanée [31]

Avantages

v

Travail simplifié, suppression de la mise en forme obtenue directement par laprojection

v Tres larges possibilités de forme et des dimensions.

v Investissements trés modérés.

v" Moules simples, peu onéreux, rapides a réaliser en interne [8].

Limites

v' Propriétés mécaniques moyennes.

v" Une seule face lisse.

v" Qualité tributaire de la main d'ceuvre.

v' Conditions de travail trées médiocres si absence d'agencements nécessaires [8].

1.8.3. Moulage sous vide

Le moulage sous vide consiste a utiliser simultanément le vide et la pression atmosphérique (figure

1.20). On dispose le renfort sur un moule rigide, puis on coule la matrice. Le contre moule, recouvert d'une

membrane assurant I'étanchéité (feuille de caoutchouc, nylon, etc.), est ensuite emboité. Une pompe & vide

crée une dépression a travers le moule et le contre-moule poreux, qui étale et déballe la résine.

Le contre-moule peut éventuellement étre limité a la seule membrane d'étanchéité. Ce procédé de

moulage convient pour la fabrication de piéces en petites et moyennes séries. 1l permet d'obtenir de

bonnes qualités mécaniques, grace a une proportion de résine uniforme et a une diminution des

inclusions d'air. Dans le cas de l'utilisation d'un contre-moule rigide, un bel aspect de surface est

obtenu sur les deux faces. Les cadences de production sont toutefois assez lentes [31].



CHAPITRE | Généraliteé sur les matériaux composite

membrane(élastomeére)

contre-

pompeavide

i)

e ]
e *
D oD 2 o

Figure 1.20 : Moulage de vide [31].

1.8.4. Moulage par injection basse pression de résine — RTM
Le procédé de moulage par injection de résine liqguide RTM (Resin Transfer Moulding)

s'effectue entre moule et contre-moule, les deux rigides. Le renfort (mats, préforme, ou parfois
tissus) est disposé dans I'entrefer du moule. Une fois celui-ci soit solidement fermé, la résine,
accelérée et catalysée, sous injectée sous faible pression (1.5 a 4.5 bars) et ce, a travers le renfort
jusgu'a un remplissage complet de I'empreinte adéquat.Par la suite, le durcissement de la résine, le

moule est ouvert et la piéce devrait démoulée [31].

& Procédé RTM
(Resin Transfer Modelling)

| L Démoule [Miravete 07] : & Cuissn T .__
Figure.l.21 : Principe du Moulage par injection basse pression de résine — RTM [32].
1.8.5. Moulage a la presse a froid ""voie humide' basse pression

C’est un procédé de moulage a l'aide d'une presse a compression entre moule et contre moule

rigides en composite, initialement sans apport thermique extérieur. Moule ouvert, le renfort (mat)
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est pose sur la partie inférieure du moule et la résine, dotée d'un systéme catalytique trés réactif, est

versé en vrac sur le renfort [8].

contre-moule |
|

résine
renfort

»

3

\-
A \ .
moule ~ Composite

Figure 1.22 : Principe du moulage par compression a froid de résine [8].
La fermeture du moule sous pression (2-4 bars) entraine la répartition de la résine dans
I'empreinte et I'imprégnation du renfort. Le durcissement de la résine est accéléré par I'élévation de

température du moule due a I'exotherme de la réaction, ce qui permet un démoulage rapide.

1.8.6. Moulage par compression a chaud de résine.

Ce procédé (figure 1.23) est utilisé pour les grandes séries de production (15 a 30 piéces par
heure). Dans ce procédé exige une presse hydraulique et un moule métallique chauffants a la
température de I'ordre de 80 a 150 °C, et le renfort (mat a filscoupés, fils continus,pardestissus).La
fermeture du moule sous pression (10 a 50 bars). Ce procédé démoulage permet d'obtenir des
proportions importantes de renfort, et par conséquent des piécesde bonnes caractéristiques

mécaniques. L’ importance de la presse est en fonction des dimensions des pieces [20].

Figure 1.23 : Principe du Moulage par compression a chaud de résine [25].

1.8.7. Moulage par pultrusion
Le procedé de moulage par pultrusion sert pour la fabrication de profilés, rectilignes ou
courbes, a section constante, hautement renforcés dans la direction principale. Dans cette technique
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(Figure. 1.24), les renforts : fils, stratifies, rubans, etc.., passent dans un bain de résine catalysée ou
ils sont imprégnés. lls traversent ensuite une filiere chauffée dans laquelle ont lieu simultanément
mise en forme du profilé et polymérisation de la résine. Ce procédé est applicable aux résines
thermoplastiques et thermodurcissables.

Les profilés obtenus ont des caractéristiques mécaniques élevées, compte tenu de la
possibilité d'obtenir des proportions de renfort élevees jusqu'a 80 % en volume. Le procédé est
adapté aux productions d'assez grandes seéries (vitesse de défilement jusqu'a 20 m/h). Il nécessite un
investissement important de matériel. Exemples de fabrication : cannes a péche, profilés divers,

raidisseurs, etc... [31].

renfort

- fibre filiere

/

Figure.1.24 : principe du Moulage par Pultrusion [31].

1.8.8. Moulage par centrifugation.

C’est un procédé de moulage (figure 1.25) 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.

Ensuite on augmente la vitesse de rotation du moule pour densifier et débouler la matiére.

Aprés durcissement de la résine, éventuellement accélérée par un apport thermique [8].

moule

résine

Figure 1.25 : Principe de fabrication d’un tuyau par centrifugation [31].
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1.8.9. Enroulement filamentaire (ou bobinage)

Cette méthode est similaire a ’enroulement filamentaire par voie séche. La différence
majeure est 1’utilisation de fibres séches. Celles-ci passent dans un bain de résine juste avant d’étre
enroulées sur le mandrin (figure. 1.26).

De nombreux parametres, peuvent agir sur le produit fini tel que : La vitesse de rotation du
mandrin, ou la vitesse de déroulement des fibres, la vitesse de translation du plateau comprenant le
bac a résine et les fibres peuvent agir sur la tension des fibres. Dés lors, la séquence d’empilement
et la teneur en résine différent. Il en résulte une modification de la teneur en fibres et donc, du

niveau de performance du composite réalise [13].

2. Imprégnation

Fibers under

__tension Rotating mandrel

6. Démoulage ;
4_Enroulement

BS miravete 07 5. Cuisson

Figure.1.26 : Principe du moulage de I’enroulement filamentaire [33].

1.9. Conclusion
Compte tenu des généralités avancées précédemment, nous pouvons conclure quels

matériaux composites sont des matériaux hétérogenes de performanceélevée. Ils prennent une
importance dans plusieurs domaines d’applicationgrdce a leurs meilleurs caractéristiques.
Finalement les facteurs influant sur les caractéristiques meécaniques des matériaux composites
peuvent se resumer en :

» La nature de la matrice utilisée

» La nature des renforts utilisés

» Lanature des charges et des aditifs

» Le procédé de fabrication utilisé

» L’orientation des fibres dans les différents plis du composites
Ces points sont essentiels a la compréhension du comportement mécanique et 1’endommagement

des stratifiés, et ¢’est ce qui va étre détaillé dans les chapitres qui suivant.
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I1.1. Introduction

Pour des énergies d’impact plus fortes, I’impacteur peut perforer la cible. La pénétration de
I’impacteur est alors un mode de rupture macroscopique, parfois catastrophique pour la structure.
Elle survient lorsque le taux de fibres rompues dans le stratifié atteint un seuil critique. Le probléeme
de la pénétration de I’impacteur reléve surtout du domaine de l’aérospatiale, mais certaines
expeériences ont été menées pour des impacts bas vitesse et ont montrées que le seuil énergétique de
pénétration de I’impacteur augmentait rapidement avec 1’épaisseur du spécimen impacté.
11.2. Etude du comportement des matériaux composites

Un matériau composite est principalement composé de 1’ensemble matrice et renfort. Puis que
le renfort est lui le responsable de la tenue mécanique du composite, son ajout augmente et
influence les propriétés mécaniques de la matrice renforcée. Soit un composite composé d’un li

unidirectionnel (Figure 11.1) [1].

Monocouches

+ —_ / o P 2 /,/ i\)
// =

' l

fibre

Stratifié

composants

¢lémentaires pli unidirectionnel
< o

Figure 11.1 : Constituants d’un matériau composite [34].

L’¢tude de la mise en ceuvre des matériaux composites a montrer I’importance des stratifiés et
des matériaux sandwiches, 1’architecture de ces matériaux nous permet maintenant de dégager les
grandes lignes de 1’étude de leur comportement mécanique, cette étude décomposé en deux
phases [35]:

» L’étude du comportement mécanique de chaque couche parfois appelé comportement

micromeécanigue ou microscopique du matériau composite.

» L’étude du comportement global du matériau constitué de plusieurs couches et désigné
géneralement par comportement macroscopique de matériaux composites ou comportement
du stratifié.

Ces deux études étant effectués, le comportement mécanique global d’une structure en composites
sera ensuite analysé en adaptant les outils classiques du calcul des structure au comportement

macroscopique des matériaux composites (figure 11.2)
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Pour caractériser le comportement mécanique de la structure composite
Il est nécessaire de connaitre le champ des contraintes et celui des
déplacements en tout point de la structure

l l |

Processus d’étude Comportement du stratifié Analyse a I’échelle des constituants

Analyse a I’echell des Analyse des propriétés
COHStET‘ﬂSAd’“ne > élastiques et du
¢ comportement a la
Comportement du stratifié Etude des propriétés rupture d’une couche en
— élastiques et du fonction des constituants
l comportement a la rupture
Analyse de la structure du matériau stratifié en
composite > fonction des couches >

Figure 11.2 : schéma d’étude du comportement mécanique d’un composite stratifié [35].

