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Les matériaux composites connaissent un essor iemgares dix derniéres années surtout dans le
domaine des transports aériens. Utilisés a moirs¥aen masse totales des aéronefs dans les années
70, ils passent aujourd’hui & un taux massique doeguplus important (25% pour le gros porteur
A380 et 50% pour le B787 et le futur A350). En dshde l'aviation commerciale, les fabricants
d'aéronefs légers vont beaucoup plus loin en eraplgyius de 80% en masse de composites sur leurs
différents modéles. Cet engouement est surtoutaliéen allégement important de la masse des

structures couplé a de performances mécaniqueptexueelles.

Les matériaux composites présentent cet avantageueir étre faconnés de maniére a ajuster
leurs propriétés aux exigences spécifigues d'ur@ication donnée. Les excellentes propriétés
mécaniques des matériaux composites sont prinaiealeliées aux propriétés intrinseques de leurs
constituants. Mais I'expérience montre que le msue de fabrication influe de fagon significative s
leur performance; en effet c'est dans cet étapeptuseurs défauts apparaissent tels que porosité,

décohésion inter faciale ou des contraintes inferne

s2 s 7

Au dela du mode d'élaboration, & cause de leurdgéécité et anisotropie, il reste toujours
difficile de prédire le comportement sur le longme de ces matériaux. En cours de service, les
structures composites sont soumises a différemtiggement mécaniques, thermiques qui, couplés aux
agressions environnementales entrainent sur letkmnge la fatigue des pieces et/ou le vieillissemen
du composite. Ainsi la connaissance de la durébii¢ ces matériaux permettra non seulement
d'optimiser le dimensionnement des structures &soet donc d'améliorer la sécurité a bord, mais
aussi de réduire considérablement les colts digxfidm. C'est ainsi que tout constructeur d'adrone
est soumis au respect des normes justificativdende type d'avion) afin d'assurer la qualité du

produit fini.

L'étude qui va suivre a été réalisée dans le cddre contrat CIFRE accordé par 'ANRT et la
région Poitou-Charentes. Il s'agit d'accompagnemtréprise Dyn'Aviation dans le cadre de la
certification ELA 1 (European Light Aircraft, comoant les aéronefs ayant une masse maximale de
1200 Kg) de leur modele MCR 4S qui, jusqu'a maiamt¢nest vendu en kit. Cette certification
permettra ainsi de prouver aux autorités de laitgudés produits Dyn'Aviation et leur permettre une
ouverture beaucoup plus large du marché des aértggsrs en les vendant montés.

Le modéle étudié (MCR 4S) est un avion 4 placesndsse maximale de 750 Kg et est donc
soumis aux normes CS 23 et FAR 23 Amendement pr@et d'étude a donc pour but, & partir d'une
démarche scientifique en respectant les normesiéssa

- Quantifier un coefficient de sécurité représentdds matériaux composites utilisés et qui sera

utilisé pour le dimensionnement des structures.

- Evaluer les efforts en cours de services pour, dansremier temps, les comparer aux efforts

analytiques dont la répartition est supposée gjlipt puis dans un second temps, établir le

spectre de chargement qui sera utilisé pour I'é@l de la fatigue de l'aile. Enfin dans un



dernier temps, les charges obtenues en cours decesgidéformations locales) seront
comparées aux charges dimensionnantes, déterndirpsetie du coefficient de sécurité.
- Appréhender le vieillissement a partir de testsviddlissement accéléré représentatifs des

agressions subies en cours de service.

Ce mémoire est divisé en cinq chapitres :

Le premier chapitre fait linventaire des principamatériaux utilisés pour la fabrication de
l'aéronef ainsi que le processus de fabricatiolis@tpuis s'en suivra une présentation du modéle
d'aéronef étudié et sa structure maitresse (l'dtleguite les principaux points utilisés dans lesmes
CS 23 et FAR 23 sont évoqués.

Le second chapitre expose I'étude bibliographidtiée récapitule des résultats relatifs aux
stratifiés composites et structures associéesueinées des teneurs en fibres et vides sur lesigtép
mécaniques, vieillissement des composites carbpoeyé et fatigue des structures composites

aéronautiques.

Le troisieme chapitre consiste a identifier et égalles caractéristiques mécaniques et physico-
chimiques des stratifiés composites étudiés dansuted'évaluer leur variabilité, nécessaires a la
détermination du coefficient de sécurité. Cettdipagst complétée par une étude en vieillissement
dont les conditions sont représentatives des dondienvironnementales maximales établies par les
normes aéronautiques de cette catégorie d'aéronef.

Dans le cadre de cette partie, plusieurs échamdilfabriqués de 1997 jusqu’a 2009, dans les mémes
conditions que les pieces des aéronefs (peau dgrejocoque, ...etc.) sont utilisés pour effectuer

I'’étude de variabilité.

Enfin le quatrieme chapitre est consacrée a I'étattacturelle de l'aile de I'aéronef
instrumentation puis exploitation des résultatsenbs lors des essais en vol a partir d'un avion
prototype, exploitations des résultats des esdatiqees a comparer avec des résultats issus de
modéles numériques qu'il faudra valider afin d'nbtene répartition complete des efforts sur tolaes
structure de l'aile. Les essais en vol ont pernaistchire un spectre de chargement en cours decserv

utilisé par la suite sur un essai de fatigue jusqupture.
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1. Aéronef prototype

Ce projet d’étude porte sur le modéle d'avion MCR fabriqué par Dyn’Aviation. Jusqu
maintenant cet avion est vendu en kit complet etl@sc soumis au Certificat de Navigabilité Spe
d’aéronef en Kit (CNSK). Il s'agit d'un avion 4 gles entierement en carbone qui peut emport

charge utile jusqu’a 150% de sa propre massdessous les caractéristiques principales du MCF

| Envergure 8.72m
Largeur cabine 1.20m
Corde 0.9m
Masse a vide 350 kg
Masse maximale 750 kg
Puissance moteur 100 chevaux
Vitesse maximale 250 km/h

Fig. 1.1. Caractéristiques de I'aéronef MCR 4S

1.1.0ssature de la voilut

La voilure est constituée de deux longerons coastimeliés entre eux pars nervures. Le tout
étant enveloppé par I'entoilagees longerons sont cstitués de semelles en pultr carbone/époxy
et du bois (Fig. 1.2)e cceur est rempli d’'une mousse PVC et les flpacglu stratifié carbone/épo
+45°/45°, Une couche de boin contre plaqué est rajoutée aux flancs uniquerdans les zone
situées dans le fuselagErois types de nervures sont utilis: des nervures en sandwich strat
carbone/époxy et mousse PVC, des nervures uniquemestratifié et des nervures en 1sse PVC.
L'entoilage n'est pas monolithiq: la partie centrale entre les deux longerons @estplague:s
sandwich (plaques carbone/époxy +-45° et ame en PVC) tandis que les parties situadsoed

d’attaque et bord de fuite sont en stratifié +-45°.

Semellt

Nervures

Bord de fuite Stratifié +45°/-45°

Pultrudé

Flanc

Contre plaqué
Bord d’attaque

Bois

Fig. 1.2. Eléments structuraux de voilure

10



2. Matériaux et mise en ceuvre

2.1. Technique de mise en ceuvre

La technique utilisée pour la fabrication des pseest le moulage au contact suivi d'une
compression sous vide : cette technique consistapéégner les couches de renforts secs (tissus
carbone) d’'une matrice liquide (époxy) dans le racalivert sous air et température ambiants, puis
vient la compression sous vide a 0.9 bar permett@viacuer I'excés de résine et les bulles d'air et
rendre I'imprégnation plus homogéne et facilitemige en forme de la piéce par rapport au mowde ; |
tout est effectué a une température de 18°C - 3BAGuite les pieces ont 24 heures pour polymériser
entre 20°C et 25°C sous atmosphere ambiante. Ajgr@®ulage, elles subissent un recuit en étuve a
60°C pendant 16 heures.

1. moule 5. Sac a vide
2. fibres + résine 6. Mastic d’étanchéité
3. séparateur perforé 7. Evacuation pompe & vide

4. drain

Fig. 1.3. Technique du moulage sous vide

Cette technique permet une orientation préférdatags renforts et une réalisation de pieces de
grandes dimensions et de formes complexes. Parecelid ne garantit pas une épaisseur homogene

de la piece et ne fournit qu’une seule face d’asfireiqc6té moule).

2.2. Présentation des matériaux

Le matériau étudié est un composite stratifié caebepoxy. Dans le cadre de cette étude, nous
disposons de plusieurs échantillons constituant bese d'empreintes des plaques stratifiees
composites utilisées (2 plaques par avion) pourlaication de différents modéles d'avions entre
1997 et 2008. Les échantillons ont été réalisém@&me temps que les piéces structurelles des avions
et dans les mémes conditions de températures @whdiités.

Ces derniers ont été fournis par Dyn' Aviation. temposites ont été fabriques a partir de fibres
de carbone T700 de l'entreprise EPSILON COMPOSIHEESI'une résine époxy de la société
SICOMIN. Deux types de stratifiés se différencipat leurs drapages :

+ "Bibiais" : il s'agit d'un tissu biaxial obtenu aarfir de deux nappes de carbone

unidirectionnelles drapées a +/-45° de grammaga tt¢ 440g/m2 (Fig. 1.4). Il est utilisé

principalement pour les stratifications structusatle haute résistance pour une résistance
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optimale au cisaillement. Il est ainsi utilisé kg flancs des longerons et les revétements de la

voilure et du fuselage supérieur.

Gel coa

Mat de verre

Fibres a 90

Fibres a O

Fig. 1.4. Vue microscopique (5X) de la section d'enplaque +/-45° disposée a 0°/90°

4+ "Triaxial" : Tissu structural triaxial, composé 8aappes de fibres de carbones a 0°/+60°/-60°
et de grammage total de 760g/mz2. Il est utilisérgadabrication des coques du fuselage du
fuselage inférieur : il participe ainsi a la tendes efforts de flexion et de cisaillement du

fuselage.

En plus des tissus de carbone une couche de maroede 27 g/mde grammage est utilisée
(face contre moule) et une derniére couche deaglpour la finition (jusqu’a I'année 2005).

Le mat de verre permet d’améliorer I'état de swefpour ainsi diminuer le temps de poncage qui
précéde le travail de peinture. Ainsi lors de l@paration des surfaces avant peinture, le mat e ve
et le gel coat permettent d’isoler les tissus caekale toutes dégradations dues au pongage.

! Ll b= T~ o—— —— Mat de verre
Tissu a 90° |||||||\||T||||| | LSS LSS AT 4A——Tissu a 60°

= Tissu a 0°
Tissu a 0°

EESSEE

\\ -Tissu a -60°
a \ b

Fig. 1.5. Schémas des drapages des deux stratifd@nposites étudiés

a. 0°/90°, b. 0°/+60°/-60°
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3. Normes CS23 et FAR 23

Ces deux normes similaires concernent les aviortat#gorie normale, comprenant au maximum
9 sieges (sans tenir compte du siége pilote), uassenmaximale au décollage de 5780 Kg. Cette
catégorie limite les manceuvres de voltige et asgarniquement :
- les manceuvres incluant une incidence pour eohal
- Les décrochages (sauf décrochage vertical)
- les manceuvres telles que : le looping, le @rsgrré, la chandelle avec un angle de roulis
de plus de 60° mais, ne dépassant pas 90°.
La FAR 23 (Federal Aviation Regulation) est apfieaaux USA tandis que la CS 23 est gérée par
I'EASA pour I'Europe.

3.1. Exigences au niveau matériau

Suivant le matériau utilisé pour la fabrication lronef, une procédure de justification est
élaborée par ces normes afin de valider les temuésanique (chargement statique, fatigue,
dynamique) et physico-chimique (vieillissement thigue, physique, hygrothermique). L'utilisation
des niveaux de contraintes suivants peuvent éisecpomme une preuve suffisante, en conjonction
avec les pratiques de bonne conception pour élimhéseconcentrations de contraintes et assurer une

bonne durée de vie des structures sous-jacentes :

Niveau de contraintes maximales
Matériau utilisé utilisé admissible pour le
dimensionnement
Composite Verre/époxy 250 MPa
Comp’osne 400 MPa
Carbone/époxy

Alliage aluminium La moitié de la contrainte a rupture
Alliage acier La moitié de la contrainte a rupture

Tab. 1.1. Tableau récapitulatif des contraintes de diensionnement [44]

Pour des structures subissant des niveaux de ouaglus élevés que ceux cités dans le tableau

1, une étude approfondie en fatigue devra étre @itune combinaison avec les méthodes suivantes :
- des tests de fatigue basés sur le spectrd'tédikation,

- des calculs en fatigue utilisant les valeurgéhistance obtenues par des essais de fatigue

réalisés sur des Eprouvettes (matériau) ou dessimuctures (composant, exemple : longeron).
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3.2. Exigences au niveau structure

Le dimensionnement des structures des aéronefsslége fait en respectant des facteurs de
sécurité imposeés par les différentes normes (C\FAR 23) suivant le type de matériau utilisé.
Pour la justification des structures en matériaomjposites, un coefficient de sécurité de 1.5 est

imposé. Le coefficient de sécurité définitif estadténiné a partir d'une des deux méthodes suivantes

a. Un facteur additionnel de 1.2 sera utilisé does les structures sont testées dans les
conditions maximales d'humidité (80% d’humiditéatale) et de température (54°C pour un avion
peint en blanc, 84°C en noir). Cela fait au totacoefficient de sécurité de 1.5 x1.2 = 1.8.

b. Si les structures sont testées sans contralatésmpérature, ni d'humidité, I'utilisation d'un

facteur additionnel de 1.5 est préconisé : softaateur global de 2.25.

Cependant Pour les structures polymérisées a fomidzonsidérera que ces derniéres sont déja
conditionnées au maximum d'’humidité. Le facteuinid&n a. peut étre évalué a partir du coefficient
de variation sur les résistances obtenues lore dtude de variabilité des matériaux de la stracir
éprouvettes au minimum sont nécessaires pour d¢elleal Ainsi apres essais (traction dans notre cas)
le coefficient de variation et estimé, puis ce daraera multiplié par un facteur correctif F dégemt

du nombre d'échantillons a tester [44] :

1+U'O{zlf (1_ Sy j+c}
E = n n (1)

2] 2
1_cUp
n

Ou n représente le nombre d'échantillons a tefsterdegré de liberté statistique (= n-1). c et Up
des constantes qui valent respectivement 0.2 462.6
Sur le tableau suivant sont répertoriés les caeffts de sécurité associés au produit du coefticien

de variation au facteur correctif

CVxXxF Coefficient de
sécurité

5 1

6 1.03
7 1.06
8 1.1
9 1.12
10 1.15
12 1.22
14 1.3
15 1.33
20 1.55

Tab. 1.2. Coefficient de sécurité additionnel
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L’étude du facteur correctif F montre unecrdéssance de ce dernier avec le nombre
d'échantillons jusqu'a atteindre une valeumité (F = 1) pour un nombre tréélevé
d'éprouvettes. La figure 6 montre ['évolutiodu coefficient F en fonction du nombre
d’éprouvettes a tester : ainsi en augmentant lebnerd’échantillons a tester de 6 éprouvettes a 30
éprouvettes, le facteur F passe de 1.56 a 1.23iseidiminution de 21.15%. Pour 105 éprouvettes
testées, le facteur F passe de 1.56 a 1.12, soiiorinution de 28.2% qui est un gain conséquent.

Un nombre important d'échantillon permet ainsi iheiber la valeur du produit CV X F et donc
de s'assurer d'un faible coefficient de sécuritbrdition que le matériau étudié ait une tres aibl

variabilité. Cependant cela va représenter un goisera lié au nombre d’essais a effectuer.

1,6
o< 1,5¢
1,5
1,4 —{ 1,22
('8
=]
% 13 A 1,12
©
w r'q
i
194 HH x IEEEE
1 ]
i i
1 + 1 1 || I || || || 1 ]
5 30 55 80 105 130 155 180 205
Nombre d'éprouvettes n

Fig. 1.6. Evolution du facteur correctif en fonctiondu nombre d'échantillons

Au final aprés avoir déterminé le coefficient deiaion a partir de I'étude de variabilité, on est
donc apte a évaluer le coefficient de sécuritélert pour le dimensionnement des structures x1.5
CV x F.

3.3. Evaluation de la structure en fatigue

En aéronautique I'étude en fatigue commence paaldlissement de spectres de chargement
conservatifs suivi de la détermination de la dwlé&ie moyenne en fatigue de la structure. Un faicte
de dispersion est appliqué a la durée de vie maypoar établir une « durée de vie sécuritaire > pou
la structure. L'utilisation d'un facteur de dispers a pour objectif de s’assurer gu’il y a une
probabilité extrémement faible que n’importe quaba éprouve un spectre de chargement au-dela de
sa durée de vie en fatigue pour ce spectre.

Le facteur de dispersion spécifié varie avec |e tyjaéronef.

Pour une analyse en fatigue a partir du spectfeédmence et la grandeur du chargement doivent
étre établies.
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Les principaux types de charges a déterminer ersaiservice pour étir un spectre comple
sont les suivantes :

« Les charges en vol, constituées de rafales et maree{suivant le type d’aéron

* Les effets sol-air-sol

e Les charges de roulage

e Les charges d'impact a l'atterrissa

3. Synthése

A partir des essais de tract réalisés sur les deux types de matériaux (0°/9@*/e60°-60°),
une étude de variabilité est effectuée dans lelbudéterminer le coefficient de sécurité multigifc:
en plus du coefficient de 1.5 imposé par les nor@®823 et FAR 23. Le coeffiint de sécurité final
sera utilisé pour le dimensionnement des structed®érone

D'autre part, l'instrumentation de la voilure devibn permet d'évaluer les charges (contrai
locales) appliguées en conditions réelles de fonogment et ce siant différents types c
configuration de vol tels que le décollage, l'attsage, la montée, le vol en palier, le viragetc.

Connaissant le coefficient de sécurité, donc lemrgds dimensionnelles des structures e
contraintes locales dessctures en cours de service, on peut donc déterrfa marge existante en
ces deux grandeurs (fig. 1.7) :

- Sil'étude de variabilité aboutit a un fort coeafitt de sécurité, cette marge se réduit e
structures se trouvent donc surdimensées afin de palier la forte variabilité du matéGanstitutif

- Par contre, dans le cas ou le matériau présentéailote variabilité, donc un coefficient
sécurité faible, la marge entre contraintes locatesontraintes de dimensionnement sdonc trés
élevée, permettant ainsi une optimisation des tsire€ lors du dimensionnement en diminuant

écart.

Coefficient de sécurité multiplicatif

|

|
RV _._* A ’_¢ (matériau - variabilité)
- 15xA

Marge =3 Structure

Structure
(essais en vol)

Nombre d’évenements

Fig. 1.7. Lien matériau - structure
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Ces quelques éléments de contexte permettent tteere@ avant les principaux enjeux de

notre travail, a savoir,

- Comprendre la variabilité des propriétés du compaosiir 13 ans (variation du procédé de

fabrication ? vieillissement ?)

- Etudier la résistance de l'aile sous spectre degelmaent représentatif des conditions réelles

de fonctionnement.
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Du fait de leur petite taille qui conduit a des rgjeaments en vol moins importants (conception
simplifiée, masse maximale en vol, altitude, enwir@ment) par rapport aux avions commerciaux, les
aéronefs légers ont la possibilité d'intégrer urximam de matériaux composites sur des piéces
structurelles, jusqu’a 80% de la masse totale.

Malgré leur faible densité conjuguée a leurs hapedormances mécaniques, les matériaux
composites demandent une attention particuliérdewaiefabrication jusqu’a leur utilisation. Il aéét
prouvé dans plusieurs études que I'étape de fdimcast et reste la source de la majorité desutiefa
rencontrés sur les produits finis. Ces défauts deks la porosité, 'adhérence matrice-renforts ou
contraintes internes ont un impact direct sur lepgetés mécaniques du matériau, fragilisant dfssi
structures associées. Aussi suivant le procesdis® ygour la fabrication d’une piece composites de
variations des teneurs en renforts et matrices gyguétre constatées: c’est le cas du moulage au
contact. Les propriétés mécaniques du composiat ditant liées a celles de la fibre et de la matric

elles varient donc suivant les proportions de egsidres.

Bien qu'’ils ne soient pas soumis aux mémes nivelagressions environnementales que dans
I'aviation civile, les aéronefs légers sont ausgiosés principalement a I’humidité et aux variagide
températures. Le vieillissement est aussi a preedreompte dans les structures composites des
aéronefs légers. Ce dernier modifie la structuterime du matériau qui se traduit mécaniquement par
une chute des propriétés et d’'une augmentatioa darlabilité de ces propriétés.

Suivant l'utilisation prévue, un aéronef Iéger nbispas le méme taux de chargement en cours de
service (aéroclub, loisir) ; En général, du faits ddifférents types de configurations (roulage,
décollage, manceuvres, atterrissage) les struatareposites sont donc sujettes a de la fatigue dxie a
variations de contraintes relatives a chaque cordigpn de vol.

Ce chapitre est divisé en quatre parties : la graarpartie aborde I'impact de la variation de la
teneur en fibres dans les matériaux compositesedande présente l'influence du taux volumique de
porosité ; la troisieme partie présente les diffesetypes de vieillissement que peut rencontrer
I'aéronef étudié en cours de service et la derrparée aborde la fatigue des structures aéronaegiq
sous spectre de chargement.

Ce chapitre se terminera par une synthése dequtisties sous parties présentées dans le but de

faire ressortir les pistes adaptées a notre étude.
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1. Propriétés mécaniques et variabilité

1.1. Influence de la teneur en fibres dans les carajes

Obtenus par l'association de fibres et d'une mafries matériaux composites héritent des
propriétés de ces derniers (lois de mélange). tagrigtés d’'un composites varient donc en fonction
de celles de ses matériaux constitutifs (fibresatrice) : d'une part la grande rigidité et la kaut
résistance des fibres qui associées d'autre partl’igotropie de la matrice jouant le réle de la
répartition des contraintes, permet au final d’obteun matériau qui allie Iégéreté et hautes
performances mécaniques.

Les capacités de renforcement des fibres déperdkeritorientation, la quantité, I'adhésion
renfort-matrice et I'imprégnation des fibres daasrésine [1]. Suivant le sens de chargement par
rapport a celui de I'orientation des fibres, un posite n’aura pas les mémes propriétés mécaniques ;
De méme une bonne imprégnation et une adhésioniteades fibres dans la matrice permettent un
meilleur profit des caractéristiques intrinséques dibres, en assurant une bonne répartition des
charges d'une fibre a l'autre via la matrice.

Enfin étant donné que la grande rigidité et réststades composites proviennent surtout des
renforts, leurs quantités influencent donc surcli@sactéristiques mécaniques finales. Aous et al. [2
ont étudié l'influence du taux volumique de fibregr les propriétés mécanigues d’'un composite
renforcé de fibres de verre (verre/époxy) a pads essais de flexion 3 points : ils ont prouvaige’
augmentation de la teneur volumique de fibres dé%1 61,7% engendre une augmentation de 27%

du module d’élasticité et 15% de la force a rupfiigure 2.1 et 2.2).

30 [ ‘I- —.[—_
i

Modulus (GPa)
[

51,7 % 5348 55.7 % BE D% B1.7 %

Fiber vol% fraction

Fig. 2.1. Moyenne des modules en fonction du poumage volumique de fibres [2]
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Fig. 2.2. Moyenne des charges a rupture en fonctiafu taux volumique de fibres [2]

A partir d'images MEB (Microscopie a Balayage Etenique), ils montrent aussi comment sont
reparties les fibres dans la matrice suivant léemgurs dans le composite. Ainsi il montre que pour
I’échantillon ayant le plus faible taux volumique fibres, ces derniers ont une répartition irrégeli
au sein de la matrice, ce qui provoque donc unearatipn hétérogéne des contraintes dans le
composite (figure 2.3). Cette répartition des fib®améliore au fur et a mesure que la teneur

augmente.

Fig. 2.3. Images MEB (500x) illustrant 'augmentationde la teneur en fibres (b)
a: 51.7%, b: 56.2% c: 61.7% [2]

En effet les composites sont plus sensibles agleité des fibres que celles de la matrice ainsi,
lorsque le taux de fibres augmente, le coefficamtPoisson lui diminuerait afin de se rapprocher de
celui des fibres de verre [3]. Des études effectsée un composite renforcé de fibres de verre raont
une faible diminution du coefficient de Poissorsldiune augmentation de la teneur en fibres (figure
2.4) [4].
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Fig. 2.4. Coefficient de poisson en fonction du tawolumique de fibres [4]

Rochardjo et al. [5] ont étudié I'influence du tale fibres sur le mode de rupture d’'un composite
carbone / époxy. En effet le taux volumique deefibest un facteur influencant non seulement les
propriétés mécaniques, mais aussi le mode de mugtucomposites [5]. Ainsi a partir d’éprouvettes
trouées au centre, il a ainsi montré comment unati@n de la teneur de fibres modifie la répantiti
des contraintes locales et donc du mode de rup@imeime le montre la figure suivante, le mode de

rupture est conditionné par deux types de congaint

- La contrainte nécessaire a la rupture du compdaits le sens du chargement (traction)

- La contrainte nécessaire a la rupture de I'échhamten cisaillement inter laminaire (CIL).

Selon cette étude, I'apparition de différents modesrupture est associée a I'évolution de la
relation d'inégalité entre la charge nécessaira &upture de I'’échantillon en tractio’(*) et la
charge nécessaire a une rupture en cisaillemeeat laminaire €. *). Ainsi pour un faible taux
volumique de fibre, la contrainte nécessaire arupture en cisaillement étant plus élevée que delle
traction (P,* <P, *), une rupture franche de I'échantillon perpenditel au sens de chargement est
observée (Fig. 2.5. b - Type A). A I'opposé, poartaux de fibres plus élevé, la contrainte nécessai
a une rupture en traction devient plus importanie gelle de cisaillementH,* > P.*): ce qui
engendre donc une rupture du matériau en cisaifieifigég. 2.5. b - Type B) [4 — 5]. Dans la zone
intermediaire, au fur et a mesure que le la fractiolumique de fibres augment®, * augmente
aussi tandis qu® * diminue : une rupture mixte est observée pouraur tle 55% (Fig. 2.5. b - Type
AB) ou la contrainte nécessaire a la rupture ectitna égale celle en cisaillement, ce qui correspion
I'intersection des droites représentant les évoistideP, * et P.* en fonction du taux volumique de

fibres (Fig. 2.5. a).
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. ) Vf = 36% Vf=55% Vf = 67%
Fiber Volume Fraction, VI (Type A) (Type AB) (Type B)

Fig. 2.5. a : illustration du changement de contraite a rupture en fonction du taux volumique de fibes
b : images échantillon apres essais illustrant lesodes de rupture du composite [5]
Type A : rupture franche
Type AB : rupture mixte

Type B : rupture en cisaillement

Cette étude va encore plus loin en étudiant lesamsmes locaux de rupture, comme I'ont montré
Zweben et al. , la teneur en fibres conditionnmdale de rupture a I'échelle fibre — matrice : poar
échantillon ayant un faible taux volumique de firla rupture d'une fibre entraine celle de lasfibr
voisine, tandis que pour un taux de fibres éleaéupture d'une fibre entraine une décohésion de

l'interface fibre — matrice (figure 6) [4,6] ce gee traduit par un déchaussement de fibres dans ce
dernier cas.

i
High VT !{[ I‘ i"\!l — |I

The next fiber breaks,
The interface fails the interface debonds

Final fracture
and are connected

Low Vf

= 11= 1

The interface not fails The fiber break continues Final fracture
The next fiber breaks

Fig. 2.6. Modes de rupture suivant le taux volumiqe de fibres [6]
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1.2. La porosité dans les matériaux composites

Tres recherchée dans la fabrication des moussele®umembranes filtrantes, la porosité est en
revanche néfaste au matériau composite de hautampance. L'impact de ce défaut a fait I'objet de
beaucoup d’'attention, comme en atteste le nomhperitant d’études sur ce sujet.

La présence de porosité dans les pieces compestesn fait inévitable. C’est ainsi que des
limites furent fixées suivant les applications :nglales structures aérospatiales travaillant en
dynamique, un taux de porosités dépassant 1% pa&sttolérable [7]; contrairement a d’autres
applications ou un niveau de 5% et méme plus peait@éré [7-8]. Ces niveaux critiques permettent
de limiter la chute des caractéristiques mécanidueslessous d'un certain pourcentage volumique,
compris entre 0.5% et 1% suivant le matér&udié, la porosité n'a pas dinfluence sur |
comportement de la piece si elle est bien répdaties I'espace. En revanche, pour des taux de pdrosi
plus élevés, les propriétés mécaniques de la pateaffectées de maniere significative.

En effet, plusieurs études montrent que les caiatitfies mécaniques des composites sont
sensibles a la teneur en porosité [9-11].

Dans leurs recherches sur la détermination dedasjan de cuisson optimale aboutissant a un
minimum de porosité, Olivier et al. [12] ont étudié méme temps les principales causes et effdés de
porosité sur les composites carbone/époxy. Dewncipales causes engendrant de la porosité ont été
citées [13-16] :

- La premiere est I'emprisonnement d’air lors de pégnation des fibres par la résine.

- La seconde est due a I'évaporation des substanuesiles contenues dans le systeme

matriciel.

Aprés ces deux amorces, 'augmentation du tauxodesfié peut survenir a partir de la diffusion

de l'air ou par I'agglomération des porosités Juesi.

Plusieurs auteurs ayant étudié les effets de laspér sur les stratifiés composites épais en
carbone/époxy s’accordent a dire que les proprigéés traction longitudinale des stratifiés
unidirectionnels n’apparaissent pas étre influenuoés la teneur en porosité ; contrairement aux
propriétés de compression, traction transverse qiresla flexion et le cisaillement inter laminajge
13,17]. Tous ces auteurs mentionnent une diminutempropriétés mécaniques avec 'augmentation
du taux de porosité : le cisaillement inter lamieagst la caractéristique la plus sensible comme le

montre la figure 7.

25



10

F 20+

o N

=

@ 50t {our measurements)

=% o (average values)
BOk-—w- rﬁ == Composite A

T..... 10 . =~ Gomposite B
?ﬂﬂ 2 4 A 8 0 12 14 18
Vid content )

Fig. 2.7. Diminution du cisaillement inter laminaire en fonction du taux de porosité [12,20]

Les figures 2.8.a et 2.8.b montrent l'influenceagorosité sur deux composites A et B de méme

drapage (P°,]) et ayant un méme taux volumique de fibres (608$)se différencient par les deux

types d’époxy utilisés : le type A provient de beprise Hexcel (France) et le type de I'entreprise

Ciba (USA). Comme attendu, le module longitudimatraction (El) n’est pas affecté (ou trés peu) par

la teneur de vides (fig. 8.a), ceci est principaahdd au fort taux volumique de fibres ; par cetis

montrent une diminution de 12% de la contraintegure pour les deux composites lorsque le taux de

porosité passe de 0.3% a 10.3% pour le composeede 1.4% a 8.3% pour le composite B. quant

aux modules et a la résistance en traction tragaleerils restent tres sensibles a la teneur evspér
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Fig. 2.8. : a. Modules longitudinal et transversaén fonction du taux de porosité (composite A),

b. résistance en traction longitudinale et transvesale en fonction de la porosité [12].

D’autres études ont expliqué cette différence tigiice sur les caractéristiques mécaniques :

Selon ces études, en traction longitudinale, Liefice de la porosité n’'est pas liée a la

répartition des contraintes dans le composite [d®&jis plutdt aux micros-décohésions entre

fibres et matrice [19].