11.3. Lois de comportement homogéneisé des matériaux composites

Les modeles micromécaniques sont importantes dans le sens ou la plupart tentent de décrire
la relation constitutive avec une formule analytique de forme fermée basée sur le rapport de fraction
volumique des constituants. L'objectif de la micromécanique est de quantifier I'effet de la
microstructure sur le comportement multi-physique des matériaux par l'application de la mécanique
du milieu continu a une échelle réduite.

Les modeles micromécaniques les plus couramment utilisés pour les études sur les
matériaux composites sont les régles de mélange classiques, les méthodes Voigt, Reuss, Hashin-
Shtrikman .Ces modéles d’homogénéisation sont utilisées pour obtenir les propriétés matérielles

efficaces en fonction de la fraction volumique [36].

11.3.1. Loi de mélange
11.3.1.1 Dans le cas fraction volumiques

On concéder un volume v, d’une plaque en matériaux composites, composé d’un volume vy
la fibre et d’un volume v,, de la matrice (figure 11.3), on définit [37] :

Ve = Vp + Upy (1.1)
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1l

fibres maitrice

Figure 11.3 : Fibres et matrice composant les plis d’une stratifié [38].

On divisé 1’équation (1) parv,, ce qui donne :

=Y Vm
1= o + e (1.2)
On pose

Ve = ? : C’est la fraction volumique des fibres
Cc

Vi = 1;—"‘ : C’est la fraction volumique de la matrice
c

Sachant que :

Vi =1-V; (I11.3)
11.3.1.2 Dans le cas fraction volumiques

Considérons la massem, d’une plaque en matériaux composites, composé d’une massem; la fibre

et d’une masse m,,, de la matrice, on définit [37]:

me =ms +my, (11.4)

On divisé 1’équation (I1.4) parm, ce qui donne :

1="L40m (11.5)

me me
On pose :

My = % : C’est la fraction massique des fibres
(4

M,, = mm : C’est la fraction massique de la matrice
(o

Sachant que :
My, =1— M (11.6)
Relation entre fraction volumique et massique ( 2).(1).(3) :

Mme = PcVc PcVe = PrVs + PmUnm
my = prVr Avec m, = my + mm{
Mm = PmVUnm

Ce quidonne : p. = psVy + prm (1.7)

‘Uf v
Pe=pry tPm”

Ve

On divisé 1’équation (7) parp,, ce qui donne :

Pf Pm
1=— —= .
Pc Vf + Pc Vm ( 8)
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De plus :
Mfz';—izﬁzgvfet Mmz’:l’jz%zi—fvm (11.9)
Finalement :
M; = %Vf (1.10)
My =22V, (1.11)

11.4. Détermination des propriétés élastiques d’un pli unidirectionnel

Un composite unidirectionnel est constitué de fibres paralleles disposées dans une matrice
(Figure 11.1). Ce type de matériau constitue la configuration de base des matériaux composites a
fibres, d'ou I'importance de son étude [1].
11.4.1. Module d"Young longitudinal

Considérons une plaque hétérogene en composite, quand on exerce une force a chacune de ses
extrémités, de la maniére indique par le schéma ci-dessous on effectue une traction. Le module
d"Young longitudinal est déterminé dans un essai de traction longitudinale (figure 11.4). L'hypothése
simplificatrice est de supposer une déformation uniforme et identique dans la fibre et dans la

matrice [1] :

v
~
~N|

»
[ ]
\
—pHa—

matrix

1

- fibre

matrix

z

T
|
{

}
By LYY ¥

Figure 11.4: Structure élémentaire d’un matériau composite unidirectionnel [25].

Si Al est 1'allongement du composite (identique a celui de la fibre et de la matrice), la déformation

. . . s AL
longitudinale imposée a la cellule est :¢,. = - (1n.12)
0

ouL, est la longueur de cellule considéree. L'identité des déformations dans la fibre et dans la
matrice impose :

Ec =& = €y (1.13)

Si la fibre et la matrice ont un comportement élastique, les contraintes dans la fibre et la matrice

sont exprimées par :
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of = Efepet oy, = Epep (1.14)
Donc, laforce : Fr = 0SSy = ErerSy €t Fy = 0,4Sm = EpemSm (11.15)
La charge totale appliquée est :

F.=F+ Ey, (11.16)
Ce qui donne :

F, = 0¢S5¢ + 0 S (1.17)

Ou Sf et Sm sont respectivement les aires des sections droites de la fibre et de la matrice. Si S

s . . . Fe oy, .. .
est l'aire de la section droite du composite, donc o, = f s’écrit :

ke Lt o2 (11.18)

Et par conséquent 1’équation (I1.18) nous donne :

o = 0fVr + oV (11.19)
Cette contrainte est liée a la déformation du composite par le module d"Young longitudinal :

o. =E, ¢, (11.20)

La combinaison des relations (11.14) a (11.20) conduit a I'expression du module

De Young longitudinal :

E, = EfVy + E (1 — V) (1.21)
Cette expression est connue sous le nom de loi des mélanges pour le module d'Young dans la

direction des fibres. Cette loi des mélanges est schématisée sur la figure 5.La variation du module

est linéaire entre les valeurs E,,, module de la matrice et E, module des fibres, lorsque la fraction

volumique V¢ de fibres varie de 0 a 1 [1].

Es

Module longitudinal £;

Fraction volumique de fibres 7%

Figurell.5 : Loi des mélanges pour le module d"Young longitudinal [38].

11.4.2 Module d"Young transverse
Le module d'Young transverse est déterminé dans un essai de traction transverse ou le
composite est chargé suivant la direction normale aux fibres. Une expression simplifiée de ce

module peut étre obtenue dans un schéma simpliste a deux dimensions. Dans un tel schéma, une
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tranche de matériau composite, d'épaisseur donnée, est considérée comme étant constituée (figure

11.6) de couches successives, possédant alternativement les propriétés des fibres et de la matrice

[1]:

b 4 ‘ < 0

ha /2 r matrice

matrice =
- hg fibre
.«/_ N I~ .
fibre Ny /2 matrice

|
k] ] Y ¥ 9

i L “ Y \J

Figure 11.6 : Schématisation par couches d'un composite unidirectionnel [37].

hf hm

La hauteur des couches doit simplement vérifier .V, = hrth etl—V; = Rt (1.22)
La charge F2 imposée suivant la direction transverse est transmise intégralement

dans la fibre et dans la matrice, imposant des contraintes égales :

Oc = 0f = Op, (11.23)
Il en résulte que les déformations respectives de la fibre et de la matrice dans la

direction transverse s'écrivent :

sf=;’—;,sm=;’—; (11.24)
et la déformation transverse s'écrit ., = & hf’i’;l - + & hf}l";lm (11.25)
Finalement :e, = & Vf + €, (1 — V)Avec 1, = 1 - V¢ (11.26)

Cette déformation est liée a la contrainte imposée sur la cellule, par le module
transverse :o, = Er&, (1.27)

La combinaison des expressions (2.10) a (2.13) conduit a I'expression du module

d’Young transverse :

i _ ﬁ 1_Vf
Eo (11.28)

Cette expression est connue sous le nom de loi inverse des mélanges .Ayant définie grace
aux résultats précédant, 1’expression théorique des modules d’un composites unidirectionnel :
Module d"Young longitudinal EL : loi des mélanges et Module d"Young transverse ET. Nous
pouvons a présent, aborder 1’é¢tude des contrainte et des déformations d’un stratifiée

unidirectionnel, ce qui permettra a terme d’étendre 1’analyse a un stratifié quelconque [1].
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I1.5. Mécanismes d’endommagement de plaques composites stratifiées lors d’un
impact

Lors d’un impact, I’ensemble des endommagements rencontrés dans les composites sont
représentés, a savoir : la fissuration matricielle, le délaminage et les ruptures de fibres. De plus, les
différentes études réalisées ont permis aux différents auteurs de synthése de mettre en évidence un
scénario d’endommagement lors de I’impact. La transparence des composites en fibres de verre a
notamment permis, avec l’aide de caméra rapide, d’observer la chronologie des dommages
d’impact. C’est pourquoi, dans ce paragraphe, ces dommages sont présentés dans leur ordre
d’apparition, pour des énergies d’impact croissantes. La description suivante des dommages
d’impact a été principalement réalisée par les différents auteurs sur des stratifiés de séquence
d’empilement comportant exclusivement des plis orientés a 0° ou90° (stratifiés « croisés »),

propices a des propagations de délaminages plus importantes [39].

11.5.1. L’endommagement

L’endommagement matriciel est le premier type d’endommagement qui se produit lors d’un
impact faible énergie transverse .Cet endommagement se traduit par de la fissuration matricielle et
du decollement entre les fibres et la matrice. Cette fissuration matricielle est due a la différence des
propriétés mécaniques entre les renforts et le liant. Elle est souvent orientée dans le plan, et

parallelement aux fibres dans le cas des plis unidirectionnels [40].

matrix crack

“fibre fracture ©°

delamination

Figure 11.7 : Coupe micrographique d’un composite stratifié unidirectionnel carbone/époxy
impacté [41].

Lors de I’impact, un cone d’endommagement peut étre trouvé sous I’indenteur. Les zones
endommagées sont plus restreintes au voisinage de la face impactée etc. ‘étendent vers la face non.
Impactée (Figure 11.8). La force de contact sous I’impacteur produit une région localisée de
contraintes élevées. Coté non impacté, la déflexion globale de la plaque induit des contraintes
normales longitudinales dues a la flexion. Dans la région centrale du stratifiée, des contraintes de

cisaillement favorisent 1’apparition de fissures transverses [41].
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Figure 11.8 : Coupe micrographique d’un stratifié composite T700GC/M2 impacté [42].
11.5.2. Fissuration matricielle
La fissuration matricielle est la principale cause de ruine de la matrice, dans la mesure, le
mécanisme directement le plus nocif, il peut étre a I’origine d’autres phénomenes plus
endommageant. Ce modéle dégradation consiste en 1’apparition progressive de fissures.
L’orientation de la fissuration est fortement liée a 1’architecture du matériau et a sa forte
anisotropie. De nombreux travaux ont étudié ce mécanisme, en chargement soit quasi statique soit

cyclique. La Figure 11.9 montre un état de fissuration matricielle induit par traction [43].

Figure 11.9 : Détail des fissures matricielles sur un bord libre [43].

11.5.3. Délaminage

Les délaminages correspondent & une fissuration dans le plan de la zone riche en résine située
entre deux plis d’orientations de fibres différentes. Lorsqu’une fissure matricielle atteint une
interface entre deux plis d’orientations de fibres différentes, elle est stoppée par le changement de
direction des fibres et se propage donc entre les plis en tant que délaminage. Le long de la direction
des fibres, le pli considéré tend a fléchir de maniere concave, tandis qu’il tend a fléchir de maniére
convexe dans la direction transverse, ce qui induit de fortes contraintes de cisaillement a 1’interface,

provoquant le délaminage. Plus la différence d’orientation des fibres entre deux plis est grande,
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plus la différence de rigidité en flexion des plis est grande et plus le délaminage a I’interface entre
ces plis va étre favorisé. Les délaminages sont en général contenus par les fissures transverses des
plis inférieurs, excepté celui amorcé par la fissuration matricielle verticale du pli inférieur .Les
délaminages apparaissent a partir d’un certain seuil énergétique, également appelé seuil
d’endommagement mais différent du seuil en force de la réponse globale, et en présence préalable
d’une fissuration matricielle. Les aires de délaminage sont généralement des doubles ellipses dont
le grand axe est orienté selon la délaminage sont généralement des doubles ellipses dont le grand
axe est orienté selon la direction des fibres du pli inférieur a I’interface délaminée (figure 11.10.a).
Dans leur article, Davies et Olsson rapportent des études de fractographie sur les délaminages suite
a un impact. Srinivasan et al ont ainsi montré que la propagation des délaminages était dominée par
le mode de cisaillement de I’interface [39].
11.5.4. Rupture de fibre

La rupture de fibres résulte aprés une concentration de contraintes provoquée par les modes
d’endommagement décrits précédemment (fissuration matricielle et décohésion fibre/matrice).En
général, elle se produits souvent a un niveau avancé de I’endommagement lorsque 1’orientation des
fibres dans les plis coincide avec la direction de la sollicitation du matériau.

Ce mécanisme d’endommagement a lieu lorsque la contrainte appliquée atteint la contrainte a
la rupture des fibres. Une instabilité et une perte de résistance globale du matériau sont provoquées
par une accumulation de plusieurs ruptures de fibres dans le matériau, ce qui conduit a la rupture
totale de la structure (figurell.10.b). Ce mécanisme est généralement provoqué par une rupture en

traction, un micro-flambage en compression, ou une combinaison des deux [44].

(a) (b)
Figure 11.10 : Exemples des différents mécanismes d’endommagements : a) délaminage, b)

rupture des fibres [44].

11.6. Les principaux paramétres influant les dommages d’impact sur plaque

composite stratifiée
Nous avons vu dans les paragraphes précedents les endommagements observes lors de
I’impact sur les structures composites. Il faut noter cependant que ces endommagements dépendent
fortement des paramétres d’impact et des paramétres intrinséques au matériau.

On peut citer trois parametres [45].
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I1.6.1.Energie d’impact

L’ordre de grandeur de I’endommagement tout comme la réponse a I’impact du composite
suite & un scénario d’impact est 1ié a 1’énergie d’impact. Ainsi dans le cas d’une réponse vibratoire,
Olsson [45] établit qu’il existe trois types de réponses possibles a un impact.

» Dans la premiere configuration, pour les impacts a faible énergie, le temps de réponse de la
structure impactée est suffisamment long pour que les ondes de déformations liées au choc
se propagent et soient réfléchies aux limites de la cible. La réponse est proche d’une réponse
quasi-statique, ce qui permet d’établir une équivalence entre les deux modes de chargement
(impact / indentation statique).

» Le deuxieme cas est un cas plus dynamique, a énergie moyenne. Dans ces conditions, la
réponse de la cible est dominée par les modes de vibration et le temps de réponse est court.
Ce cas correspond a une situation transitoire entre la configuration basse énergie et basse
vitesse.

» La derniere configuration est celle des impacts a énergie élevée. Cette derniére
configuration entraine une réponse de la cible dominée par des ondes de déformations. Le
temps de réponse est, cette fois-ci, suffisamment courte pour que ces ondes aient le temps
d’atteindre les limites de la structure impactée [45].

11.6.2. Vitesse d’impact

Lors d’un impact basse vitesse, la plaque est sollicitée en flexion. La structure a la
possibilité d’emmagasiner une partie de 1’énergie incidente de maniere élastique. Sa rupture est
ensuite initiée par des ruptures de matrice et de fibres sur la face opposée a I’impact. A haute
vitesse, il n’y plus d’effets de structure. Le temps de contact entre le projectile et la cible est trop
court et les ondes n’ont pas le temps d’atteindre les frontieres de la plaque. Par conséquent, les
modes de rupture dominants sont entrainés par une réponse locale du matériau [45].

Une maniére de classer les types d’impacts est de considérer la maniére dégénérer
expérimentalement un impact. Les impacts a basse vitesse peuvent alors aller jusqu’a dix meétres
par seconde. Dans son livre, Abrate stipule cependant que les impacts a basse vitesse peuvent
atteindre la vitesse de cent metres par seconde. Liu et Malvern préférent un classement des impacts
en fonction des dommages créés au sein du stratifi¢. Les dommages d’impact sont, en effet, de
premier plan pour la tolérance aux dommages. Les impacts a basse vitesse sont alors ceux pour

lesquels surviennent uniquement de la fissuration matricielle et des délaminages [39].

11.6.3 La forme de I’impacteur
Pour évaluer I’effet de la forme du projectile sur ’endommagement sous impact d’une
structure composite, Mitrevskiet a réalis€ une série d’essais de type poids tombant. Trois

géométries d’impacteur ont été utilisées : hémisphérique, ogivale et conique (figure I1.11). Comme
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le montre la (figure I1.12), I’aire délaminée est plus importante lorsque 1’impacteur présente une
forme hémisphérique. A I’inverse, I’impacteur conique provoque de nombreuses ruptures de fibres
locales. L’auteur conclue donc que, le délaminage étant principalement causé par la flexion de la
plaque, plus le rayon du projectile est grand, plus la surface délaminée est importante. Au contraire,
plus le rayon de I’impacteur est petit, plus la zone de contact est localisée, ce qui entraine la rupture

des fibres avant la mise en flexion de la plaque [45].

(a) Impacteur hémisphérique (b) Impacteur ogival (c) Impacteur conique

Figure 11.12 : Micrographies des coupes impactées par différentes formes d’impacteur [45].

I1.7. Principales approches de modélisation d’impacts sur plaques composites

stratifiees

L’intérét, d’une part, pour comprendre et modéliser I’influence des parameétres du choc sur les
dommages et, d’autre part, leur prévision sur structures composites a engendré un grand nombre
d’articles. Dans leur synthése, Davies et Olsson différencient les modeles analytiques des modéles
numériques destinés a la simulation par éléments finis. Les modéles analytiques servent
principalement & modéliser la réponse globale & un impact. Parmi les modéles numériques, ceux
basés sur la mécanique continue de I’endommagement sont distingués des modéles
d’endommagement dits « discrets », ou I’endommagement est représenté¢ par des ¢léments en

dommageables reliant entre eux les éléments de volume de la structure modélisée [39].
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11.7.1 Approche analytique
Les premiers modeles mis en place pour simuler le comportement des composites étaient
analytiques. Ce type de modeéle ne requiert pas une capacité de calcul importante et permet de
réaliser des simulations complétes d’impact. IIs permettent d’étudier I’influence de certains
parametres (masse et vitesse d’impact, raideur de plaque, conditions aux limites...) sur la réponse
globale et 1’étendue des délaminages. Il est donc possible de dimensionner une structure composite
avec cette approche. Les modeéles analytiques sont limités a certaines configurations simples
d’impact et 1I’é¢tude des endommagements se limite souvent a I’amorgage. Il faut mettre en place
d’autres modeles analytiques pour étudier la réponse du composite a un chargement de compression
apres impact [47].
11.8. Criteres de rupture des unidirectionnels
Les criteres de rupture ont pour objectif de permettre au concepteur d'avoir une évaluation de
la résistance mécanique des stratifiés. Cette résistance mécanique correspond a une dégradation
irréversible, soit a la ruine du matériau, soit a la limite du domaine élastique. Les critéres de rupture
sont établis dans le cas d'une couche d'un stratifié et peuvent étre classés suivants :
» Des critéres en contraintes maximales.
» Des critéres en déformations maximales.
» Des critéres interactifs, souvent appelés critéres énergétiques [48].
Pour le chargement uni axial longitudinal de la couche (figurel.13a), les relations élastiques sont :
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R _ R
712 = G12Y12