En traction transverse, le systéme fibre — masiggporte la méme charge au cours de I'essai,

ainsi la présence de porosité rompt le lien fibrmatrice et modifie donc le module et la

résistance.
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Le taux de porosité n'expligue pas a lui seul lbstes des caractéristigues mécaniques des
stratifiées composites. En effet, il est tout a fadssible que deux stratifiés ayant subi le méme
processus de fabrication et ayant le méme tauxodesipe, puissent toutefois avoir des propriétés
mécaniques différentes : ceci est principalementad(fait que la porosité est tout d’abord une
caractéristique volumique du composite ; ainsi #tftuence sur les caractéristiques mécanigues
dépend de la localisation, de la taille et de tanf[20] : c’est ce qui modifie la distribution hogene

des contraintes dans I'épaisseur.

1.3. Vieillissement des composites carbone/époxy

Afin de répondre a la question principale de lauofidn de durée de vie, des tests de vérification
et des méthodes d'analyse sont nécessaires pautifignde vieillissement, fournir des orientations
pour le développement de matériaux et d'évaluec avécision les tendances de vieillissement des
matériaux composites. En effet le vieillissemernt &voluer les caractéristiques mécaniques des
composites a partir :

- De modifications de la structure chimique de la rroat (vieillissement chimique) ; on y

retrouve le vieillissement thermochimique, thermxgdatif, photochimique (UV), etc....

- De phénoménes tels que la relaxation structuralesdrption ou la diffusion de molécules et

ce sans modifier la structure chimique des macréoubés : c'est le vieillissement physique.

Du fait de leur condition d'utilisation moins endomageant en température (entre -20°C et
+54°C), il ne sera pas abordé dans ce mémoireeifisgement thermo-oxydatif ; de méme que le
vieillissement photochimique a cause de ['utilisatide peintures permettant d’'isoler I'impact des
ultraviolets aux composites.

Dans le cadre de ce projet, I'étude de vieillissenest limitée au vieillissement physique des
matrices thermodurcissables et leurs compositesciéss Il est important pour une étude en
vieillissement d'identifier les facteurs de déatamh environnementale et le mécanisme de
dégradation critique afin de mettre en place umgoae de vieillissement accéléré.

Dans le cadre de ce projet les facteurs de dégvadenvironnementale sont : la chaleur,
I'humidité et le chargement mécanique. Le mécanidendégradation critique est le processus qui se
produit & cause d'une attaque par un ensembldigpéaile facteurs de dégradation environnementale.
Il est supposé que le mécanisme de dégradatioquerise produit lorsque les facteurs dégradation de
I'environnement sont a l'intérieur des limites 'délisation [21]. Par exemple, la dégradationigtie
en raison de I'humidité est supposée se produigriement dans des environnements conformes aux
conditions de fonctionnement.

Le vieillissement accéléré est défini comme étanbu les processus requis pour accélérer un
mécanisme de dégradation critique spécifique; ¢esguraduit dans le matériau d'atteindre le méme
état final vieilli comme dans le cas réel de fomatiement mais en moins de temps.

La validation des méthodes de vieillissement a ligce & une comparaison des propriétés

mécaniques, des mécanismes d'endommagement edrdesefres physiques (par exemple la perte de
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poids, des changements ddrinsitior vitreuse ou de la ténacité a la ruptwéjrminés a partir des

tests accélérés avec ceuxtésts en temps re de vieillissement.

1.3.1. Vieillissement physiqu~ relaxation structurale

Suivant leurs utilisations en cours de servicegctaaposites a matrice époxy se retrouvent sot
exposés ades températures plus ou moins élevées. Sur uriedeéprolongée, cette expositi
entraine un vieillissement de la matrice époxy pmivdégrader ses propriétés thermomécani
Traditionnellementle vieillissement physigt a été classé comme l'une dgandes catégori de
mécanismes deieillissement des matéria vitreux Il est caractérisé par une augmentation ¢
densité massique (relaxation volumétrique) et/oe diminution de I'énergi¢ configurationnelle
moléculaire (enthalpie de relaxatiores polyméres amorphes ou samistallins lors d’'une expositic
prolongée a une températureaassous de la température de transition vitr

Les mécanismes caractéristiques du vieillissemdrysigue sont axés sur les changem
physiques dans la stiture moléculaire lors d’un recuit. Le vieillissemi@hysique est souvent assc

aux diminutions de la ténacité, de la réponse elsstique et de la perméabilité des polym

Il'y a deux changements majeurs qui se produisesidun vieillissemerphysique : réduction du

volume libre et du volume spécifique du polym

Vohume spécifique des molécules
compactées

1 @)

Vohmme libre

Volume spécifique du polymére ———> V:Vf +V3 &«

Lorsqu'un polymere est refroidi a partir d’'une t@rgture élevée, son volume spécifique dimi
(donc le volume libre). Pour des températures égvie volume spécifique varlinéairement avec
cette derniere comme le montre la ligne d’équiliareorphe (Fig2.9). Tout au long de la part
linéaire de cette courbe, la structure moléculdiwepolymére se trouve dans un état d’équil
énergétique pour une température donn peu importe le temps de maintien, le volume spficifine

change pasc’est I'état caoutchoutique de I'épo>

Lorsqu’'un échantillon époxy est refroidi a partie det état d’équilibre, & des températi
élevées, il existe une plage de température laquelle la relation entre le volume spécifiqudae
température n’est plus linéairde point au cours duquel cela se produit est soswus le nom d
température de transition vitreuse (Tg). Au monw@nt’échantillon époxy continue a se refroidi
travers la Tg, le volume spécifique continue de direimmais a un rythme beaucoup plus faible q
dessus de la Tg. Cette courbe reste parallélecadebe du matériau cristallin, conséquence ¢

contraction thermique (diminution du volume lib
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Fig. 2.9. Volume spécifique en fonction de la tempsiture [22]

Comme le montre la figure 22, il existe une relatilirecte entre la Tg et la vitesse de refroidissgm
du matériau. Soient deux vitesses de refroidisserdéférentes g, et q, (avecq, <q,); plus la

vitesse de refroidissement est faible, plus lesemdés du polymére ont le temps de s’établir & une
configuration de plus faible énergie dans l'intélevade la température de transition vitreuse.
Naturellement, une configuration de faible éneggiea un faible volume spécifique. Par conséquent,

un refroidissement rapide a tendance a figer lecntes dans une configuration avec un volume

libre élevé. Ceci se traduit sur la figure 2.9 pae Tg plus élevee pour la courbe @ ) [22-24].

Bien que le réseau global reste semi-rigide, iktexiencore des éléments de mobilité de la
structure polymere en dessous de Tg de telle sorela quantité de volume libre peut changer en
fonction des conditions d'exposition en temps ®eiptErature : c’est le vieillissement thermique lid a
relaxation structurale (Fig. 2.9). En effet en gattdu point B, si I'on chauffe le polymére a une
température Ta et pendant un temps fixe «ta wpleme spécifique diminuera jusqu’a arriver au
point C. Une plus grande diminution du volume sfigoé sera observée pour un temps d’exposition
plus élevé. Et dans ce cas la, plus le niveau ddlissement est élevé, plus grande sera I'énergie
nécessaire pour faire passer les molécules a lgautchoutique, ce qui conduit a des pics

endothermiques d’amplitudes croissantes comme fermta figure 2.12.

Comme présenté plus haut la vitesse de refroidesserm un effet sur le comportement des
polymeres. Un refroidissement rapide aboutit alarge déviation de I'état d’équilibre vitreux ; ain
une grande quantité de volume libre sera refr@dimme une grande quantité de volume libre méne a
une grande mobilité des chaines et un temps deat@a court des molécules, une augmentation du
volume libre entraine donc une augmentation degri@i@s de traction de I'époxy [22].

C’est ainsi que Sui-Wai Kong a étudié le compogetd’'un composite carbone époxy a partir de
I'histoire thermique de différents échantillons 2% s’agit de plaques pré-imprégnées carbone/gpox

(Vf = 60%) cuite en autoclave pendant 30 minutd@8%°C et 2 heures a 180°C, sous une pression de
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6.8 Atm. Une post cuisson est effectuée en étu@b@C pendant 16 heures puis suivi d’'un
refroidissement rapide a I'air ambiant (23°C) ; past-cuisson est nécessaire pour éliminer la
possibilité de réticulation continue lors du vislement thermique.

Le vieillissement est effectué a la températur&4fC sous azote (N)

16 3+
15| =
144 o
X
= 13- < 2
= T
gl G
)
=11 e 1
> 1k
10} ;;i
9t =
w
8 I i 1 i § | 1 | | |
o 10 10 103 10* 10° 0 > 3 " 5
log SUB-Tg ANNEALING TIME 10 10 10 10 10
AT 140°C (min) log SUB-Tg ANNEALING TIME AT 140°C/N, {min)

Fig. 2.10. Contraintes (a) et déformations (b) aupture en fonction du temps de vieillissement [25].

Apres vieillissement a une température en desseda @g, des essais de traction sont effectués
sur les échantillons et il a été prouvé que ldraomte a rupture en traction diminue avec le terhps
méme conclusion est obtenue pour la déformatioriman a rupture. Ces deux grandeurs diminuent

linéairement en fonction du logarithme du tempsid#dlissement [25].

180

160 5 10 min

10“ min
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120l 1104 min
K,
E 100 10% min
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w

60} TANNEALING = 140°C
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20}
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STRAIN (%)

Fig. 2.11. Comportement en traction en fonction dtemps de vieillissement [25]

La figure 2.11 présente ainsi le méme constat gue Ia résine seule, c'est-a-dire une diminution

des contraintes et déformations a ruptures aveéenps de vieillissement. Ces mémes auteurs ont
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effectué des essais de DSC sur la plage de terapeidd 60°C a 300°C afin de suivre la cinétique de

relaxation lors du vieillissement (fig.12).

207
I ! 10° min

10 min/140°C
dH AS QUENCHED

dt

HEATING RATE: 10°C min~!
160

' 1 ]

40 60 80 100 120 140 160 180 200 220 240 260 280
TEMPERATURE (°C)

Fig. 2.12. a. Evolution de I'enthalpie de relaxatiorn fonction du temps de vieillissement [25] ;

Vieillissement apres réticulation totale.

La figure 2.12.a. représente des échantillons di¢péticulés totalement qui sont refroidis a partir
d'une température supérieure a la Tg puis vieillis140°C. Les lignes pleines et pointillées
représentent respectivement les courbes au prgragsage et celles du deuxieme passage apres un
rapide refroidissement. Les observations suivamégté faites [25]:

- Un pic d’enthalpie de relaxation apparait justeotéae la valeur « onset » de la Tg. Ce pic

apparait des 10 mn de vieillissement.

- Durant le vieillissement, la température du picelaxation augmente avec le temps.

- Ce phénomene (relaxation) est thermoréversiblerijeoen pointillé aprés un refroidissement
rapide) comme le montre I'expérience sur la figaui2.b.

n 108 min

10 min/140°C
dH AS REQUENCHED

dt 270°C

160°C
HEATING RATE: 10°C/min

40 60 80 100 120 140 160 180 200 220 240 260 280
TEMPERATURE (°C)

Fig. 2.12. b. Re-vieillissement apres refroidissemedu matériau déja vieilli (figure 2.12. a).
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L'étude sur I'enthalpie de relaxation a été efféetwsur trois températures différentes : 80°C,
110°C et 140°C [25] comme le montre la figure 2.18 cinétique de vieillissement ralentit lorsque

l'incrément de température « Tg — Tv » (ou Tv reprée la température de vieillissement) augmente.

-

CAL/gm
N o s w N = oo

1 1 i L A
101 102 103 104

(=}

5
10 Temps

Fig. 2.13. Enthalpie de relaxation sous différenteempératures de vieillissement [25]

Barral et al [25"] reportent quelques effets lomgndvieillissement a une température en dessous
de la Tg sur le module de conservation et le pandirtissement (tangente delta) pour des époxy a
faible Tg, a partir des essais de DMA : en effetdoe le temps de vieillissement augmente, le neodul
de conservation suit le méme rythme et le pic dealmgente delta diminue avec le temps de
vieillissement.

0.7 = 0.6
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Fig. 2.14. Evolution du module de conservation et da tangente delta avec le temps de vieillissemdat’]

Lorsque la température de vieillissement est sapgriou égale a la température de transition

vitreuse, un autre phénomeéne, I'oxydation, esteqagne en compte : c’est ainsi que D. Lévéque et al
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[26] ont effectué la comparaison des échantillomsamposites carbone/époxy de différents drapages

vieillis et non vieillis sur un test thermomécareqtraction a 120°C)

¢ Reference tests (unaged specimen)

1.7 B Tensile tests after aging

1.5
) S U

—

1.2
ememm--- 07 -plies outside I

11
1.0
- T [0,90,/0,) " [(-45/+45),0],
[04] (O] [(0/45/90/-45),]),

—_—
-

Ultimate longitudinal strain (%)

0.9
0.8

Fig. 2.15. Valeurs limites en traction en fonctiomlu drapage [26]

lIs ont montré (figure 2.15) que le vieillissemémermique affecte les composites ayant leurs plis
a 0° a l'extérieur et note ainsi une chute jusgBC¥ des valeurs limites en traction due a une
oxydation de la résine [26]. Par contre pour latgté [(-45°/+45°)5/ 0°] 5, ayant son pli a 0° a
l'intérieur du composite présente les mémes valimites de traction entre I'échantillon vieilli abn
vieilli. En effet dans ce dernier cas, le pli 268t protégé de I'oxydation.

Ce phénoméne ne sera pas pris en compte dantelts dans la mesure ou les essais seront
toujours effectués a une température inférieure tarhpérature de transition vitreuse (60°C pour une
Tg de 75°C).

1.3.2. Vieillissement hygrothermique

Plusieurs études montrent aujourd’hui que les awibgs a matrices organiques sont sensibles
aux contraintes environnementales telles que lgpédeature et 'humidité [27-30]. Ces derniéeres
peuvent créer des dégradations irréversibles elreeainsi les piéces inutilisables. Dans les résine
époxy plus ou moins hydrophile, la diffusion dealleau sein de la résine et de l'interface fibre —
matrice peut entrainer une modification des difiésecomposants en agissant comme « plastifiant ».
Les propriétés de ces composants pouvant évoluesas du temps suivant l'intensité des contraintes
environnementales. Ainsi pour des taux dhumiditéteampérature faibles, I'eau liée au réseau
moléculaire peut se libérer et quitter le matérigues séchage. Pour des conditions plus séveéres
(humidité et température élevées), des défautsésmt au sein de la matrice et/ou de linterfémesf
matrice, également des pertes de matiere (lesgivEgs endommagements ne sont pas réversibles
apres séchage.

Il est donc primordial de connaitre I'évolution deopriétés des composites dans les conditions
environnementales d’utilisation et dans un tempméo
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1.3.2.1. Influence du taux d’humidité relative de la température

B.C. Ray [32] a étudié linfluence de la températuiors des essais de vieillissement
hygrothermiques en maintenant constant le tauxnditiie relative. Les tests sont effectués sur un
stratifié carbone/époxy pour des températures d€ @D 70°C et sous une humidité relative de 95%
HR. Comme le montre la figure suivante, une tentpéeaplus élevée entraine une hausse du taux

d’absorption et donc de la vitesse d’absorptior}.[32

Temp. = 70°C

Temp.=60°C

Moisture gain ( weight %)

0 5 10 15 20 25 30 35 40
Square root of conditioning time (hours)

Fig. 2.16. Cinétique d’absorption d’'un composite adone/époxy a 60°C et 70°C sous une humidité relsg de
95%HR [32]

Aprés vieillissement, des tests de cisaillemergrifaminaire sont effectués : il est noté que les
contraintes de cisaillement inter laminaire sonispfaibles pour les échantillons ayant subis un
vieillissement hygrothermique a haute températtieq).