0, o
A o, T !
(t) _____ ﬂ]mmm
o} 7 : l
" © i Traction
&y !
C . L (t) :C
ompression & =
T 1
O, b = = = = = = = (jll !
[ | (o]
€(_ I S GL
|
= - =] ej EE
0,
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Figure 11.13 : Courbe typique Contrainte / Déformation d’une couche en chargement uniaxial [1].
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__ >
Y5 Y12

Figure 11.14. Courbe contrainte-déformation en chargement de cisaillement d’une couche [1].
I1. 8.1. Critére en contraintes maximales
Dans le critére de rupture en contrainte maximale, la rupture de la couche est supposée se
produire chaque fois qu’une composante de contrainte normale ou de cisaillement est supérieure ou

égale la résistance ultime correspondante. Ce critére est écrit mathématiquement comme suit [1] :

Lot <o < ot
{ Oi < 0i < 0] (11.30)

712l < sz
L’enveloppe de la rupture dans ce critére est clairement illustrée dans la figure 11.15.
L’avantage de ce critére est qu’il est simple a utiliser, mais son inconvénient majeur est qu’il ne
tient pas compte des interactions entre les composantes de contrainte. Le critére prédit des modes
de défaillance spécifiques du fait que la contrainte dans chaque direction principale de matériau est

comparée a la résistance dans cette direction.
O,

A

G,

Figure 11.15. Enveloppe de rupture pour le critére de rupture utilisant les contraintes maximales

[1].
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Dans le cas ou 1’état des contraintes est exprimé en dehors des axes de principales, il faut une
rotation d’un angle 0 (figure I1.16). Dans ce cas, les contraintes exprimées dans les axes principaux
s’écrivent [20] :

0y = Oxx C0S 20 + 0, Sin 20 + 20y, sin 6 cos 6
0, = Oxx Sin 260 + 0, c0s 260 — 20y, sin 6 cos 6 (11.31)

Tip = (ayy — axx) sin 6 cos 6 + 0y, (cos 2 6 — sin 2 0)

X o

Figure 11.16. Couche rapportée a des axes de référence quelcongues [20].

I1. 8.2. Critere en déformation maximale
Ce critére repose sur le méme principe que le précédent, sauf qu’on fait appel aux
déformations maximales correspondantes a la rupture [20] :
c t
_Ei < El' < Ei
R
Iyl < viz

ouel, €2 et y12 sont les composantes de déformations dans 1’axe principal du matériau. Dans ce

Dans les axes principaux : { (1.32)

cas, on aura la relation suivante entre les déformations et les contraintes dans le sens longitudinal :

E=— = __UIZ E_1 (”33)

01 —O'f

On simplifiant (11.33) on aura: 0, = (1.34)

U12

De méme, on a la relation suivante entre les déformations et les contraintes dans le sens

transversal :
O'Zt 02 (1
82 = E_ = E_ — U21 E_ (”35)
2 2 2

On simplifiant (11.35) on aura: 0, = V707 + azt
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L’enveloppe de rupture pour ce critére est clairement représentée sur la figure 11.17

G2
A

Yeﬂ{e/\l'z_l
Gzt

1
Pente=—
Vi2

—» 0,

O2

Figure 11.17. Enveloppe des contraintes de rupture, critere en déformation maximale [20].
Pour avoir une idée sur D’efficacité de ces deux critéres la figure 11.18, montre la
comparaison entre les deux enveloppes de critéere de rupture de la Contrainte maximale et de la

déformation maximale.

0; Contrainte maximale

-ee--= Déformation maximale

?eﬂte=v21 ~‘.4‘__',,«"1
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V12
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Figure 11.18. Comparaison entre I’enveloppe du critére de rupture en contrainte et déformation

maximale [20].

1. 8.3. Critéres interactifs

Les critéres en contraintes maximales et en déformations maximales ne permettent pas de
rendre compte de I'ensemble des résultats expérimentaux. D'autre part, ces criteres excluent
I'existence d'interactions entre les contraintes ou déformations dans les axes des matériaux : les
mécanismes de rupture longitudinale, transversale ou en cisaillement sont supposés se produire
indépendamment.

Des critéres interactifs ont alors été recherchés en étendant aux matériaux orthotropes le
critere de Von Mises, utilisées pour les matériaux isotropes. Le critere de Von Mises est relié a
I'énergie de déformation emmagasinée par unité de volume du matériau déformé. C'est la raison

pour laquelle ces critéres interactifs sont parfois appelés critéres énergétiques. Toutefois, dans le
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cas de materiaux orthotropes, ces criteres ne sont plus reliés exclusivement a I'énergie de
déformation [Berthelot]. Des critéres interactifs ont alors été recherchés en étendant aux matériaux
orthotropes le critere de VVon Mises, utilisé pour les matériaux isotropes [48].

I1. 8.3.1 Critere de Tsai-Hill

Le critere de la rupture donnée par Tsai-Hill, dérive du critere de Von Mises pour les
matériaux isotropes reposants sur 1’énergie de déformation élastique, mais avec les modifications
appropriées, il est appliqué a des matériaux anisotropes. Dans ce critére, la ruine est supposée se
produire a chaque fois ou 1’énergie de distorsion est supérieure ou est égale a une certaine valeur
liée a la résistance de la couche. Ce critére ne fait pas de distinction entre la traction et a la

compression. Le critere de Tsai-Hill s’annonce comme suit [20]:

a? 0105 o2 T12
- <1 11.36
6B (6B (6B (R) (11-36)

Ti12 = 0.50s

T12 — 0.755

Figure 11.19. Enveloppe de rupture pour la théorie de rupture Tsai-Hill [20].
L’avantage de ce critére est qu’il existe une interaction entre les composantes de contrainte.
Cependant, ce critere ne fait pas de distinction entre la traction et la compression. Présente des
difficultés d’utilisation par rapport au critere de la Contrainte maximale ou le critere de la

Déformation maximale.

1. 8.4. Critére de Tsai-Wu
Tsai-Wu fondent leur critére sur 1’énergie de déformation a la rupture. Dans cette théorie, la

rupture est supposée se produire dans couche si la condition suivante est satisfaite [20] :

Fi,0% + F502 + Fgg12, + Fy0, + Fy0, + Fjy0,0, < 1 (11.37)

Ou les coefficients F11, F22, F66, F1, F2, et F12 sont donnés par: loi
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1
Eilhr=:
1
Fo2 = 5o
Vh=m (11.38)
1
kF66 =W

F12 est détermine expérimentalement, mais Tsai-Hahn ont donné une expression pour calculer

approximativement ce coefficient d’apres la formulation suivante:

1
Fip ® =2y Fi1l% (11.39)
Cette nouvelle adaptation du critere donne une enveloppe schématisée sur la figure 11.20.

T12= OS A

T12= 0.25s

T12= 0.75s

Figure 11.20. Enveloppe de rupture elliptique, modéle Tsai-Wu [20].
Ce critere a le méme avantage et inconvenient que celui de tsai-Hill sauf pour I’enveloppe

elliptique qui réduit considérablement les sur dimensionnements dans les plaques composites.

Composantes 0
Y

Tsai-Wu

Tsai-Hill

R i

Figure 11.20. Comparaison entre les trois enveloppes de critére de rupture [20].
La (figure 11.20) compare les enveloppes de rupture entre les différents criteres lors de la

caractérisation de la rupture d'un composite.
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11.8.5 Critére de Hashin en 3D

C’est un critére de rupture interactif, ou plusieurs composantes de contrainte sont utilisées
pour évaluer les différents modes de rupture [20]. A l'origine développé pour les composites
polymeres unidirectionnels, il a été developpé également pour les applications a d'autres types de
stratifiés et composites non polymeres.

Habituellement, le critére de Hashin est implémenté dans le cas de I’approche classique de
stratification en deux dimensions. Les calculs de la dégradation du pli soumis a une contrainte sont
pris comme le modéle de la dégradation des composites stratifiés. Les indices de rupture pour le
critere de Hashin sont liés aux modes de ruine des fibres et de la matrice. Ils font intervenir quatre
modes de rupture. Les critéres sont étendus aux problémes trois dimensions ou les critéres de
contraintes maximales sont utilisés pour la composante de contrainte transversale normale. Les
modes de rupture inclus dans les critéres de Hashin sont les suivants [48] :

1. Rupture en traction de la fibre pour g;; < 0

2 2 2
0-11) 012+t073 _ {2 1 Rupture
Jit) 4 212778 11.40
(XT stz <1 non (11.40)
2 .Rupture en compression de la fibre pour 611 <0
2 >
(E) _ {_ 1 Rupture (11.41)
Xc <1 non
3. Rupture en traction de la matrice pour 22 + 633 >0
(022'*'2033)2 + 03?2—0222033 + 0122"2'Uf3 — {2 1 Rupture (||.42)
Yr 523 Si2 < Non
4. Rupture en compression de la matrice pour 622 + 33 <0
[ Yc _ 1] 0'22+0'33 (0'22+20'33)2 + 0'%2—0'2220'33 + 0'%2-;0'%3 — {2 1 Rupture (“43)
2523 4553 533 S12 < non
5. Rupture inter-laminaire en traction pour ¢33 >0
2 >
(%) _ {_ 1 Rupture (11.44)
Zr <1 non
6. Rupture inter-laminaire en traction pour for ¢33 <0
2 >
(%) _ {_ 1 Rupture (11.45)
Zc <1 non

Ou oij désignent les composantes de la contrainte et des résistances a la traction et a la compression
admissible pour pli qui sont désignés par les indices T et C, respectivement. XT, YT, ZT désigne
les résistances a traction admissibles dans trois directions respectives du matériau. De méme, XC,
YC, ZC désigne les résistances a la compression admissible dans trois directions respectives du
matériau. En outre, S12, S13 et S23 représentent les resistances de cisaillement admissible dans les

directions principales respectives du matériau [48].
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11.9. Mécanique de ’endommagement : modéle de zones cohésives

L’inconvénient majeur de la mécanique de la rupture est qu’elle ne peut pas étre appliquée
sans connaitre la forme et la localisation de la fissure. De plus, seulement la propagation de la
fissure peut étre prédite. Le modéle de zones cohesives est une approche basée sur la mécanique de
I’endommagement. Cette méthode combine classiquement un critére en contraintes pour prédire
I’amorcage de la fissure et un critére en énergie pour modéliser la propagation de la fissure. Le
principe des modéles de zone cohésive réside dans la description de la relation entre les sauts de
déplacement de deux nceuds initialement superposés et les efforts cohésifs associés, via une loi
adoucissante. La région devant la pointe de fissure est appelée la « process zone ».

La prise en compte des efforts cohésifs dans la « process zone » permet de s’affranchir des
problémes de singularités trouvés dans la mécanique linéaire de la rupture. Plusieurs formes de lois
adoucissantes peuvent étre trouvées dans la littérature : trapézoidale, exponentielle, polynémial,
linéaire et linéaire par morceaux. Les principales lois de comportement sont illustrées. La forme de
la loi adoucissante du modele de zones cohésives a peu d’influence sur la description de la
propagation pour une propagation stable et rectiligne car le parametre pilotant le comportement est
’aire sous la courbe. La ténacité G Selon les travaux d’Alfano, la loi trapézoidale procure des
résultats les moins performants en termes de convergence et de stabilité numérique, la loi
exponentielle donne la solution éléments finis la plus précise et la loi linéaire par morceaux

représente un bon compromis entre précision et colt computationnel [47].

11.9. CONCLUSION

La modéle micromécanique permet de déterminer les caractéristiques élastiques du matériau
a partir des données matériau sur la fibre et la matrice par la technique d’homogénéisation. Pour ¢a,
On a discuté breves les lois de comportement fondées sur une approche d’homogénéisation
permettent de modéliser le comportement mécanique global du matériau composite unidirectionnel,

afin de choisir le critére d’endommagement HACHINE dans ce travail.
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I11.1. Introduction

Les matériaux composites sont de plus en plus utilisés dans divers domaines tels que
I’aérospatial, naval, automobile. La nature de ces matériaux fait qu’ils ont une trés grande adaptabilité
a chaque domaine et il est possible de choisir pour chaque structure le meilleur compromis codt —
poids - tenue mécanique. Ainsi que, Les alliages d'aluminium sont couramment utilisés dans les
applications aéronautiques en raison de leur bon équilibre entre la 1égereté et de bonnes propriétes
mécaniques et une meilleure résistance a la corrosion.

La présente étude est axée sur la modélisation numérique des dommages attribuables par
impact a faible vitesse des plaques hybrides composites/métalliques qui s'appliquent aux structures
aérospatiales primaires. Ces dommages, générés par diverses sources lors de réduisent
considérablement les performances mécaniques résiduelles et la durée de vie en toute sécurité. Le but
de ce travail est de présenter et de valider une approche informatique efficace afin d'explorer I'effet
des parametres critiques sur les caractéristiques des dommages d'impact.

L'endommagement par impact a faible vitesse des composites stratifiés n'est pas encore bien
compris en raison de la complexité et de la non-linéarité de la zone endommagee. Le modele présenté
est utilisé pour prédire la réponse force-temps qui est considérée comme I'un des parametres les plus
importants influengant I'intégrité structurelle. En outre, il est utilisé pour capturer I'évolution de la
forme des dommages, présentant un degré élevé de capacité en tant qu'outil informatique d'évaluation
des dommages. La modélisation numérique est considérée comme l'un des outils les plus efficaces
par rapport aux tests expérimentaux colteux. Dans ce travail, un modele d'éléments finis basé sur des
formulations dynamiques explicites est adopté. L'analyse numeérique est réalisée a l'aide du code de
calcule ABAQUS. Dans le travail actuel, logiciel d'élément finis ABAQUS (6.14) est employé pour
¢étudier le comportement d’une plaque hybride en composite/ métalliques sous I'impact avec une
faible vitesse du I’impacteur pour prédire la zone endommagé en plus d'autres réponses. Le modele
d'élément finis un critére d’endommagement HASHIN et le critére de déformation maximale pour
initialisation de I’endommagement disponible dans ABAQUS a été utilisé¢, pour prévoir le
phénomene de délaminage entre les couches de la plaque composite/ métalliques. Les résultats
actuels sont validés avec les résultats disponibles en littérature avant de se produire nouveaux
résultats pour la future référence. Dans ce chapitre, une analyse numerique par la méthode des
¢léments finis tridimensionnels d’une plaque hybride en composite/métallique sous impact est
présentée, cette modélisation est effectuée avec les codes de calcule ABAQUS.

L'objectif de ce chapitre est d’analyser 1’effet de 1’interaction entre les couche de la plaque,
on a mis en évidence la valeur de la vitesse appliquée de I’impacteur. Le comportement des
composites a I’impact a faible énergie va étre étudié dans cette partie. Cette étude vise a connaitre

I’influence de la séquence d’empilement du composite. Pour cela, trois séquences d’empilement
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seront comparées. Plusieurs parametres géométriques ont été pris en considération a savoir les types
du maillage, le nombre des éléments utilisés, les conditions aux limites, le chargement, I'épaisseur

des plis de composites, I'épaisseur des couche de métal, 1’orientation des fibres dans les plis.

111.2. La méthode des éléments finis

La méthode des éléments finis est une technique pour rapprocher les équations différentielles
régissant pour un systeme avec un ensemble d'équations algébriques concernant un nombre limité de
variables. Ces méthodes sont populaires parce qu'ils peuvent facilement étre programmés. Les
techniques des éléments finis ont été initialement développées pour des problemes structurels, mais
ils ont été étendus a de nombreux autres problemes. Le solide est décompose en éléments de forme
géométrique simple ayant des cOtés communs et dont les sommets ou nceuds sont les points
d’articulation de plusieurs ¢léments entre eux. Ces noeuds seront les points d’application des forces

intérieures ou extérieures (Figure 111.1). L’opération de décomposition s’appelle le maillage.

45 2
D 7,
5
2 r 2
e | o
1 SRR T

Quadrilatére 3 4 noeuds Hexaédre 3 B noeuds

2
Quadrilatére a 8 noeuds Hexaédre 3 20 noeuds

Figure 111.1 : Les éléments les plus fréquemment utilisés pour discrétisée une structure [49].
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111.3. Modéle Géométrique

Dans notre étude, on a étudié différents modeles avec méme dimensions de la plaque hybride
de composite (carbone/époxy)/Aluminium 6061 pour longueur de 200mm et largeur de 100 mm ont
été modélisé a partir de 10 plis (figure 111.2), afin d’obtenir quatre séquences d’empilement. Ces
quatre séquences d’empilement sont décrites dans la (figure 111.3). L’épaisseur de la plaque a égale h
=2.1mm. L'impacteur utilisé est un impacteur hémisphérique corps rigide de 13 mm de diameétre et
masses 6.5 kg sont considérés dans ce travail comme montré dans la (figure 111.2). L'énergie d'impact
est un parameétre dirigé par le couple masse/vitesse. Le test d'impact a été effectué dans une plage

d'énergie d'impact de 5 J a 30 J. Dans cette étude, I'influence de la masse n'est pas étudiée.

Figure 111.2 : Schématisation de I’impact.

En ce qui concerne la condition aux limites, le stratifié est contraint dans les six degrés de liberté sur
ses bords et I'impacteur se voit attribuer une masse de 6.5 kg avec un mouvement autorisé uniquement
vers le bas. Une vitesse d'impact de 1.25 m/s, 1.75 m/s , 2.14 m/s et 3.04 m/s est attribuée a

I'impacteur. Les conditions aux limites attribuées sont présentées a la (figure 111.2).

I~ I~ I

Figure.l11.3 : Schéma des trois séquences d’empilement utilisé.



CHAPITRE Il Résultats et analyses

111.4. Modélisation des matériaux utilisés dans notre étude

L’alliage 6061 présente de bonnes propriétés mécaniques selon sa courbe de traction
présentées dans la figure 111.4 [50]. A partir de la courbe de traction pour I’aluminium on peut tirer,
les caractéristiques mécaniques représentent dans le tableau Il1-1. De plus, nous allons maintenant
détailler, la premiére étape de la démonstration de I’expression le comportement du Aluminium 6061
est supposé élastoplastique avec écrouissage isotrope. La plaque est modélisée a I'aide du modéle de
plasticité standard de VVon Mises fourni par ABAQUS/Implicite la loi de durcissement plastique de
Osgood est considéree (Figure.ll1.4).