Ceci est d( principalement aux contraintes theresgengendrées par la hausse de la température.
Ces contraintes thermiques favorisent I'amorcagelae propagation de fissure a l'interface
fibre/matrice.

140 4
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Temp.= 70'C
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40
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Fig. 2.17. Variation des contraintes de cisaillememnter laminaire apres vieillissement [32]

Le vieillissement hygrothermique est un phénomees pris au sérieux dans I'aéronautique.

Les essais adaptés aux conditions réelles de dmmetiment des aéronefs (militaires ou civils) se
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développent dans le but de se rapprocher des ddignasl environnementales en cours de service.
Néanmoins, ces vieillissements ne prennent pasrepte les variations de températures et d’humidité
et donc du couplage des deux tels que rencontréguga de service.

Dans sa these, T.G. Reynold [33] a étudié I'imgamtironnemental sur les structures composites
des avions supersoniques a partir d’essais cydigombinant la température et I'humidité.

Il a ainsi dressé un profil de test cyclique deebasprésentatif des conditions réelles de

fonctionnement de ces types d’aéronefs :

Temp 'Hot/dry"
163°C (325°F)
30 mins
'Warm/wet'
87°C (180°F)
RH 85%
60 mins
— Time
D =~ 3 hours
'Cold/dry'
-54°C (-65°F)
10 mins

Fig. 2.18. Profil de test cyclique de base d’'un as supersonique [33]

- La zone froide/séche représente la phase de vebaigue (-54°C, 10mn)

- Lazone chaude/séche représente la phase supeisg@h&°C, 30mn)

- La zone chaude/humide représente la phase de ggakaintenance et vol a faible altitude
(87°C, 60mn)

Des dégradations sur les bords et des microfissamesein du stratifié sont observé sur des
composites exposés sur ce profil cyclique. Et lagénaux réagissent differemment.

Sachant que la durée de vie de I'avion est estar#@000 cycles, il faudra 9 ans de tests continus
pour palier toute la DDV. Il est donc nécessaireffdctuer des tests accélérés, permettant d'obtenir
les mémes dégradations en moins de temps. Poaireedans un premier temps, il a effectué un test
de 500 cycles respectant le profil de base qualpermis de déterminer les différentes dégradations
engendrées. La suite de I'étude a été de détermaimenécanismes causant les dégradations observées.
L'idée est de découpler les mécanismes de dégoadafin de repartir les dommages suivant les
phénoménes (thermique, humide). Ceci qui lui ai gieamis d’optimiser le temps moyen d’un cycle

pour I'essai accéléré apres avoir donc ciblé lesamémes endommageant.

Il est montré que lorsque I'humidité et la tempé@ratrestent constantes tout au long d’un essai, le
taux maximum d’humidité absorbé dépend de I'huréidélative ; tandis que la vitesse de diffusion
dépend elle de la température. Dans le cas d’'wme étansitoire, I'état d’équilibre est obtenu lors
d’une exposition prolongée, tandis que les chang&mde distribution d’humidité eux se produisent

sur les couches extérieures du stratifiés.
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Une exposition en des temps et températures faibleduit a des effets réversibles apres séchage.
En effet par le procédé de plastification, I'eampd les liaisons Van de Waals au sein de la résine.
Ceci réduit la température de transition vitreusel@°C a 20°C pour une absorption d’humidité de

1% ; ce qui n'est pas sans conséquences sur lpgétés mécaniques.

1.4. Fatigue des structures composites aéronautgjue

En cours de service, toute piece constitutive d’stracture aéronautique (ou autre) n'est pas
uniguement sollicitée en statique mais subit desgds répétées, aléatoires ou cyclique de plus ou
moins forte amplitude en superposition de son @ragnt nominal.

La fatigue conduit & des ruines de structure stbasgement plus faible que la limite de rupture
sous chargement monotone. Afin de faire face & chficulté, il faut donc bien connaitre la durde
vie de la structure ou bien dimensionner cetteidegrpour avoir une durée de vie maitrisée.

Ainsi les piéces sont dimensionnées avec une ¢otgnmaximale inférieure & la limite de fatigue
(ou seuil d’'endurance) ou bien il faut prédire ldurée de vie et la fréquence de leur remplacement
encore a défaut de prédiction fiable il faut suteeieur éventuelle évolution de maniére a déteete

seuil d’acceptabilité avant échange.

La figure 2.19 suivante donne une représentationéraatique de I'évolution ainsi que
laccumulation des dommages au cours d'un chardemneen fatigue d'un carbone/époxy

multidirectionnel.

DAMAGE MODES DURING FATIGUE LIFE

|- Miglrix Gracking 3 ~-Delaminction

Fiber Breaking Fiber Bregking 5-Fraclure
‘ ' ] } : é
0° 0" o s}
[
[Tl
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E o
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o
£
[
/ 2-Creck Coupling , Interfaciat 4~ Delamination Growth, Fibar
/ Debonding ,Fiber Breaking Breoking (Localized)
/ |
= 1
o PERGENT OF LIFE : too

Fig. 2.19. Représentation schématique de I'accumutian des endommagements en fatigue dans un compaesit

unidirectionnel [34]

La ruine des ailes d’aéronefs découle directementahargements de ces dernieres. Toutes les
structures sont dimensionnées en fonction de lelimsgements en cours de service. Ci-dessous les

structures et sous-structures susceptibles de eloge de chargement plus élevés :
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- La peau de voilure : constituée en sandwich auxregndes caissons de voilures et
monolithiqgue aux bords d'attaque et de fuite, el essentiellement chargée en traction a
l'intrados et compression a I'extrados et en tarsio

- Les nervures quant a elles sont dimensionnéesément

- Le longeron est exclusivement dimensionné en ftexio
a. Les semelles sont donc chargées en traction ouressipn
b. Les flancs des longerons prennent tout le cisadlgrd( a la flexion du longeron

- Enfin 'assemblage (collage) est tout aussi sudidepte rompre a cause de I'association des

différents efforts et surtout en fatigue [35].

Les méthodes de prévision de durée de vie de pg&eesises a un chargement aléatoire se composent
généralement de quatre éléments :

— une méthode de comptage de cycle,

— choix de la contrainte équivalente : critére ategfie

— une loi de cumul d’endommagement,

— une courbe de Wohler.
Il existe aussi des modeéles incrémentaux baséfasmecanique de 'endommagement, mais nous

n'aborderons pas ici ces travaux.

1.4.1. Notion de fatigue des structures

1.4.1.1. Méthode de comptage : RainFlow

Une méthode de comptage est une méthode permedtargcenser un “évenement statistique”
dans une histoire aléatoire de chargement. Ceteévemnt peut étre, par exemple, des extrema, des
étendues ou des “cycles” du signal. Une méthodsod®tage de cycles de contrainte détermine donc
le nombre ou la densité de présence des cyclesrdmmte dans le signal de chargement. Ces cycles
recensés sont généralement répartis par niveaurptitade (on parle de cumulatif de charge)
représentable dans un tableau. Ce tableau seitlaessa calculer des niveaux d’endommagement,
gu'a générer des essais de fatigue (méthode des plmgrammés par exemple). La méthode de
comptage de cycles adoptée aujourd’hui par lesusigies méthodes de calcul de durée de vie est la
méthode RainFlow.

Deux traitements préliminaires sur le signal somffactuer : d’'une part une quantification du
signal en un nombre de classes raisonnable (64edgwéconisées par la norme francaise), d’autre
part une transformation du signal en une succesigopics et de vallées. Le comptage peut ensuite

commencer. Dans l'algorithme de la norme AFNOR [3@xtraction d’'un cycle est issue de la
comparaison de trois étendues successives. Un egtleompté quand I'étendue courai®i est

inférieure ou égale a la précéde “i-1 et inférieurégale a I'étendue suivarti+1
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Fig. 2.20. Principe du cycle de RainFlow [36]

La Figure 2.20 illustre les deux cas ou un cycletpé&re extrait d'un signal temporel de
contrainte. Le cycle compté aura une étendue égaleleuxiéme étendue considérée et les extremums
(2 et 3) seront enlevés de la séquence. Cettetaperst répétée en repartant du premier poinade |
séquence ainsi réduite, et ce jusqu’a ce que lopuisse plus extraire de points. Ainsi, sur lauFgg
suivante, le premier cycle extrait est le cycle BC < AB et BC < CD) les points B et C sont enlevés

de la séquence de chargement.

Chargement

transition

/

€l [

risidu riégidu dupligues

Fig. 2.21. Norme AFNOR de contage RainFlow [36]
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Le nombre de points restant a la fin du comptagadi§ est traité par duplication : les deux
mémes résidus (Fig. 2.21.c) sont juxtaposés ebrdés a I'aide d’'une transition artificielle. Sur ce
“double” résidu un comptage de cycles est a nouwdtactué. Les cycles d’étendue ‘LA’ et ‘KD’
seront extraits du résidu (Fig. 2.21.c). Les cyebesaits de la totalité de la séquence proviendeat
deux comptages (séquence d'origine et résidu).

Le résultat d'un comptage se présente généraleamret la forme d’'une matrice rectangulaire
dans laquelle est inscrit le nombre de cycles cémph fonction de leur étendue et de leur valeur
moyenne. Les différentes étapes d’'un comptagedson :

— Quantification du signal et filtrage pics-vallées,

— Comptage des cycles sur la séquence de points,

— Duplication du résidu a I'aide d’une transition,

— Comptage des cycles sur le résidu dupliqué,

— Représentation et stockage de la totalité ddsxgxtraits du comptage.

Les différences entre les diverses versions debadés RainFlow se situent dans le traitement du
résidu. Le résidu est généralement composé de g@oidts, mais contient les plus grandes étendues
du signal ; il est donc impératif d’en tenir comptersque le premier point de comptage est le plus
grand “pic” ou la plus petite “vallée”, toutes Ieg@thodes RainFlow comptent les mémes cycles. Le
résultat d'un comptage de cycles avec une méthaitg-Rw a I'avantage d’étre "invariant” quel que
soit le premier point de comptage, contrairemdatraéthode des étendues appariées.

L'un des inconvénients de la méthode de comptageHRav, est que l'ordre des cycles et la
fréquence de leurs contenus disparait. Cette irdftiom est particulierement importante pour la
reconstitution de I'histoire du chargement car dipde la matrice RainFlow, différentes séquenee d

chargement peuvent étre composées aléatoiremgrardalocks [37].

1.4.1.2. Critere de fatigue

Un critere de fatigue est un seuil défini par unmiaiisme mathématique pour une durée de vie
fixée et un matériau donné, séparant I'état oudaepest non fissurée de I'état ou elle est fissuaée p
fatigue. Il est calculé en un point M critique de piece. Par exemple, pour une sollicitation de
traction, ce critére peut étre une combinaisonali@éde la contrainte moyenne et de la contrainte
alternée (ex. critere de Goodman). D’une facon gdagun critére de fatigue est développé pour des
chargements cycliques d’amplitude constante.

Les courbes S-N sont tracées a partir d’éprouvetiiigitées a un rapport de charge donné (R).
Pour une amplitude donnée, l'augmentation de latramte moyenne abaisse I'amplitude de

contrainte admissible, comme on le voit sur la figu22 [38]:
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Fig. 2.22. Effet de la contrainte moyenne,$[38]

Il est cependant possible de réaliser un calcullidée de vie pour un signal de contrainte
moyenne non nulle avec une courbe S-N valable pourapport de charge donné. Pour cela, on
effectue une correction de contrainte moyenne surplitude en contrainte a l'aide d'un critére de
fatigue uniaxial (contrainte équivalente). On gélien général les critéres de Goodman ou de Gerber,

qui sont les plus connus, qui correspondent reisqeeoent a des corrections linéaires ou quadratiques

Deux criteres sont souvent utilisés pour le cadeula contrainte moyenne [39] :

- Le critere de Goodman qui s’exprime par la relgtion
2
T
* m
Og =, | 1 — (3)
) ) ( ”m )

Ou R, désigne la résistance maximale a la tractioa';etest 'amplitude du chargement alterné

équivalent en terme de dommage au chargement.initia

- Le critere de Gerber prend la forme suivante,

am ’ Ua —_
(EJ+¢‘1 *)

1.4.1.3. Cumul d’endommagement

Une loi de cumul d’endommagement est une regle gkamt d’accumuler une variable
d'endommagement D, elle-méme définie par une londbenmagement. Pour les chargements
cycliques, la variable d'endommagement D est géam@ent calculée grace aux caractéristiques d’'un
cycle de chargement (amplitude de contrainte, aor® moyenne, contrainte maximum, etc.).
Plusieurs lois d’endommagement ont été recenséeslddittérature. La plus utilisée aujourd’hui est
la loi de cumul d’endommagement linéaire de Palmdiéner (1945) qui reste un bon compromis

entre la simplicité d’application et la qualité geeévisions pour les grandes durées de vie.
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Ainsi enreprenant les études de Palmgren, Miner a propoeélai reposansur I'hypothése

suivante : I'application dé, cycles au niveau de contrai g; , auquel le nombre moyen de cycles

rupture esN,, entraine un accroissement du dommage écn, / N, et la rupture intervient qua

> n/N, =1.

Ainsi comme le montre la figure-dessus, pour deuxdds de contraintes, la rupture intervi

dans ce cas lorsque :

TR (5)

EIUTB

M

(Il [”1 T

.

n1 cycles n2 cycles

Fig. 2.23. Deux blocs de contraintes avec des plitudes variables [40

Une courbe de Wohler est une courbe représentantune probabilité d’amorgage fissures donnée
(généralement 50 %), 'amplitude de la sollicitatiyclique considérée (pcun rapport de charge |
en fonction de la durée deeviOn parle aussi de courb-N. Cette courbe est obtenue par des e

de fatigue sur éprouvettes sous un chargemengaygct’amplitude constar

La durée de vie des structures est estimée suileant notions fondamentales | :

+ Le concept de duréde vie slre (Safe Lif repose exclusivement sur le temps d’amorcage
fissures. La durée de vie est définie en appliquartoefficient de sécurité soit a une duré
vie moyenne, soit a une résistance en fatigue méiée expérimentalement ou palcul. Au
terme de cette durée de vie, I'élément doit étteéralu service, qu'il soit effectiveme
fissuré ou non. Selon ce type d’approche, un coamicsera donc toujours remplacé avar

développer des fissures de fati

+ Le concept deredondance(Fail Safe) suppose qu’une rupture partielle d'un élén
n‘engendre pas de conséquence catastrophique fiatégiité de la structure. Cet
conséquence est estimée sous chargement statigustructure endommagée doit pouy

supporter le niveau de cagement correspondant & des conditions séveredigdition
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multiplié par un coefficient de sécurité. Ce typapgroche implique des inspections
périodiques pour permettre la détection de dommdgegparation et/ou le remplacement de
I'élément défaillant.

1.4.1. Fatigue sous spectre de chargement

Dans certains cas de figure (machines rotativeshargement en cours de service peut étre
simplifié par une amplitude constante. Dans la @tugdes cas, tels que les structures aéronautiques
suivant les configurations de I'appareil en coues skrvices, les structures ont un chargement
spécifique : ainsi pour un aéronef, un cycle dergdraent réel est composé principalement d’'un
roulage, décollage, vitesse de croisiére en adtitetdd’'un atterrissage ; sans oublier de prendre en
compte les rafales de vent. L'enjeu est de détenmiamplitude de tout le spectre de chargements
variables.

En aéronautique, les autorités exigent des juatifcde fatigue et de tolérance aux dommages
avant de délivrer un certificat de navigabilité S[23].

L’'analyse de la tolérance aux dommages et deilguiase compose d’'un examen des pieces dont
la défaillance peut avoir des répercussions suraldgabilité et d’une justification que ces piéces
n'auront pas de dommages ou que ces derniers states avant de compromettre I'intégrité de la
structure.