180 T T T T T T T T T T

Exprimental Al6061
160 F — simulation AI6061 1
140 i
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w
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& 60 .
40 It -
20 | °C ‘_,3 0005 0010 4
a(o,/E) ofE
0 N 1 N 1 N 1 N 1 1
0,00 0,02 0,04 0,06 0,08 0,10

Strain

Figure.l11.4 : Représentation la courbe contrainte — déformation I’Expérimentale AL6061 et
simulation au moyen de I'équation de Ramberg — Osgood a) Représente 1’essai de traction d’une
plaque AL 6061 (125*%25*2) mm.

Tableau I11-1 : Principales propriétés mécaniques en traction de 1’alliage d’aluminium 6061.

Matériaux Ex (MPa)| v, | G,, |oy (MPa) | 0,, | A%
Aluminium 6061 68800 |0.33| - 95 162 10

De nombreux criteres ont été¢ développés pour prédire ’endommagement des matériaux
métallique dans le cas des chargements. Ils reposent sur I'une ou Il'autre des conditions de déformation

maximale pour initialisation de ’endommagement (équation 1) :
Az
w = Zé—f (1.2)
Ou A€ est I'incrément accumulé de déformation plastique équivalente au cours d'une étape

d'intégration, & est la déformation équivalente & la rupture et w est le paramétre d'endommagement

pour initiation de la rupture lorsqu'il est égal a 1.
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Les évolutions de I’endommagement défini par la condition énergétique pour créer de
nouvelles surfaces libres (equation.2). Le choix de I'approche énergétique est souvent gouverné par
la taille des éléments finis.

P!

Gr = féopfl Lo,deP! (111.2)

Ainsi, suite a l'initiation de I'endommagement, la variable d'endommagement augmente en
fonction 1’équation suivant :

Ld&P!

—_pl
Ug

D =

(111.3)

. _pl ] L N . o .
Ou u}f le déplacement plastique équivalent a la rupture est calculé comme dans I'équation suivant :

—pl _ 2Gr
= - (111.4)

Ou aygest limite élastique du matériau, Gf est énergie de rupture et L est le caractéristique de

1I’élément finis.

De plus, différents mécanismes d'endommagement se produisent dans les plaques composites
soumises a une charge d'impact qui absorbent une partie de I'énergie cinétique initiale de lI'impacteur
et réduisent la résistance résiduelle. Bien qu'ils dépendent fortement de facteurs tels que I'épaisseur
de la plaque, les conditions aux limites, la vitesse d'impact, la masse de I'impacteur et la géométrie,
ils peuvent souvent étre identifiés comme une fissuration de la matrice, des délaminages et enfin une
rupture des fibres. Il est souhaité que tous ces modes de défaillance potentiels soient couverts par le
modeéle numérique permettant leur occurrence également dans la simulation.

L'état de I'art de la rigidité intra-laminaire et de la modélisation de la rupture du pli individuel
est soit I'nypothése d'un comportement de rigidité élastique linéaire en combinaison avec des criteres
de rupture de HASHIN, soit l'utilisation de modeéles basés sur la mécanique de I'endommagement
continu (CDM) avec une dégradation continue de la rigidité sous charge croissante. Les propriétés
materielles de la plaque en composite faites en carbone/époxy. Le critére d’endommagement de
HASHIN a été utilisé dans notre travail afin de déterminer les facteurs de dégradation. Dans la
présente étude, le modele de matériau composite standard du code élément finis ABAQUS a été
utilisé, qui est basé sur une formulation élastique linéaire orthotrope et des critéres de rupture,
I'initiation des dommages fait référence au début de la dégradation en un point important. Les critéres
d'initiation des dommages pour les plagues composites renforcees de fibres sont basés sur la théorie
de Hashin.
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Quatre modes différents de critéres d'initiation de defaillance donnes par Hashin sont décrits
comme suit :
» Critéres d'amorgage de la tension des fibres (HSNFTCRT).
» Critéres d'initiation de la compression des fibres (HSNFCCRT).
» Criteres d'initiation de la tension de la matrice (HSNMTCRT).
» Critéres d'initiation de la compression matricielle (HSNMCCRT).

L'évolution de l'endommagement jusqu'a la rupture compléte du pli est controlée par les
énergies de rupture dans le sens fibre et matrice pour la compression et la traction avec une
dégradation linéaire de la rigidité. Tous les parameétres de matériaux utilisés pour ce modele ont été
tirés des résultats des expérimentales de Kim et al. Les parametres d'endommagement des composites
sont indiqués dans tableau 111.2.

Tableau I11.2 : Propriétés mécaniques de la fibre et la matrice Kim et al [51].

Propriétés mécaniques de composite (carbone/époxy)
Matériau Ex (MPa) | E.,E, | v, Vy,Vz| Gzy | Gxy, Gyz | 0y (MPa) 0y | A%
AL6061 130000 7700 | 0.3 0.31 | 3800 | 4800 110 80 5

Parametres de HASHIN des composites (carbone/époxy)

p
Matériau | Xt (MPa) | X . | Yo | G Gf G | G | kg/ms
Aluminium | 2080 1250 62 24 133 100 0.6 21|26

I11.5. Modélisation par elements finis

Les détails du modéle élement finis peuvent étre vus dans figure 111.2. Le solveur d’élément
finis disponible dans le code calcule ABAQUS/Explicit est utilisé. La structure est modélisée par des
¢léments de solide a huit nceuds (C3D8R) pour les couche d’aluminium et des éléments composites
a huit nceuds avec une intégration réduite (¢lément SC8R dans ABAQUS) pour modéliser chaque pli
individuellement de composite pour étudier le comportement dynamique ainsi que les modes
d'endommagement sous impact. Les coques continuum offrent I'avantage d'avoir des nceuds sur la
surface supérieure et inférieure du pli. L'analyse est effectuée avec une intégration réduite et une
condition contr6lée en sablier pour minimiser le temps de calcul.

Une taille d'élément de 0.8 mm ce qui a donné 150000 éléments au total de dix couches de
composite/métallique. Cet élément a été choisi a la suite d'une étude de convergence en termes de
précision des résultats et d'efficacité de calcul. L'intégrité entre le stratifié et I'impacteur est maintenue
a l'aide de l'algorithme de contact avec pénalité de contact avec un contact dur, un coefficient de

frottement de 0,3 et un algorithme de contact général a été utilisé pour définir le contact entre les



CHAPITRE Il Résultats et analyses

couches. L’interaction de contact surface a surface est utilisée pour décrire le contact entre une
surface deformable et une surface rigide. Par conséquent, un contact surface a surface avec un
frottement nul est attribué pour l'interaction entre 1’hémisphériques et la plaque composite sous

condition explicite.

Figure. 111.5 : Modéle numérique pour l'analyse d’une plaque hybride en composite/métallique
sous impact.

La séparation des plis adjacents due aux charges normales ou de cisaillement, appelée
délaminage, absorbe I'énergie d'impact et diminue la rigidité du stratifié et doit donc également étre
couverte par le modéle. Comme les délaminations ne peuvent pas étre représentées a l'intérieur des
éléments de coque continus, le stratifié a été divisé en un certain nombre de sous-stratifiés avec des
interfaces cohésives entre eux, qui peuvent échouer pendant la simulation selon une loi de rupture

spécifiée.

L’impacteur utilisé dans la présente étude était fait de gélatine, qui est un matériau standard
en génie aérospatial pour les oiseaux artificiels utilisés dans les tests d'impact d'oiseaux de pré-
certification afin d'améliorer la commodité, le codt et la reproductibilité par rapport aux tests avec de
vrais oiseaux, Lorsqu'un oiseau heurte la surface d'une structure aéronautique avec un vitesse , il se
comporte comme un fluide et s'écoule le long de la surface avec une surface de contact relativement
importante. Une telle charge de pression s'est avérée bien représentée en utilisant des projectiles en
gélatine a base d'eau et des geométries simplifiées comme des cylindres a extrémités hémisphériques.
Le modeéle d'impacteur de cette étude a été maillé avec des éléments rigide discret R3D4 de 0.3 mm,

ce qui a donné 7145 éléments au total.
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11.6. Résultats et discussions

Les résultats obtenus sont utilisés pour évaluer I'absorption d'énergie du stratifie, la force
maximale que le stratifié peut supporter et la nature des dommages que le stratifié a subis a différentes

faible vitesses d'impact.

111.6.1. Vérification de la convergence

Le maillage est automatiquement geéneré a partir de la construction de domaines
correspondant aux zones géométriques. D’habitude on choisit un maillage carré ou triangulaire mais
rien n’interdit de choisir des maillages plus complexes. Il n’est pas non plus nécessaire que le
maillage soit régulier et I’on a tendance a resserrer le maillage pres des endroits d’intéréts (par
exemple aux endroits ou 1’on pense que la solution va beaucoup varier). Plus ce maillage est resserré
plus la solution que I’on obtient par la méthode des éléments finis sera précise et proche de réel
solution. Une étude de convergence du maillage du modele numérique est nécessaire pour identifier
la division de maillage optimale qui répond a des résultats plus précis et indépendants du maillage.
La fiabilité des résultats obtenus nécessite un maillage tres raffiné. En effet, le raffinement de
maillage de composite est d’une grande importance pour analyser les contraintes Dans le présent
travail, La figure 111.6, représente les différents types de maillage des couches composite utilisé et les

valeurs maximales des forces.