Laurence Le Divenah et Jean-Yves Beaufils [41] @onnm apercu de la facon dont Airbus
construit un spectre complexe de fatigue pour laception des aéronefs commerciaux de grande
taille, mais aussi pour les tests.

Une mission de fatigue est effectuée (vol aveclaafaet pour chaque piece structurelle, les

niveaux de contraintes sont prélevés ainsi qus leaéquences d’apparition durant ce vol type.

Stress Level (in MPa) Cumulative Frequency
100 1
80 10
50 100
20 1000

Fig. 2. 24. Niveaux de contraintes et fréquenceslj

Mais avec les colts tres élevés de la mise en placetest de fatigue basé sur un spectre de
chargement, un compromis entre complexité et poéciest donc nécessaire. Ainsi la réduction du
spectre reste un moyen important d’amélioratiorisn@ut en gardant a I'esprit qu’un spectre d'essai
doit étre représentatif du spectre réel.

Deux méthodes sont utilisées : la troncature etibsion.
La fréquence de troncature va dépendre de la lamgiesla séquence de chargement du test et de

la représentativité de chaque type de vol. L'objete I'omission est de diminuer le nombre de

42



contraintes par la suppression des contraintedefaiparce qu'ils sont les plus fréquentes et sont
individuellement les moins dommageables.

L'utilité de I'hypothése de cumul de dommages demigeen-Miner dans les charges aléatoires a
été prouvée dans la littérature. En effet du faieé gous les modéles mathématiques de cumul de
dommages donnent des résultats approximatifs, Uewigés (aéronautiques) assument qu'il n'y a
aucune raison de choisir un modele plus compligueéoglui de Palmgren-Miner.

Il est trés difficile d’avoir les propriétés cydligs pour I'évaluation en fatigue des structures. La
forme la plus simple de leurs présentations esblabe S-N qui dépend du facteur de charge R. la
gamme des valeurs de R étant tres élevée poupdetras de chargement des structures aéronefs, des

représentations beaucoup plus simples d'utilisatians ce cadre d'étude existent: ce sont les

diagrammes de Haigh.

Dans son article Cetin Morris Sonsino [42] détd#le grandes lignes de I'analyse de fatigue sous
spectre de chargement. En effet les premieres guoeg de simulation en fatigue sous chargement

d’amplitudes variables ont été formulées par Er@essner en 1939, basées sur des séquences de

blocks de contraintes.

. _ Max, stress in individual steps

Umn
4 Mean stress -
L-—-L (is constant for all steps) -
g ] ||
= LF O D I I I N Sy .,
P ’-?P-it‘:_“‘{’ % v Je (s |4f | Sep
AN PR R ] R R [ 2 |3 ]
g EFTHIEIE 8| |88 18§ | § numberof omes>
y 1 I
S min e Min. stressin individual steps _ -
Sequence length L, = 5 - 105 cydles {R= 3 o/ & ma

A 58178

Fig. 2.25. Séquence de blocks de chargement par Eshé&assner [42]

Cette méthode a été utilisé jusqu'aux années 70 Bangivée des actionneurs hydrauliques qui
remplacérent les chargements en blocks par degethants de séquences aléatoires facilités par les

méthodes de comptage (RainFlow) qui simplifientsiesctres de chargement réel.
La figure ci-dessous présente les différentes caa$eorigines des spectres de chargements

d’amplitudes variables dans le temps.
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Fig. 2.26. Origines des variabilités du spectre dghargement [42]

La connaissance du spectre de chargement qui nétpewbtenu que par des mesures en cours de
service et non pas par calculs, est essentielle gigerses raisons : diminution des charges nusjbl
connaissances des charges maximales en servicentiobt du spectre de chargement pour la

conception d’essais de fatigue.

Le spectre de chargement est partitionné en ségseqa sont répétées. Plusieurs possibilités
existent pour la diminution du temps de test eristelles que 'augmentation ou I'omission de la
charge maximale du spectre. Cependant une augmoentpti excéde le chargement maximum en
cours de service doit étre évitée car elle peutyire des dommages de fatigue irréalistes. |l ¢des

méme pour une omission sans dommages de compensatio

Dans son article Miroslaw Rodzewicz étudie la fatigles structures aéronautiques [43]. Dans
cette étude, la fatigue est considérée en ternsérdeture et non pas en terme de « matériau »secau
de l'assemblage collé qui constitue précisément zteges de concentration de contraintes trés
localisées. Ces dernieres ont une forte influemcdescomportement en fatigue des structures. L'un
des grands problémes soulevé dans cet articla effficulté & mener une étude compléte en fatigue.
En effet la gamme de valeurs de rapport de chargerfenue dans le spectre de chargement d’'un
aéronef est tellement large, de sorte qu’il estesgaire d’avoir & sa disposition tout un grand
ensemble de courbes S-N.

Un autre probléme vient de la quantité de spécimagrster pour la résistance en fatigue (plagues
avec différents drapages, pultrudés, plagues sahiiwCeci entraine donc la nécessité de procéder a
une investigation de I'ensemble des matériaux doasitts la structure et des différentes valeurs de
rapports de charge. Ces raisons nécessitent @& tisshombreux spécimens pour chaque point de la
courbe S-N, ce qui est nécessaire pour la prégamtstiatistique de la vie en fatigue d'une structur

particuliere en composite.
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1.5. Conclusion sur la bibliographie

L’étude bibliographique nous montre la nécessitutlier attentivement la porosité, le taux de
fibres et le vieillissement pour tenter de comprenk role de chacun de ces paramétres sur la

variabilité.
1.5.1. Porosité

Il est admis que la porosité apparait lors de fjétale fabrication. Son taux dépend donc du
processus de fabrication utilisé. Quant & son emibe sur les caractéristigues mécaniques du matéria
fini, elle est liée au type de chargement (le tevaient inter laminaire en est tres sensible) esehs
de chargement par rapport a I'orientation des §bans ce dernier cas, lors d'une traction dans le
sens des fibres, les propriétés sont moins sesdilales la mesure ou ce sont surtout les renforts qu
retiennent la charge. Contrairement a un chargeeredehors de la direction des fibres ou les micros
vides deviennent des zones d’amorcage de fissuagdigant ainsi la matrice et I'interface fibre-
matrice ; une chute des propriétés mécaniquesesiirgonséquence d’'une rupture prématurée du

matériau.

1.5.2. Taux de fibres

Tout comme la porosité, une chute du taux de resfavient dans le cas d’'une non-maitrise du
processus de fabrication. L'influence de la termufibres sur les propriétés mécaniques est vérifié
analytiguement et expérimentalement.

En effet, analytiquement le taux de fibres estaémment lié aux caractéristigues mécaniques du

composites par les formules suivantes (pour un ositgunidirectionnel) :

E=E\V, +EV, eto=0 xV, (6)

ou E, désigne le module de la fibre, Vf et Vm les taurlumiques respectivement de

fibres et de résine eU, est la contrainte a rupture de la fibExpérimentalement, une

augmentation du module en fonction du taux de $ilest notée comme le montre la figure suivante.
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Fig. 2.27. Evolution du module de Young d'un compot carbone/époxy

en fonction du taux volumique de fibres.
1.5.3. Vieillissement

Le vieillissement intervient lors de l'utilisatiodu matériau en service. Elle provient ainsi du
couplage des effets environnementaux (températimaneidité) et mécaniques.

Il est développé dans ce manuscrit deux types elfissement : le vieillissement physique et le
vieillissement hygrothermique. Plusieurs auteurs montré l'influence de la température sur le
comportement des époxys. La relaxation structuzatede premier phénomene observé dés le début
d’'un vieillissement a une température en dessoulia npérature de transition vitreuse. Toutefeis ¢
phénomeéne reste réversible apres chauffage. A pluiti certain temps de vieillissement, une chute
des caractéristiques mécaniques est ainsi observeée.

Le vieillissement hygrothermique est abordé darsroget par un couplage entre humidité relative
et température de facon reproduire en essai ld pypé en service de I'aéronef. Comme montré dans
le manuscrit de Roger VODICKA, un profil type w# en aviation civil combine les états

hygrothermique de 'avion de la maintenance jusqu@.

Elevated RE 90-95%

50°C

‘Temp.
200C

(0]

-30°C

Fig. 2.28. Profil type hygrothermique de 'aviationcivil
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Les essais de cyclage basés sur ce profil ontritage de représenter exactement les conditions
réelles de service du matériau étudié. Dans leecddrce projet ce profil sera adapté aux aéronefs
Iégers pour les essais de vieillissement.

1.5.4. Fatigue

La fatigue est traitée dans ce projet sous changedi@mplitudes variables dans le temps. C'est le
cas en cours de service lorsque l'aéronef se trauweant différentes configurations telles que

le roulage, le décollage, la montée, le vol engpalivec vitesse de croisiere, la descente, maneeeivre
atterrissage.

Start Climb Cruise Descent Landing

a—max. of fight =~ - == == == === e e ey

=

@

E

o

E

g) /'

g Flaps out Maximum

o load range of
= a single flight
2

Taxiing loads Touch down

— = Time

Fig. 29. Spectre de chargement d’'une aile d’avion

Comme montré sur la figure 29, le moment de flexiarie d’'une configuration de vol a l'autre.
Couplé a aux différentes perturbations (turbulertess aux rafales, vibrations moteurs), I'amplitude
de chargement varie au sein d’'une configuratiomdenD’ou l'intérét de la méthode de comptage de
RainFlow permettant de simplifier le spectre defag ce qu'’il soit reproductible en essai de fatigu

La méthode RainFlow permet aussi de classer daes nuatrice les différents niveaux de
contraintes constituants le spectre en fonctiofedes fréquences. Cette matrice est utilisée paer u
évaluation des dommages en fatigue par la loi dautdes dommages de Palmgren-Miner.

Plusieurs types de ruptures peuvent intervenir thrschargement de l'aile : flambement des
nervures, flambement des peaux de voilure en casime décollement de I'assemblage et enfin

rupture du pultrudé en compression entrainantifertotale du longeron et de l'aile.

Cependant une démarche de calcul de durée de wiedfse mise en place pour chaque type de
matériau utilisé avec son chargement identifié :
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La premiére étape consiste a calculer I'historigeg contraintes locales au point critique de la
structure d’apres sa géomeétrie, les forces ext@ieetc. Cela peut sfectuer au moyen de la
méthode des éléments finis ou essais embarqués.

Ce signal, dont 'amplitude est variable, n’est paploitable en tant que tel par un critere de
fatigue. Il faut &ectuer un traitement du signal dit “comptage deesjc par exemple la
méthode RainFlow.

On peut alors appliquer un critére de fatigue (Bg2u30. d). Le critere définit une contrainte
Geq €quivalente en terme de dommage au tenseur désiiotes. |l sefit alors de calculer
lamplitude de cette contrainte équivalente pouache cycle extrait, dffectuer une
correction de contrainte moyenne (figure 2.30. ae=porter la nouvelle amplitude sur une
courbe S-N & R donné. On obtient Ni, le nombreaig due le cycle en question peut étre
imposé avant qu’une fissure ne s’amorce. L'endommage élémentaire Di occasionné par

I'apparition de ce cycle peut alors étre calculéyree loi d’endommagement (loi de cumul).

ot}
a) Chargement [\/\ n.IT
D T
W W
Ca
Comptage des cycles Il | .
b) ex. : Rainflow ‘lL ll_lr_ 5
0 A

Critere de fatigue

c} ex. : Goodman

Teqe

d) 1] U \/ U
Calcul de I'endommagement élémentaire D;

]

Cumul d'endommagement

ex. : Miner

£)

¥ 1
Nsr =+ 5

Fig. 2.30. Schématique du calcul de durée de vieusochargement a amplitudes variables
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L'enjeu principal de notre étude sera de tenterddeoupler I'mpact des trois principaux
parametres identifiés (porosité, taux de fibresvietllissement) sur la variabilité des propriétés
mécaniques du stratifié.

Enfin la fatigue sur la structure de l'aile complésera abordée en fabriquant une aile prototype
entierement instrumentée, en mesurant le spectahalgement et en testant cette aile sous spectre

réel.
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Chapitre 3

Etude de la variabilité des
caracteristigues mécaniques
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Comme décrit au paragraphe 3.2 (Avant propos)htemes (CS 23 et FAR 23) exigent des
coefficients de sécurité pour le dimensionnemestdieictures aéronautiques fabriquées en matériaux
composites. La détermination de ce coefficienté&rmusté se fait a partir de I'étude de variabiité
les valeurs limites des caractéristigues mécanigdess le cadre de cette étude, les valeurs Bmite
sont les contraintes a ruptures en traction. Poer étude plus compléte, plusieurs caractéristiques
mécaniques et structurelles des matériaux serdvieslwa savoir la force a rupture, la contrainte a

rupture, le module apparent, I'épaisseur et le tamique de fibres.

L'étude de variabilité permet ainsi de démontree weproductibilité des matériaux composites
utilisés et des structures associées en gararttissstabilité de leurs propriétés mécanique. Rela,
plusieurs plaques stratifiées carbone/époxy, dpadies 0°/+60°/-60° et +45°/45°, reparties sur 13
années (de 1997 a 2009) sont a disposition potg éetde.

Le but de I'étude est de déterminer I'origine devdaiabilité (porosité, teneur volumique de fibres
et/ou vieillissement) des différentes caracténisgmécaniques et les découpler afin de hiérarchise

les facteurs aggravants.

1. Conditions expérimentales

1.1. Choix des éprouvettes

Le choix des plagues s’est fait de maniéere aléatmitre 1997 et 2009 et sur une méme année afin
d’étudier la variabilité d’'une année a l'autre assi suivant les saisons de fabrication. Les essais
effectués sur les deux types de drapage (0°/+@D°£6+45°/-45°). Pour approfondir I'étude, le choi
a été restreint uniguement sur les plaques de gieapat/+60°/-60°.

Les éprouvettes sont prélevées des plaques steatifiar découpe jet d’eau. Pour les plagues
0°/+60°/-60° étudiées plus en détail en tractitmrjdntation des fibres est telle que le sens Wftd€b

longitudinales) coincident avec le sens de chargeffigure 3.1).
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20.3 |
v

Fig. 3.1. Prélévement éprouvettes (planque 0°/+6-60°) —dimensions en millimetre

BN

Les épaisseurs sont obten a partir d'un micrometre disposant d'un embout sphéri
permettant de faire des mesures en cs des fils de liage du stratifié.

Fig. 3.2.Mesure des épaisseurs avec un micrométre a embophgrique

Pour les deux types de drapage et ce jusqu’en 20@4couche de gel coat est ajoutée lors 1
fabrication. Dans la suite de I'étude un micros: binoculaire a été utilisé pour évaluer I'épaissiel
la couche de gel coat pour chaque éprouvette t

1.2. Moyens d’essais

Différents moyens techniques sont utilisés dante getrtie de I'étude dans le but de cherch
comprendre la dispersions dae®priétés mécaniques des composites suivant &urées et mois (
fabrication :

- Essais de traction

- DSC

- Taux de fibres

- Taux de porosité
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1.2.1. Essais de traction

Cet essai permet de déterminer la résistance elintrale module apparent en traction (E1) et, si
nécessaire, le coefficient de Poisson et I'alloregera rupture des stratifiés.

La machine utilisée est une Zwick Z250. Les essaid réalisés a une température ambiante
régulée a 23°C et a une vitesse de chargement de/r@m Deux capteurs extensométriques
permettent de mesurer les déformations au courssiess.

La figure 3.2 montre I'allure des courbes de tmactide 5 éprouvettes prélevées sur une méme
plaque fabriquée en 2008 ; la pente de chaquebeataractérise le module apparent et a partir de

I'épaisseur et de la largeur de chaque éprouvetteontraintes a ruptures sont calculées.