7500 |- Vitesse d'impact v=3.04 m/s

Maillage 150000 elmeents fins 1
Maillage 110000 elmeents fins

Force (N)

6000

4500

3000 t- {f

Maillage 45000 elmeents fins

Maillage 75000 elmeents fins |
Maillage 60000 elmeents fins |

1500

Temps (mMs)

Figure.ll1.6 : Variation de la force maximale de composite en fonction de la densité de maillage

des couches de la plaque.

111.6.2. VValidation notre modéle :

Pour valider notre modele nous comparons les résultats de la simulation numérique avec ceux

mesurées expérimentalement par Kim et al [51].
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La figure 111.8 montre la variation de la force de contact maximale en fonction de la vitesse d’impact sur une

plaque composite de séquences d’empilement (0°6/904).
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Figure 111.7 : Variation la force de contact maximale en fonction de la vitesse d’impact.

L’augmentation de la vitesse conduit a I’augmentation de la force de contact impact cible. La
(figure 111.7), montre un trés bon accord de nos resultats et ceux de Kim et al [51]. Cet effet est plus
marqué pour les faibles vitesses d’impact ou 1’écart constaté entre les résultats est trés faible. Une
petite convergence est observée entre les résultats lorsque la vitesse d’impact passe de 2.48 et 3.04
m/s.
111.6.3. Effet de la vitesse d'impact

Les résultats de la modelisation numérique par ¢léments finis 3D des essais de I’impact relatifs
al’effet de la vitesse de I’impacteur sur les énergies d'impact sont présentes sur la figure 111.8. Comme
le montre cette figure, la vitesse de I’impacteur a un effet remarquable sur le comportement de la
plaque hybride stratifiée soumises aux I’impact. En effet, on remarque que 1’énergie d’impact croit
avec la vitesse ; plus la vitesse de I’impacteur est importante, plus cette énergie est importante. Ceci
est probablement di a la distribution et a I'augmentation de la pression lors du contact entre
I’impacteur et la plaque. Cette augmentation conduit aussi a une intensification de I’endommagement
d’impact. Ensuite, I'énergie croit, jusqu'a un niveau maximale d’énergie, Ce phénomene est plus
marqué pour la vitesse v = 3m/s. En méme temps 1’énergie d’impact la plus élevée est obtenue pour
la séquence d’empilement [0s/ 454]. Les plus faibles valeurs de cette énergie sont obtenues dans le
cas de la séquence d'empilement [456/ALs]. L'utilisation des séquences d'empilement 35/AL ou
45/AL dans la plaque hybride stratifies conduit a des niveaux d'énergie d'impact presque constant.

Dans ce cas, une partie de 1’énergie est absorbée par le matériau provoquant I’endommagement de la
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plaque hybride. Les séquences d'empilement 35/AL ou 45/AL conduit a des niveaux d’énergie les
plus faibles par rapport aux autres séquences. L’utilisation des orientations de 0 et 45 de deux plis
adjacents dans les composite stratifies conduit a des niveaux d'énergie d'impact les plus élevées. Par

contre I’introduction de 1’aluminium dans les stratifies conduit a la minimisation de cette énergie.
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Figure 111.8 : Energie d’impact en fonction de la vitesse d'impact pour différent les séquences
d’empilement.

La variation du déplacement dans le sens de I'impacteur ou déflexion en fonction de la vitesse
d’impact pour différentes séquences d'empilement est illustrée sur la figure 111.9. Les courbes
déplacements-vitesse d’impact montrent que le déplacement augmente de fagon rapide et linéaire
jusqu’a sa valeur maximale, Cette valeur dépend fortement de la vitesse d'impact. Le déplacement
maximal croit linéairement avec la vitesse d'impact. Une vitesse de 3 m/s conduit a un déplacement
maximal qui vaut presque sept fois celui obtenu pour une vitesse de 0,5 m/s.

Ce déplacement représente la valeur critique ou l'impacteur pénétre dans la plaque hybride.
Les courbes déplacements-vitesse d’impact sont linéaires, qui est la réponse élastique de la cible en
composite. Entre 0.5 et 3 m/s une différence est observée entre les valeurs des déplacements, cette
différence est de I'ordre de 40%. Cette analyse montre aussi que le type de sequence d'empilement a
une influence sur la déflexion du stratifie (Figure. 111.9). En effet, les valeurs les plus élevées du

déplacement sont obtenues pour séquence d'empilement [0s/ 45a].
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Figure 111.9 : Variation du déplacement maximal en fonction de la vitesse.
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Figure 111.10 : Effet de la vitesse d'impact sur la contrainte maximale oz.

La variation des contraintes maximales pour les différentes séquences d'empilements en

fonction de la vitesse d’impact est représentée sur la figure 111.10. L'orientation des plis de la plaque

hybride a une influence sur le niveau des contraintes maximales. En effet ; les contraintes les plus

élevées sont obtenue pour les séquences [(0)e/(45)4]. Les séquences [(0)/(90)4] et [(0)s/(AL)4]

engendres des contrainte maximales Iégerement faibles par rapport a ceux de séquence [(0)e/(45)4].

soit écart qui ne dépasse pas les 50 %. La séquence qui conduit & des contraintes oz minimale est

[(45)s/(AL)4]. Une faible vitesse développe une contrainte maximale trés faible, cette contrainte

augmente avec la vitesse de chocs. Du fait de la présence des plis, les déplacements engendrent des

déformations non-homogeénes dans les plis consécutifs. De ce fait, les contraintes générées dans le

stratifié sont discontinues. Nous observons aussi que quelle que soit la vitesse d'impact les valeurs de



CHAPITRE Il Résultats et analyses

la contrainte o, sont largement inférieur la résistance a la traction du composite et du méme de

I’aluminium.
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Figure 111.11 : Effet de la vitesse d'impact sur la force maximale de contact.

La variation des forces maximale pour les différentes séquences d'empilements en fonction
de la vitesse d’impact est représentée sur la figure 111.11. On remarquant contrairement aux les
contraintes maximale, les forces de contacte des sequences [(0)e/(45)4] sont Iégerement faibles par
rapport a celles des autres séquences. Les sequences [(45)s/(AL)4]et [(30)s/(AL)4]conduits a des
valeurs des forces maximales tres élevés par rapport a ceux des séquences [(0)e/(45)4] D’autre part la
force maximale croit linéairement avec la vitesse d'impact. Une vitesse de 3 m/s conduit a une force
maximale qui vaut presque trois fois celle obtenu pour une vitesse de 0,5 m/s. L’introduction de
I’aluminium dés les composites hybrides conduit d’une part a la minimisation de son énergie
d’impact et d’autre part a ’augmentation de 1’effort de contacte impacteur cible. Par contre un

stratifiés rigide conduit aux cas contraires.

111.6.4. Critéres d’endommagement HASHIN sur la plaque hybride

Dans cette partie, nous nous intéressons a I’endommagement créé¢ durant 1’impact. Nous
analysons I’initiation de I’endommagement par le critere de HASHIN en fonction de la vitesse
d'impact et la séquences d’empilement. Sur les figures 111.12-16, sont représentées les variations de
I'endommagement dans la matrice et la fibre définie par le critere de Hashin, pour différentes vitesse

d'impact et séquences d’empilement.
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Figure 111.12 : Critéres d’initiation de défaillance HASHIN pour la séquence (0°/454) a travers 1’épaisseur
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Figure 111.13 : Criteres d’initiation de défaillance HASHIN pour la séquence (0°/904) a travers 1’épaisseur
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Figure 111.14 : Criteres d’initiation de défaillance HASHIN pour la séquence (0°/AL4) a travers 1’épaisseur

de la plaque pour différentes vitesses.
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Figure 111.15 : Criteres d’initiation de défaillance HASHIN pour la séquence (30°6/ALs) a travers

I’épaisseur de la plaque pour différentes vitesses.



CHAPITRE Il Résultats et analyses

0,25

T T T T T T T T . . . . : . : T
Vitesse d'impact v=1.25 m/s (Séquence (45° /AL ,)) Vitesse d'impact v=1.75 m/s (Séquence (45° /AL )

020 —®— HSNFCCRT
—e— HSNFTCRT

HSNMCCRT
015 —¥— HSNMTCRT

020 . —®— HSNFCCRT
—e— HSNFTCRT

HSNMCCRT
015 —¥— HSNMTCRT

v
0,05 -
/
0,00 - - - - 1 o —v

00 02 04 06 08 10 12 14 16 18 20 000 o2 o4 o6 o8 1o 12 14 16 18 20

Critére d'initiation de défaillance HASHIN

Critére d'initiation de défaillance HASHIN

L'epaisseur de la plaque (mm) L'epaisseur de la plaque (mm)

T T T T T T T T

T T T T T T T T

Vitesse d'impact v= 2.48 m/s (Séquence (45°/AL,)) ] Vitesse d'impact v= 3.04 m/s (Séquence (45°/AL,)) |

020 | —=— HSNFCCRT ¥
—®&— HSNFTCRT

HSNMCCRT

0,15 | —¥— HSNMTCRT

0,20  —®— HSNFCCRT
—&— HSNFTCRT

HSNMCCRT
015 | —w— HSNMTCRT

0,05

Critere d'initiation de défaillance HASHIN
Critére d'initiation de défaillance HASHIN

"
0,00 DS . . .
00 02 04 06 08 10 12 14 16 18 20 00 02 04 06 08 10 12 14 16 18 20

L'epaisseur de la plaque (mm) L'epaisseur de la plaque (mm)

Figure 111.16 : Critéres d’initiation de défaillance HASHIN pour la séquence (45°/ALs) a travers

I’épaisseur de la plaque pour différentes vitesses.

Le critere de HASHIN permet de définir I'endommagement en traction et en compression de la
matrice et de la fibre en tenant compte de leurs ténacités. L’endommagement de la matrice en traction
est le type de dommage prépondérant dans le composite sous impact. En effet I'endommagement le
plus élevés est celui de la matrice quelle que soit la vitesse d’impact et la séquence d’empilement,
cet endommagement conduit généralement a des fissurations matricielles. En comparons les
endommagements causés par 1’impacteur, nous observons que l'endommagement en compression
diminue par rapport a celui en traction. Cet endommagement croit avec la vitesse d’impact ou nous
notons par exemple une augmentation de 70% lorsque la vitesse d’impact augmente de 1,25 m/s a
3,04 m/s pour la séquence (0°s/45:). En effet, cette séquence (0°s/45s) engendre des valeurs
d’endommagement les plus €levées par rapport aux autres séquences d’empilement. Les résultats de
lafigure I11.17confirme cette constatation, en effet les valeurs de I’endommagement obtenue pour la
séquence (0°6/454 est le plus elevés par rapport aux autres séquences. Cet endommagement croit
rapidement avec la vitesse d’impact. Les autres composite, hybride avec leurs différents d’orientation
des fibres, leurs nature de plis metalliques ou composites engendres pratiqguement le méme niveau

d’endommagement quelle que soit la vitesse d’impact.
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Figure 111.17 : Critere d'initiation de la compression matricielle de HASHIN en fonction de la

vitesse d'impact pour différent les séquences d’empilement.

111.6.5. Distribution des critéres d'initiation de défaillance de HASHIN

Cette analyse concerne I’endommagement créé durant I’impact. Nous faisons apparaitre la taille et la
forme de la zone endommagée pour une vitesse d'impact constante. Les figure 111.18-111.21, montre
les zones endommagées dans les différents plis du composite hybride 0°s/Métals. Ces zones sont
déterminées par le critére de HASHIN en traction et en compression de la matrice et des fibres.

La forme est la taille de la zone endommagée dépend de la pression de contact entre la cible et
l'impacteur. Concernant la distribution de I’endommagement, dans la fibre nous observons que la
zone endommagée en traction est importante par rapport a celle en compressions. La matrice
s’endommage rapidement en compression par rapport a la traction, La taille de la zone endommagée
de la matrice est sensiblement supérieure a celle de la fibre. Ceci peut étre d0 a la différence des
propriétés mécaniques de la matrice et des fibres. L’endommagement de la matrice et des fibres est

essentiellement situé a la face impactée comme indiqué sur les figures.
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Figure.111.19 : Distribution compression de fiore HSNFTCRT entre les couches de la plaque
hybride.
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Figure.111.20 : Distribution compression de la matrice HSNMCCRT entre les couches de la plaque
Hybride.



CHAPITRE 111

Résultats et analyses

HSNMTCRT
SNEG, (fraction = -1.0)

ODB: ENERGY30_%0.0db  Abaqus/Explicit 6.14-2  Mon Jun 20 01:11:39 Paris, Madrid 2022

Step: Step-1
v I ® Increment 3326: Step Time 0.1000
z Primary Var: HSNMTCRT

Couche -01 de 0°

HSHMTCRT

SNEG, (fraction = -1.0)

(Avg: 75%)
+8.8632-03
+8.125e-03
+7.386e-03

+5.909-03

+5.170e-03
+4.432e-03
+3.603e-03

ODB: EHERGY30_90.0db  Abaqus/Explicit 6.14-2  Mon Jun 20 01:11:39 Paris, Madrid 2022

Step: Step-1
¢« P Increment  3326: Step Time = 0.1000
X Primary Var: HSNMTCRT

Couche -05 de 0°

(fraction = -1.0)
o)

Mon Jun 20 01:11:39 Paris, Madrid 2022

ODB: ENERGY30_00.odb  Abaqus/Explicit 6.14-2
Step: Stop-1
v P Increment  3326: Step Time = 0.1000
z Primary Var: HSNMTCRT

Couche -08 de 0°

HSHMTCRT
SMEG, (fraction = -1.0)
(Avg: 75%)

+4.635e-01
+4.249e-01
+3.863e-01
+3.476e-01
+3.090e-01
+2.704e-01
+2.318e-01
+1.931e-01
+1.545e-01

ODB: EN
Step: Step-1
v’[‘x Increment  3326: Step Time = 0.1000
z Primary Var: HSNMTCRT

GY30_90.0db  Abaqus/Explicit 6.14-2

HSNMTCRT
SNEG, (fraction = -1.0)
(Avg: 75%)

+1.08¢

ODB: ENERGY30_90.0db  Abaqus/Explicit 6.14-2  Won Jun 20 01:11:39 Paris, Madrid 2022

Step: Step-1
v4P*  Increment = 3326: Step Time = 0.1000
: Primary Var: HSHMTCRT

Couche -03 de 0°

HSNMTCRT
SNEG, (fraction = -1.0)

ODB: ENERGY30_90.0db  Abaqus/Explicit 6.14-2  Mon Jun 20 01:11:39 Paris, Madrid 2022

Step: Step-1
+*P*  Increment  3326: Step Time = 0.1000
Primary Var: HSNMTCRT

Couche -06 de 0°

HSHMTCRT

Mon Jun 20 01:11:39 Parls, Madrid 2022

ODB: ENPRGY30 90.0db  Abaqus/Explicit 6.14-2

Step: Step-1
+# P Increment  3326: Step Time = 0.1000
z Primary Var: HSNMTCRT

Couche -10 de 0°

Mon lun 20 01:11:39 Paris, Madrid 2022

Figure.l11.21 : Distribution compression de la matrice HSNMTCRT entre les couches de la plaque
Hybride.
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Conclusion generale

L'é¢tude élément finis d’une plaque hybride composite/métallique soumis a un impact a
faible vitesse a différentes vitesses d'impact a été réalisée afin de proposer une preuve conceptuelle
du composite pour des applications structurelles. La réponse a I'impact du composite proposé est
analysée et les conclusions suivantes sont tirées :

» On constate que la force maximale pour le stratifié d'épaisseur 2.1 mm a une vitesse
d'impact de 3.04 m/s est supérieure de prés de 4 % et 2 % a celle des vitesses d’impact1.25

mm et 1.75 mm respectivement.

» On constate que I'absorption d'énergie de la plaque hybride de 2.1 mm d'épaisseur bien
faible que ses nos plagues composites pour les mémes conditions.

En analysant les tracés d'initiation des dommages de Hashin, il est évident que la
compression des fibres est initiée au point de contact de I'impacteur sur le stratifié et que la force de
compression se propage vers l'extérieur lorsque I'énergie d'impact augmente. Les fibres éloignées
de la zone d'impact subissent les contraintes de traction. Les fibres échouent en raison de la rupture
des fibres ou de I'arrachement des fibres.

En cas de matrice, la rupture de la matrice se produit en raison de la fissuration de la matrice
conduisant a un délaminage. Il est évident que la rupture de la matrice prédomine sur la rupture des

fibres dans le cas d'un composite soumis a une charge d'impact a faible vitesse.
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Summary

Crash resistance is at the forefront of the challenges in aeronautics. The appearance of
composite materials offers new avenues of reflection to improve the resistance of structures to
impact. The main objective of this research is to study the mechanical behavior and the damage of a
composite/metal hybrid plate in order to improve it. We will rely on the study of the variations in
speed of the projectile between the multilayers following the impact. This study focuses on the
development of a new conceptual composite for structural applications subjected to low velocity
impact using a finite element approach. The proposed composite/metal is subjected to different
impact velocities of 1.25 m/s, 1.75 m/s and 3.04 m/s ranging in the low velocity impact regime to
study the energy absorption and energy behavior. Damage mitigation of the proposed composite.
The result of the present study reveals that energy absorption increases with increasing impact
velocity. The role of the matrix and the fiber in the initiation of the damage is studied using the
criteria of Hashin and it turns out that the rupture of the matrix is predominant on the rupture of the
fiber.

Résumé

La résistance a I’impact est aux premiers rangs des défis en aéronautique. L’apparition des
matériaux composites offre de nouvelles pistes de réflexion pour bonifier la résistance des
structures a I’impact. L’objectif principal de cette recherche est d’étudier le comportement
mécanique et ’endommagement d’une plaque hybride composite/métal en vue de I’améliorer. On
va s’appuyer sur 1'é¢tude les variations de vitesse du projectile entre les multicouche suite a 1’impact.
Cette étude se concentre sur le développement d'une nouvelle conceptuelle pour un composite pour
des applications structurelles soumises a un impact a faible vitesse en utilisant une approche par
éléments finis. Le composite/métal propose est soumis a différentes vitesses d'impact de 1.25 m/s,
1.75 m/s et 3.04 m/s allant dans le régime d'impact a faible vitesse pour étudier I'énergie
comportement d'absorption et d'atténuation des dommages du composite proposé. Le résultat de la
présente étude révele que l'absorption d'énergie augmente avec l'augmentation de la vitesse
d'impact. Le rble de la matrice et de la fibre dans l'initiation des dommages est étudié a l'aide des
criteres de Hashin et il s'avéere que la rupture de la matrice est prédominante sur la rupture de la
fibre.