14000

12000 A
Z 10000
(V]
- —E 1
g 8000 P
© 6000
g Ep3
S 4000 // — Ep4

2000 o’ e £

0
0 0,25 0,5 0,75 1 1,25 1,5
Déformations (%)

Fig. 3.3. Traction plague 2008 de drapage 0°/+60°66 (2mm/min)

1.2.2. Essais de calorimétrie différentielle (DSC)

La mesure par D.S.C. (Differential Scanning Caletity) est une technique employée pour
étudier le comportement des polymeres lorsqu'itd sbauffés. Cette technique est utilisée ici pour
étudier les transitions thermiques de la matricendle cadre de cette étude il s'agira d'étudier le
comportement de la résine époxy utilisée pourbiaidation des stratifiés.

Cet essai a permis de déterminer la températutedsition vitreuse et |'état de réticulation de la
résine (figure 33). La température de transitiomeuise est déterminée au point milieu. A partir
d'échantillon de résine seule, nous pouvons estartaux de réticulation des échantillons de diésti

L’appareil utilisé est une Netzsch DSC 204 F1. lessais sont effectués sur les plages de temp&ratur
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suivantes : dans un premier temps de 0°C a 300/ Cé&tant la stabilité du matériau dans les basses
températures, la plage de 25°C a 300°C a finalegténthoisie.

DSC (mW/mg)

Fig. 3.4. Courbe de DSC (échantillon de I'année 28p

Le taux de réticulation est calculé a partir déolanule suivante, tenant compte du taux massique
de résine (Wr) contenu dans le stratifié :

()
TR=100- aH., x100
w. xAH

R100%

Ou AH__ désigne l'aire post-réticulation obtenue a partr ld courbe DSC de I'échantillon

ech

(Figure 33) etAH ,,5, représente I'énergie totale de réticulation detétine seule.
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Fig. 3.5. Courbe DSC de la résine seule

1.2.3. Etude morphologique — porosité — taux daréis

Il faut noter que jusqu’en 2005 les plaques stéatif étaient fabriquées avec une couche de gel
coat en plus. Cette derniere étaient appliquéesaantrble rigoureuse, ce qui a conduit a des @sich
de gel coat variables d’'une plaque a l'autre etaguiles années. Pour obtenir les épaisseurs géelle
des stratifiés (sans gel coat), un protocole d&tedt mis en ceuvre. Il comprend une phase de
polissage suivi d’'une phase d’observation au mgope optique qui permet de mesurer I'épaisseur
d’une éprouvette d’essai sans le gel coat et c® gasitions suivant la largeur. Cette étude a germ

aussi d’appréhender I'état poreux de nos échamsillo

Epaisseur
sans gel coat
0.957 mm

=

. ,/
Porosité

} Gel coat

Fig. 3.6. Vue en coupe d’'une plaque de drapage 06B°/-60°
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Cette étude morphologique a servi aussi a évaduulx de porosité 2D de nos éprouvettes testés.
La procédure est la suivante :
a. Apres les essais de tractions, on récupeére lesiégites et ces derniéres sont découpées dans

la zone située dans les talons (zone non endommmatigede prélever un échantillon de 25
mm X 10 mm.

b. Les échantillons ainsi obtenus, sont ensuite imhséisi dans un bloc de résine pour polissage

Fig. 3.7. Echantillons de drapage 0°/+60°/-60° aprémlissage

c. Aprés polissage, les échantillons sont passés a&wosabpe optique pour observation et
extractions des images.

4

A ’ ; LA
b Sl :-,“ r - < ’ﬂ 1’
" Tram ¥

23 40 n."‘.' f(..“-lt ~4" '4 W&ai‘n

Fig. 3.8. Observation microscopique

d. L’extraction des images, suivie d’'assemblage pdwaqgoe échantillon, permet a partir du
logiciel ImageJ, d’évaluer le taux de porosité 2taux de porosité est ainsi déterminé a
partir d’'un seuillage permettant d’identifier larpsité au sein de I'image.
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Fig. 3.9. Image d'une zone dans la section d’'une rgpivette de drapage 0°/+60°/-60°

Cependant, une autre méthode a aussi permis denidée en méme temps la porosité et le taux
de fibres : il s’agit de la méthode de I'attaquiglac

Les échantillons de dimensions 20 mm X 10 mm soatepés directement sur les plaques
stratifiées. Ces derniers sont séchés puis pesésit& la masse volumique de chaque échantillon est
déterminée. La suite de la procédure consistesdulie la résine du composite afin d’isoler leseb
seules a partir d’acide chlorhydrique. Une foittec&tape effectuée, les fibres sont sechées puis
pesées. Ainsi, connaissant les masses du comgbéitbantillon) et de fibres et les densités du
composite et de la fibre (donnée constructeur), différentes teneurs du composite sont
determinées par les équations :

mf
W, =100x—-
mC
V, =W, x 2
Py

V, =100~ | W, x 2= +[100-w, )x 2=
pf lor

Ou :V, est le taux volumique de porosité exprimé en pentage du volume initial ;
W, est la teneur volumique en fibres exprimée engeniage de la masse initiale ;
P. estla masse volumique de I'éprouvette, en grapeneentimeétre cube ;

pP; estla masse volumique des fibres, en grammegainetre cube ;

P, estla masse volumique de la résine polymériségramme par centimétre cube.

La derniere méthode utilisée consiste, a partiaditermination de la densité de I'’échantillon de

composite par immersion dans liquide neutre (N-dmeptdans notre cas) par l'utilisation d'une
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balance de Mohr, de remonter aux taux de fibredeeporosité ; ces derniers sont obtenus par
application des lois de mélange.

La balance de Mohr permet de déterminer la densitdéive du composite par immersion de ce
dernier en mesurant les masses de I'échantillors dair puis dans le liquide ; la densité de
I'échantillon est ainsi déterminée par la formule :

_m,xp
m

Ou : m, représente la masse de I'échantillon dans I'air ;

Pe

m est la masse de I'échantillon dans le liquide ;

P, estla masse volumique du liquide.

2. Détermination du coefficient de sécurité

Pour évaluer le coefficient de sécurité a utilikes du dimensionnement des structures de
I'aéronef, des essais de traction sont effectuéslsisieurs plaques sélectionnées, a raison de 5
éprouvettes par plague.

Dans un premier temps, et pour un souci de repiasaté, une plaque est choisi par an pour le
drapage 0°/+60°/-60° et ce pour cing années dan&3eannées de stockage (1997 - 1999 - 2002 -
2005 - 2008) et quatre plaques sont choisies suamnnées 2005 et 2008 avec des mois de fabrication
différents. Il s'agit ici uniguement des plaquesid®gage 0°/+60°/-60°.

En éliminant les éprouvettes ayant glissées damsmerds, il reste au total 50 échantillons
exploités pour le drapage 0°/+60°/-60° et 56 peudrhpage 0°/90° (Figure 40 et 41).

Comme décrit au 2.3.2, pour 50 et 56 échantillarissgront présentés dans la suite, les facteurs
correctifs F calculés pour les deux types de drapadent 1.175 et 1.165. A partir de ces valeuns, o
détermine les valeurs des coefficients de sécuaudiditionnelle tenant compte des coefficients de
variation calculés sur les contraintes a ruptud&kt 22%).

Donc a partir de la formule Cv x F, on obtient 26826%.

Ainsi en se référant au Tab.1 (Préambule), lesuvalde Cv x F calculées ici sont en dehors de la
limite de variabilité préconisée par les normesagutiques : Cv x F (limite) = 20.

Et comme nous I'avons montré au chapitre 1, papdgre2.3, I'obtention d'un coefficient de
sécurité faible passe par une réduction du coefficde variation, et donc d’une diminution de la
variabilité du matériau.

Il est donc impossible de déterminer un coefficidat sécurité du fait de la forte variabilité
obtenue sur les valeurs des contraintes a ruptaresdes essais de traction. A partir de la, il est

nécessaire d'effectuer une étude approfondie afttéchasquer l'origine de cette forte variabilité.
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3. Variabilité despropriétés mécaniques

Cette partie de I'étude est consacrée a I'étude dariabilité descaractéristiques mécaniques

traction. Les figures 3.10 et 31 représentent les forces a rupture en fonction ateses d

fabrications pour les deux types de draj :

On remarque ainsi une variabilité au sein de chatpasue d’'une année donnée, r aussi d'une

année a l'autre pour chaque type de dra|

Force a rupture (N)

17000 -+
15000 - A - 1997
13000 — 1999
11000 A § = A 2002
9000 B +2005
7000 12008
1996 1999 2002 . 2005 2008

Années de fabrication

Fig. 3.1Q Forces a rupture suivant les années de fabricatio(0°/+60°-60°)
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Fig. 3.11. Forces a rupture suivant les années de fabricati (+45°-45°)

Pour déterminer la provenance de la valité, deux plaques (1999 et Oct.05) sont isolées diz

but d'étudier dans un premier temps la variakdlitésein d'une plaque. En effet ce choix est mqtar

le fait que ces deux plaques présentes des éptesiatant une moyenne égale sur les entes

caractéristiques mais avec des variabilités diffes

L'évolution de I'épaisseur et de la contrainte ptuxe en fonction des années de fabrice

(fig.37), montre une variabilité trés élevée dpdiéseur dans la plaque de 1999 avec 26% t entre

la valeur minimale et la valeur maximale. La plagiee 2005 présente au contraire une fe

variabilité (7%). Ceci confirme les inconvénienérdts au paragraphe préambule sur le process
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fabrication qui ne garantit pas une épaisseur heme de la piece. Une dispersion élevée
I'épaisseur (respectivement faible) entraine autiopn@ament une forte variabilité des contrainte

rupture (respectivement faible) : ce qui est totditlogique du fait que I'épaisseur intervienhslda

formule du calcul de la contrainte g,,, = (Fmax/l.e) ou | représente la largeur et e I'sgur de

['échantillon
—_— 1'2 a (1) 700 b
€ 11 * 5
£ £ 600
5 1 E—* 500
2 09 1999 p: § 400 91999
8 08 M oct-05 ,‘gv 300 bV —— Moct-05
1996 1999 2002 2005 ‘E’ 1996 1999 2002 2005
o
Années de fabrication © Années de fabrication

Fig. 3.12. Variabilité de I'épaisseur (a) et de la contraite a rupture (b) au sein des 2 plaque

La figure 38.a. montre que la force a rupture st une fonction de I'épaisseur : une ve
faible (ou élevée) de I'épaisseur n'implique paseiment une diminution (ou augmentation) d
force a rupture. La fige 38.b. illustre bien l'influence de I'épaissaurla contrainte a rupture comr

décrit précédemment.

16000
s %o B
o 15000 g
2 f v 2 _ 600
S 14000 © T
. (%]
s 13000 e v #1999 £2 soo #1999
§ M oct-05 o M oct-05
o 12000 € 400
s ]
0,8 1 1,2 © 0,8 1 1,2
Epaisseurs (mm) Epaisseurs (mm)

Fig. 3.13. Forces (a) et contraintes a rupture (b) en fonign de I'épaisseu

Enregardant de plus prés (figure 4), on remarque que cette tendaie la contrainte a ruptc
en fonction de I'épaisseur est bien confirmée peg écarts trés faibles par rapport a la droit

régression dont I'équation est la suive :

y =-74184x+13131
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Fig. 3.14. Ecarts a la droite de régression linéaire

Quant aux modules apparents (pente de la courbe d@atetr- déformation), une légel
dépendance du module apparpar rapport a I'épaisseur (Fig.3)1 ceci nécessite I'augmentation
nombre d'échantillon pour confirmer ces tende

55000
a3 o
[~
S 50000
2
[
§ 45000
: o " o
2 40000 1 1999
3
3 35000 > Woct-05
o
b

30000

0,8 0,9 1 11 12

Epaisseurs (mm)

Fig. 3.15. Modules apparents en fonction de I'épaisseur

Suivant les années de fabrication, les épaisseegsédrouvettes varient d'une année a l'a

I'écart maximum prélevén moyenn est de 54% entre la plaque de 1898elle de 2002 (Fig. 3.).
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Fig. 3.16. Epaisseurs suivant les années de fabrication

La figure 3.17confirme le fait que la force a rupture n'est pas tonction de I'épaisseur
I'éprouvette contrairement a la contrainte a rutgmi diminue lorsque I'épaisseur augmente.

modules apparents, sawdyr quelques échantillons, gardent la méme tendgunedes contrainte
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Fig. 3.17. Forces (a), contraintes (b) et Modules apparentn fonction des épaisseurs(

En dehors de la variabilité de I'épaisseur, I'étmdephologique a montré la préce de porosité

non négligeable au sein d®s échantillons. Les figures18.a et 3.1& reprennent les résult:
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précédents afin d'étudier une possible influenciagmrosité. Concernant les deux plaques (19!
2005), on n'observe aucune tendancet a une éventuelle influence de la porosité stiolee et le
contrainte a rupture.

700 16000
o g a || = - b
F] < 14000
=] 600 P
© © 2 10000 91999
23 400 #1999 3
£< @ 8000 M oct-05
[ M oct-05 @
= 300 g 6000 Série3
S 22,533,544,555,56 w 22,533,544,555,56

Taux de porosité (%) porosité (%)

Fig. 3.18. Contraintes et forces a rupture en fonction deal porosité

Etant donnée qu'analytiguement, la contrainte @& grandeur inversement proportionnell
I'épaisseur, il a donc fallu par la suite extraimgfluence de I'épaisseur dans le but d’étudiempiact
de la porosité sur la variabilité. Pour cela, latc@inte a rupture est donc normée en calcula
rapport entre la contrainte liée a I'épais: expérimentale mesurée et la contrainte calculéati pe
I'épaisseur théorique du strat ; L'épaisseur théorique est calculée a partir danx de mélang
renfort —résine de 60% et 40% respectivement. La figur9 représente I'évolution de lantrainte a
rupture normée en fonction de la poros

Les contraintes normées ont une moyenne de 0,84 &@tar-type de 0,06. La trés faible valeur
I'écart-type montre ainsi que

Ry
R

= cste

m(ep)

Ou R, est la contrainte ceulée a partir de I'épaisseur expérimentale me: ;
R ep €St la contrainte calculée a partir de I'épaisseéorique du stratifi

Cela montre qu’un taux de porosité variant entrea 6% n’a pas d'influence < la variabilité de

la contrainte a ruptureainsi la variabilité de la contrainte est donéelidirectement a celle
I'épaisseur.
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Fig. 3.19.Evolution des contraintes normées en fonction du taude porosité

Comme il n'y a aucun lien entre I'état poreux std@ractéstiques mécaniques d'un échantillc
l'autre, on conclue donc que la porosité, bienliguait une influence non négligeable sur
propriétés du stratifié n'est pas dans ce casusecd'ordre 1 de la variabilité. Et comme le ne la
figure 3.20, om'observe non plus aucun lien entre le taux degitéret la variabilité des épaissel

Cette figure montre aussi que le matériau n’esphasporeux lorsque I'épaisseur augme

6
. L1
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g v
sz 2 '
2 v ® 1999
o
s 3 b M oct-05
2 L]
x 2
E 08 0,9 1 1,1 1,2
Epaisseurs (mm)

Fig. 3.20. Porosité en fonction de I'épaisseur

Un deuxiéme échantiltmage est effectué et cette fois pour étudietu@mice du taux de fibres <
les propriétés mécanique. Quatre plaques de I'a®20ER ont été choisies (une par sais

En tracant la courbe d'évolution de la force aurgen fonction du taux de fib aucune relation

directe entre ces deux caraidtques n'est observée (Fig. 3).
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Fig. 3.21. Forces a rupture en fonction du taux de fibres

Contrairement a la force a rupture, les contraigtesipture et les modules apparents va
directement en fastion du taux de fibres (Fig. 3.). En effet pour un composite unidirectionnel
module ainsi que la contrainte a rupture sont déte¥s directement en fonction du taux volumiquu

fibres comme montré dans I'équation
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Fig. 3.22. Evolution dela contrainte a rupture et du module apparent en faction du taux volumique de fibres

Ces tendances sont tout aussi confirmées au relgardcarts observés par rapport aux droite

régression linéaire associées.
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Fig. 3.23. Ecart a la droite de régression linéairde la contrainte et du module en fonction du taux e fibres

3.1.1. Synthése

La variabilité des résultats est telles que maigmgrand nombre de résultats obtenus, le calcul du
coefficient de sécurité intégrant la variabilitpérmentale n’est pas meilleure que le calcul gdaut
de la norme (coefficient de sécurité plus élevé).

Une grande variabilité de I'épaisseur est obseauésein d'une méme plaque et suivant les années
de fabrication. Cette variabilité de I'épaissewlé® en sens inverse avec la teneur en fibres gesur
Toutes les plaques étant fabriquées avec le m&swe die fibres ayant le méme grammage, alors toute
variation d'épaisseur d'une plague a l'autre ast doe a une variation de la quantité de résitiségi
lors de I'étape de fabrication. Une augmentationadguantité de résine et donc de I'épaisseur (la
pression sous vide restant la méme) conduit dimeté¢ a une diminution du taux de renfort de la
plague.

Ceci a pour conséquence

- une diminution de la contrainte a rupture;teederniére étant approximativement

proportionnelle au taux volumique de fibres.
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- une diminution du module apparent directentiénau taux volumique de fibre (pour un
composite unidirectionnel)

Plusieurs études corroborent ces tendances et Beldmardjo et al., cette variabilité du taux de
fibres conditionne aussi la rupture du stratifiéslales essais de traction : selon ses études, un
échantillon ayant un faible taux volumique de fibigerupture d'une fibre entraine celle de la fibre
voisine, tandis que pour un taux de fibre élevéulature d'une fibre entraine une décohésion de
l'interface fibre - matrice et l'observation de darface de rupture montre de nombreuses fibres
déchaussées. Il sera donc intéressant d'effecheeétude de fractographie pour observer |'étatde |

surface de rupture.

4. Variabilité et vieillissement

L’objectif de cette partie de I'étude est donc dlgser I'impact de la température et de I'humidité
sur un composite carbone époxy mais dans le casvitillissement artificiel accéléré. Pour cela siou
disposons d’une plaqgue d’une surface de 1 m? fabea cet effet.

Deux types de conditionnement en vieillissement sffectués simultanément :

- Un conditionnement purement thermique

- Un conditionnement hygrothermique

Une température de 60°C et une humidité relative03 sont choisies pour mener cette étude. Ce
choix découle de la norme CS 23 qui préconise amaéd tenue mécanique du matériau composite a

la température de 54°C pour les aéronefs peinidae.

4.1. Protocole de vieillissement

Le conditionnement en température est effectué dae€tuve [CLIMATS SAPRATIN] réglable.
Pour le contrdle de I'humidité, c’'est la méthodesdiution saline saturée qui est utilisée. Le ppac
de cette derniére est simple :

L'ajout de sel dans I'eau modifie le potentiel chjoé de I'eau en phase liquide et donc par
conséquent le potentiel chimique de I'eau en phageur qui est directement relié a I'humidité
relative[44].L’humidité de I'air surmontant la stilbn dépend directement de la concentration en sel.
Ainsi la solution sera saturée pour que la coneéintr en sel reste constante et ne dépende que de |
température.

Le tableau suivant montre plusieurs sels utilisgg e contréle de 'humidité :
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Solutions salines saturées Humidité relative en pourcentage
pour température en “C
S U100 15 )20 )25 ] 30| 35| 40| 50| 60

Acide Phosphorique Hy POy - - - - 9| - - - - -

Hydroxyde de potassium KOH 4113|109 |8 [T | 6|66 -

Chlorure de Lithium LiCl 4014131212120 12p100)11]10
Acétate de potassium KCH;COg -2 |20 2222122121120 - -

Chlorure de magnésium MgCla 35|34 |34 | 33|33 33| 3232|3130
Carbonate de potassium K:COy - |47 144 ) 44 (43 143 | 4342 - | 36
Nitrate de magnésium Mg(NO3)2.6H20 | 58 | 57 | 56 | 55 | 53 | 52 | 50 | 49 | 46 | 43
Bromure de sodium NaBr 6d | 62 | 61 | 39| 58 | 56 | 55| 33 | 51 | 50
Bichromate de sodivm MNasCraQ= 2HaO | = [ 73 | 69 | 65 | 62 | 59 | 55| 33 | 47 | 42
Nitrate d ammonium NHyNOy - | TRI69 )65 | 62| 59| 55| 53|47 | 42
Nitrate de sodium NaNO- - - - | 66| 65|63 | 62|62 59|59
lodure de Potassium KI F3I|T2|TLT70 | 69| 68 | 67| 66| 65|63
Chlorure de sodium NaCl TJo |76 |To|Te | T3 75751757676
Sulfate d’ammonium (NH, )-S50, B2 | B2 BRI |81 [BO[ROJRO[T9|T79] -

Chlorure de potassium KC1 BE | BB | B7 | BO6 | 85 | B> | B4 [ B2 | B] | 8O
Sulfate de Zinc ZnS0,.TH-0 - - - | 90| - - - - - -

Nitrate de potassium KNOy 96 | 95 | 94 |93 | 92| 91 | 89 | 88 | 85 | ®2
Sulfate de potassium KaS0y OF | 98 |97 |97 |97 |96 | 96| 96 | 96 | 96

Fig. 3.24. Humidité relative de I'air surmontant des solutions salines saturées.

Résumé des données aux températures comprises erf€ et 60°C [45]

Dans le cadre de cette étude, c’est le chlorurpad@ssium qui a été choisi car il présente une
humidité relative de 80% a 60°C. Une boite bieméhta en polypropyléne a été utilisée pour mener
cette expérience ; cette derniere est placée dnsd pour le maintient en température.

Aprés la préparation de la solution, il est coméed’attendre au moins 24 heures avant
I'utilisation de la solution. Les gouttelettes épdts sur les bords des récipients ont été nettoyaast
car des gouttes de liquide non saturé peuvent @@nduune mauvaise estimation du titre de la
solution.

Un hygrométre (Lascar EL-USB) a été utilisé pounto@ler et enregistrer la température et
I’lhumidité au cours de 'essai.

Des éprouvettes du matériau étudié de drapage °086@ prélevées sur la plaque neuve puis
colmatées afin d’'éviter les effets de bord lors \deillissement. A la fin du vieillissement les
éprouvettes sont refroidies naturellement a tentprambiante (23°C) et des essais de tractiorts son
pratiqués sur les éprouvettes ainsi vieillies prmmparaison avec d’autres éprouvettes provendiat de

méme plague mais non vieillies.
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4.2.Analyse des résulta

Les résultats sont présentés sur un méme graphielggodeux types de vieillissement. Com
présenté sur la figure 47, plusieurs types de garstior :

- Les éprouvettes nommeée SV » sont les échantillons non vieillis

- THR_Moy représente les éprouvettes vieilies daes tonditions de température

d’humidité décrites auparavant pendant 13 |

- T_Moy, les éprouvettes vieillies uniquement en térapure pendant 13 jol

- THR_tot, éprouvettes vieillies en températu humidité pendant 28 joL

- T_tot, éprouvettes vieillies pendant 28 jours &&

Ces essais sont effectués en moyenne sur quatnevéftes pour chaque type de vieillissen

16000
14000
12000 -~
mSsv
10000 -~
B THR_Moy
8000 - ®mT_moy
~_ mTH R_tOt
é 6000 -
bt =T _tot
=
=% 4000 -
=
1S
<
» 2000 -
Y
[ 5]
3
= 0 -

Fig. 3.25 Variabhilité de la force a rupture pour différents vieillissemens

En analysant la figure 3., on remarque une varidité de la force a ruptu importante sur
chaque type de vieillissement (barres d’erreurjteCeaariabilité est telle que I'on ne peut pas ¢ore
sur une variation de la force a rupture entre f@ouvettes non vieillies et les éprouvettes vieill
Cependant une légérariation peut étre observée entre les éprouvettes vieillissement et |
éprouvettes vieillies & 60°C pendant 28 jc Dans I'ensemble, les variabilités obtenues apreai ek
traction restent du méme ordre que sur les éclmndilstockés étudiés au chapitr Les mémes
observations sont faites en analysant I'impactddes< types de vieillissement sur le module app:
du composite étudié (Fig. 3.26).
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Fig. 3.26 Variahilité de la force a rupture pour différentsvieillissemens

Ces résultats ne sont pas conformes aux remargites flans la littérature [25,26] ou I'humic
et la température font chuter les propriétés méces des composites carbone/époxy. En
cortrairement aux différentes études rencontrées ldabibliographie, les essais de vieillissement
été effectués ici sans recuire le maté avant vieillissementCe qui a pour conséquence de cou
deux phénomenes :

- Une réticulation continue du maiau lors du vieillissement qui tend a rigidifier dernier

- Vieillissement thermique et hygrothermique néfasi@s composites carbone/épc

A la fin du vieillissement et aprés refroidissemetés essais de DSC sont effectués si

matériau non vidll et en méme temps sur les éprouvettes vieillespnt 28 jour

005
0.10 -
Glass Transition:
015 - Mid: 795°C
Glass Transition:

s id: 88.4°C

-0.20 . Mid .4_ {
/ Glass Transition:
i / Mid: 858°C

025 :

0.30 1 ————
50 100 150 - 200 250
Temperature FC

Fig. 49. Courbes DS¢: échantillon non vieilli (verte), échantillon THR-ot (rouge)
et échantillon T-tot (bleue)

On remarque ainsi 'augmentation de la températigréransition vitrete entre les échantillo
vieillis et non vieillis. Un pic d’enthalpie relatian qui s’accentue lors du vieillissement thernaic
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conformément a la bibliographie (figure 2.12 [25¢eci traduit donc le couplage d’un vieillissement
physique lié au pic de relaxation structurale evieillissement chimique lié a la post réticulation

Aussi le fait que le module reste constant loryidillissement, traduit une plastification limitée la
résine ; néanmoins, le fait que les éprouvettesotigposites soient testées dans le sens longitudinal

des fibres a peut étre masqué cet effet.

5. Conclusion du chapitre

Le fabricant a stocké des plaques de compositigfedes en parallele a la production et dans les
mémes conditions durant une vingtaine d’année. flagues ont été analysées pour quantifier la
variabilité sur les propriétés statiques et tedtexpliquer 'origine de la variabilité. 3 paramesront
été étudiés : I'épaisseur, le taux de porositée dalix de fibres. Suite a cette étude, les cormigsi
suivantes peuvent étre formulées :

1. Le taux de porosité (1 a 6%) ne semble ni affelsterésistance en traction ni le module

apparent.

2. Lateneur en fibres est le paramétre d’ordre Ls @ taux de fibres est important et plus le
matériau est résistant.

3. La variabilité globale trés importante, liée & uangue de maitrise du taux de résine, ne
permet pas d’observer un effet éventuel de visélisent de la matrice : les plaques les plus
vieillies ne sont pas les moins résistantes.

4. Un vieillissement artificiel a été étudié sur urlaque fabriquée en 2012. Aucun effet de
vieillissement n'a été observé car le compositestnigas totalement réticulé en fin de
fabrication et le vieillissement est donc masqudaaost-réticulation.

5. La dispersion des résultats est telle que, malgrgrand nombre d'éprouvettes testées, le
calcul du coefficient de sécurité proposé par lamsoCS 23 ne permet pas de faire mieux que

le coefficient maximum de la norme.
Ce chapitre met en lumiere le fait que le principagrés a faire dans l'aviation |égere concerne le

procédé car les marges ne peuvent étre réduiteguane procédé n’'est pas maitrisé (en particulier

I'épaisseur des stratifiés composites).
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Chapitre 4

Instrumentation, calcul et essais
de la voilure complete.
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L'objectif de ce chapitre est dans un premier teagpgustifier par un calcul numérique, une aile
et réduire au minimum I'écart simulation numérid@ssais sur certification. Dans un second terhps, i
s'agira d’'effectuer des essais statiques sur banctsre dans le but de justifier la tenue mécamidel
la voilure en vue d’'une certification suivant larme CS23. Enfin des essais de fatigue sous spectre
auront pour but de prévoir le comportement de Ilk®sous chargement cyclique.

Pour cela, la géométrie compléte de l'aile seranaera partir d'une aile accidentée (aile A) pour
la simulation numérique ; des tests de validatiamutbntage sur banc seront effectués sur une aile
endommageée (aile B) ; pour la certification, urle fabriquée a cet effet servira pour le test Gteti
apres essais en vol dans le but d’obtenir le spetdrchargement pour une étude en fatigue sous
spectre jusqu’a rupture. Quant au calcul numérigne, modélisation éléments finis de la structure
compléte de laile sera effectuée dans le but d'ooafrontation des résultats avec les essais

expérimentaux ainsi qu’'une comparaison aux cakbeldimensionnement de la voilure (RDM).

1. Méthodes expérimentales

1.1. Voilures d’essais

1.1.1. Aile accidentée (aile A)

Une aile provenant d’'un avion accidenté est foupde le constructeur ; cette aile présente de
nombreuses fissures en surface ainsi que des daelges sur I'entoilage. Un longeron est cependant

integre.

Fissure sur
I'entoilage

Figure 3.1 Etat de l'aile accidentée (aile A)

Cette aile est utilisée par la suite pour :
- Obtenir une géométrie plus précise de l'aile p@umodélisation car les informations
issues des plans ne sont pas toujours conformeéalleg,
- Effectuer des essais sur les différents matérifimxdanrichir les propriétés mécaniques,

- Effectuer des essais sur longeron pour validerddate numérique du longeron seul.
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1.1.2.Aile endommageée (aile |

Dans le cadre des essais statiques qui fttront de valider le modéle numérique et des esk
fatigue, le constructeur a fourni une aile (aile ddjil a déja utilisée lors de ses différents es
statiques interne (jusqu'a 7,5G). Globalement caittee ne présente pas de dommages signifs, a
part une fissure située sur la peau extrados dapsrsie gauche. Cette fissure est apparue lors
essai statique normalisé effectué par le consuiu

Figure 3.2 Etat de I'aile endommagée (aile B)

1.1.3.Aile aéronef d’essai (ae C)

Dans le cadre de ce projet d’étude, un aéronekdies été construit dans le but d’effectuer
essais en vol aprés une instrumentation compléta dmilure. Aprés les essais en vol l'aile

récupérée dans le but d’effectuer des essaisists normalisés suivant la norme aéronautique C

Figure 3.3 Partie droite de 'aile provenant de I'&ronef d’essai (aile C

1.1.4. Bilan

Au final dans le cadre de ce projet d’étude, tales provenant du méme modeéle d'aérc
d’essais ont été fourrsepar le constructeur. Le tableau 3.1 présenteveoigres ainsi que leul

utilisations prévues pour I'étude.
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Aile A Géométrie, étude longeron seul

Aile B Validation banc structure (statique et fat

Aile C Tests statiques de certification et fatigue

Tableau 3.1 : Propriétés mécaniques des semellestputiés

1.2. Instrumentation des voilures

Cette instrumentation concerne uniqguement l'aildoemmagée (aile B) et l'aile provenant de
I'aéronef d’essai (aile C). L'instrumentation effeetuée par des jauges de déformation colléekesur
zones prédéfinies afin d’obtenir une répartition lde charge alaire. Suivant le comportement
mécanique de la zone ciblée (traction, compressiorisaillement), deux types de jauges prévues :

- Des jauges unidirectionnelles sont utilisées poairntesurer les déformations en traction

(semelles intrados) et en compression (semelleadog) semelles pultrudés des longerons.
- Des jauges bidirectionnelles sont utilisées poumésure du cisaillement sur les flancs des
longerons et sur la peau de voilure.
La figure 3.4 montre schématiquement les positiorerds des différents types de jauges utilisées lors

de l'instrumentation.

Axe de fixation Jauge unidirectionnelle

. Point de mesure , (compression)
aile-fuselage /

Bord d'attaque
’ Jauge bidirectionnelle
PVC ) (cisaillement)

Emplanture

el -0 thawl- -

Bord de fuite N
Jauge unidirectionnelle

65 75 627 515 (compression)

Figure 3.4 : A gauche - Position des jauges de caainte sur I'aile, a droite - section d’'un longeronreprésentant

un point de mesure (Dimensions en mm)

L’enregistrement des microdéformations issues d&ehtes jauges lors des essais est assuré par
un systéme d’acquisition composé de cing boitiexax{mum autorisé) de dix voix de mesure chacun.
Ces derniers seront branchés en série et reli@sP&ypar un module d’interface (CANHEAD Direct)
par voie USB (figure 3.4). Chaque boitier a ungdience d’acquisition maximale de 300 Hz et cette
fréquence est inversement proportionnelle au nordbréoitiers mis en série ; ainsi 'ensemble des
cing boitiers branché en série possede une fréquaagimale d'acquisition de 60 Hz.
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Une fois I'ensemble relié au PC, le pilotage ehdagistrement sont effectué a partir du logiciel
CATMAN EASY ; les résultats sont enregistrés damgichier Excel.

Figure 3.5 : Systeme d’'acquisition Canhead

Les jauges de déformations se situent aux positgitiges au paragraphe 1.2 et portent les

nominations suivantes :

SIBAD : semelle intrados bord d'attaque droit
SIBAG : semelle intrados bord d’'attaque gauche
SIBFD : semelle intrados bord de fuite droit
SIBFG : semelle intrados bord de fuite gauche
SEBAD : semelle extrados bord d’attaque droit
SEBAG : semelle extrados bord d’attaque gauche
SEBFD : semelle extrados bord de fuite droit
SEBFG : semelle extrados bord de fuite gauche
FBFD : flanc bord de fuite droit

FBFG : flanc bord de fuite gauche

Quant aux numérotations, de 1 a 4, elles corregmndux positions de I'emplanture vers les

extrémités des voilures.

1.2.1. Instrumentation de I'aéronef d’essai (ail®)

Avant son assemblage complet, la voilure de I'agfraressai est instrumentée par les jauges de

déformations directement sur des zones prévues éffe¢: ainsi les jauges unidirectionnelles sont

collées directement sur les semelles pultrudéslategerons en intrados comme en extrados. Les

jauges de cisaillement sont aussi collées suddeed des deux longerons (un flanc par longeron) et

sur la peau de voilure (figure 3.6).
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Jauge au centre
d’'un caisson

de voilure

Jauge au flanc
du longeron

Figure 3.6 : Collage des jauges avant assemblageldevoilure

Le tableau 3.2 présente le nombre total de jaud@galiges avec 72 voies) collées sur l'aile C,

leurs positions et leurs types de déformations néesuors de la flexion de l'aile :

Nombre de Positions Déformations
jauges

12 (1 voiel/jauge) Semelles Compression
supérieures

12 (1 voiel/jauge) Semelles traction
inférieures

12 (2 voies/jauge Flancs cisaillement

12 (2 voies/jauge) Peau de voilure cisaillement

Tableau 3.2 : Présentations des différentes jaugesliées sur I'aile C

1.2.2. Instrumentation de l'aile endommagée

Le collage des jauges sur cette aile n'a pas muedtectué directement sur les zones souhaitées
(pour les semelles) puisqu’elle a été récupérésiquius années aprés son assemblage. Donc pour cette
voilure, les jauges destinées aux semelles deitong seront collées sur la peau de voilure faisant

face aux semelles (figure 3.7).
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Bord de fuit

Figure 3.7 : A gauche -aile endommagée aprées instrumentation, a droit— jauge collé directement sur la semell
pour comparaison

Comme le montre la figure 3.7, une jauge a été&ealirectement sur la semelle du longeron ¢
avoir enlevé la peau et la colle, dans le but depaser ses valeurs mesurées avec celles des |
voisine.Ceci pour s'assurer de la pertinence des mesuedigdes avec les jauges collées sur la
Seul le longeron bord de fuite donne acces a son; donc ce longeron est instrumenté pou
mesure en cisaillement. Le nombre total de jaugem&rieur a celui présenté au tableau 3.2, cec
dd au fait que seul le longeron bord de fuite doarees aux flancs ce qui réduit de moitié le nor
de jauge de cisaillement allouées aux longerofsud@es)

1.3.Banc d’essais structures et outillac

Les essais statiques comme de fatigue sont réalisésnsbanc d’essai de capacité de 30 tonne
charge, composé de trois vérins. Dans le cadrestie étude, seulement le vérin vertical sera &
pour le chargement de la voilure. Ce vérin estraspar un groupe hydraulique et posséde une c(
de 500 mm et une fréquence de chargement maxiryeligue de 8 mm/

hydrauliqut

Cadre de fixatio

(Encastré au ba

points par den-aile

Figure 3.8 : Banc d’'essais structures
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Ce vérin posséde un capteur de position intégraedaourse de 550 mm. L'asservissement est

commandé par un systéme de pilotage MOOG LEHA 8&6%.

1.3.1. Outillage pour essais statiques et fatig{@s Puech]

Cette partie concerne le dimensionnement et laagiitn de I'outillage pour les essais statiques

et fatigue et a été réalisée dans le cadre d'gesta

Le systeme retenu se compose de trois séries denpais qui forment un arbre. L'intérét de se
systéme est la facilité du réglage de la transorisdes efforts au bout de chaque palonniers emjoua
sur la position du barycentre des efforts sur chggglonnier. La position des points d’applicatides
forces sur l'aile peut lui aussi étre réglée emjausur la longueur des palonniers. La conception a
donc pris en compte le fait qu’il doit étre possilde modifier la longueur des palonniers ainsilgue

position du point de fixation central.

. . Palonnier n°1

Palonnier n°2

Palonnier n°3 et 4

Carcan

Figure 3.9 : Montage essais statique et fatigue aveépartition des charges

La répartition théorique de la portance le lond'aiée est connue (répartition théorique).

C’est la répartition utilisée lors du dimensionneinge |'aile (figure 3.10) [Dyn].

Dans le but de la conception des palonnierdel'ast divisée en quatre zones sensiblement
égales, chaque partie de l'aile crée un momenhiéant au niveau des fixations. Les efforts a
appliquer sur l'aile sont obtenus en calculant #&ewr de l'effort qu'il faut imposer au centre de
chaque zone pour obtenir le méme moment fléchis€@ieist ainsi que la longueur de chaque

palonnier et la position de chaque point d'attacdnral sont déterminées.
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distance du centre de l'aile (mm)

Figure 3.10 : Répartition elliptique des efforts Idong de la demi-envergure [Dyn]

Afin de permettre certaines modifications les losgns seront prise un peu plus grandes et
I'ensemble sera dimensionné pour un effort du véenl0 tonnes. Cela correspond a la charge a
rupture théorique de l'aile (8 G — donnée consautavec un coefficient de sécurité de 1.5. llgna
tout quatre palonniers différents (numéroté de4l @u plus grand au plus petit). Les palonniers 8 e
identiques.

1.3.1.1. Palonnier N°1

Ce palonnier fait 4.70 métre et il est dimensiopoér un effort de 10 tonnes. La configuration

choisie pour le montage de ce palonnier est dsetilla poutre en compression plutdt qu’en flexion :

100000 N 100000 N
3
i | ————p
! ' 50000 N
50000 N l v v L 4

Figure 3.11 : Schéma des efforts sur le palonnierdl

Cette configuration fait intervenir le flambementim cela permet d'utiliser des poutres moins
lourdes.
Par contre il faut pouvoir régler la longueur dedopniers. Si I'on déplace la position des

fixations des palonniers inférieur#Q), la poutre n'est plus en compression pure nhae superpose

un probleme de flexion quatre points. Un comproanité trouvé pour que la flexion n’entraine pas
trop de fleche afin d’éviter un flambage trop inaot. Pour calculer la superposition des deux
chargements, un calcul itératif a été effectué.d@rermine la fleche da a la flexion quatre points,
ensuite on calcule le moment induit par la compoasque I'on rajoute au moment fléchissant, on

recalcule la fleche.
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Contrainte maximum :
Moment fléchissant + Compress

Fleche
maximun

Moment induit
(compressior

Moment
fléchissar
A

Flexion quatre
Point:

De cette fagon, la valeur du moment fléchissantada flexion quatre points a partir de
laguelle on dépasse la limite élastique dans larpoest déterminée. C'est ainsi que la distance
maximale sur laquelle peuvent évoluer les positaesfixations des palonniers N°2 a été déterminée.
Pour une valeur de L supérieure & 70 mm, la conierast de 230 MPa pour une fléeche au centre de
60 mm. Avec un coefficient de sécurité de 1.4,

Lmax=50 mm

Pour une plage de réglage plus importante, on dédal faire varier également la position des

fixations qui vont s’accrocher au vérin. Pour usemble soudé qui peu coulisser sur la poutre et s’y
fixer & intervalles réguliéres a été concu. Cetntde permet de régler le palonnier 1 entre 4.80 m
et 2.80 m.

Figure 3.12 : Ensemble mécano-soudé de fixation dajpnnier

1.3.1.2. Palonnier N°2

Ce palonnier est dimensionné en flexion trois oint

50000 N

25000 N l l 25000 N

Figure 3.13 : Schéma des efforts sur le palonniers
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Apres avoir comparé plusieurs solutions, une polRi¢ s'est avérée étre la solution la plus
adaptée alliant 1égéreté et faible colt de falidnatDe plus il est facile de se fixer dessus avee
piéce rainurée qui peut coulisser sur les ailela g@utre. Cette piéce est dimensionnée a 5 tquares
un calcul de flexion trois points puis avec un gbkéléments finis a I'aide du module Simulation
Xpress de SOLIDWORKS.

Figure 3.14 : Palonnier N°2 avec ses attaches

1.3.1.3. Palonnier N°3 et N°4

Ces palonniers sont dimensionnés de la méme maguerée palonnier n°2 pour une longueur de

1.20m. lls sont en alliage d’aluminium (Aluminiur@27)

Figure 3.15 : Palonnier N°3 et N°4 avec ses attache

1.3.1.4. Les carcans

Les carcans viennent s’adapter au profil de I'efleépartissent I'effort sur toute sa corde. Desplu
il est possible de modifier le point d’attache cahsuivant la corde de l'aile. Le profil de I'aikst
repris grace a deux piéces usinées dans du méHilen. sont serrées entre deux barres en aluminium
par deux tiges filetées. La barre du haut est déivenée en flexion trois points, celle du bas en

flexion avec un effort réparti.
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Figure 3.16 : carcan avec attache

2. Simulation numérique de la voilure [BE]

La simulation numérique de la voilure complete petraiétudier le comportement mécanique de
cette derniere avec l'avantage de l'obtention dec#atographie compléete des contraintes et
déformations. Cette étude numérique est ensuitdéembar des essais statiques sur longeron et aile
compléete. La plus grande difficulté de cette maddion a été I'absence de plan géométrique des
différentes sous-structures composant la voilure.

Ainsi dans un premier temps, une aile accidentde £g a été désassemblée afin d’extraire les
valeurs géométriques des différents constituant$adeoilure ; dans un second temps, des essais
mécaniques sont effectués sur des échantillonsepamt de la voilure accidentée pour les propriétés
mécaniques des matériaux ; et enfin les modéle€ngues sont mis en ceuvre, & commencer par le
longeron suivi de l'aile entiére. Tous ces mod@lesiériques sont ensuite confrontés puis validés par
des essais statiques.

La simulation numérique de la voilure est effectaés le logiciel ABAQUS CAE .

2.1. Composition de la voilure

L’aile accidentée est désossée dans le but de erepuécisément les différentes variations
géométriques de ses composants (longeron, peanveire).

Figure 3.17 : Démontage de I'aile accidentée (aifd
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Les premiéres observations sur cette aile ont fesirta structure géométrique de la peau de
voilure qui se compose de plis carbone tissés tésed + 45°/- 45° aux extrémités (bord d’attaque et
bord de fuite) et d'une couche de 5 mm de mousd$ataérieur pour la partie centrale ; ainsi
I'entoilage est constituée de couches de stratifi@olithique au bord d’attaque et au bord de fagte,
d’un sandwich entre les deux bords. De méme, ilszigté constaté que les nervures sont constituée

d’'un empilement de fibres de carbone orientéed200/120°.

Les premiers caissons de voilure (partie situéeeagux nervures) sont recouverts d’'un enduit
(résine époxy) et servent de réservoirs de carbudams l'aile ; ceci ne sera pas modélisé
numériquement. L’assemblage des différentes souststes est effectué par collage. En plus de la
colle, une stratification est effectuée entre mggerons et la peau, et entre les nervures etda. pe
Dans cette étude numérique, la re-stratificatiosera pas modélisée et seul le collage sera dise pr
en compte.

Par la suite, un longeron est isolé puis démoritéest ainsi constitué d’'un empilement de
pultrudés carbone / époxy a I'extérieur reprenartdction / compression lorsque I'aile est souraise
de la flexion, puis des plis en bois avec une nmussaible densité au centre. Les flancs sont des
stratifiés carbone/époxy de drapage +45°/-45°.

Mousse
| Bois_|
Ud Carbone__

Structure interne du longeron au
niveau de 'emplanture

= -
Insert en bois présent-entre la 7% et la dérniére nervure.
Se traduisant par une singularité dans la structure

Figure 3.18 : composition et géométrie du longeron

Ce démontage a permis dans un premier temps deuila@ expertise sur les différents matériaux

gue composent la structure la structure de I'dilda@s un second temps, d’obtenir la géométrietexac
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des sous-structures de la voilure (nervures, vansitdes épaisseurs du bois, pultrudé et peau). La

suite est de déterminer les propriétés mécaniqaiessdifférents matériaux.

2.2. Modélisation des sous-structures de la voilure

Cette partie traite la modélisation des différesutss-ensembles de I'aile (longerons, peau de
voilure et nervures). La modélisation de chaques-structure est détaillée en présentant :
- Sa modélisation géométrique
- Les propriétés mécaniques des matériaux qui la osemt

- Et son maillage

2.2.1. Modélisation et étude détaillée du longersmul

L’intérét d'isoler le longeron pour I'étudier ese dsérifier la maitrise de son comportement
mécanique. Ceci a cause du role prépondérant dierdon au seuil de la voilure. En effet ce dernier

constitue la colonne vertébrale de la structureptéra de 'aile en reprenant les efforts de flexion

2.2.1.1. Géométrie

Le longeron est modélisé en 3D coque. Ces dernmoat particulierement utilisés pour des
structures minces dont les rapports entre les dimers (épaisseur/longueur caractéristique) sont
inférieurs & 1/10, ce qui est largement le cas padeirce longeron (rapport de 0,05%). Ces
modélisations sont utilisables en mécanique lieéetirnon linéaire, sous des hypotheses tieegpe
déformations et petits déplacements.

La modeélisation du longeron est ainsi constitué& ddééments plaques : la partie centrale (avec

les carbones unidirectionnels, le bois et la moustsies deux flancs (plis a +/-45°).

2.2.1.2. Propriétés des matériaux

Comme rappelé au paragraphe précédent (2.2.1ldjyderon étudié est constitué des 3 matériaux
suivants : du pultrudé carbone/époxy (semelleshals (sous semelles) et de la mousse PVC (coeur

du longeron). Les propriétés mécaniques utiliséascelle données par le constructeur.

Pultrudés carbone/époxy

Les pultrudés sont considérés comme étant des imatéisotropes transverses ou l'axe

d'isotropie esg, . Ainsi E, = E; etv,, =v,; # U,,. Dans le cadre de cette étude, il sera supposé que

U, = U3 =U,.etG, =G, =G,;. Le tableau suivant récapitule ces propriétés
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Pultrudés (Elastic/Engineering constants)
E; (MPa) 130000
E,(MPa) 5000
E; (MPa) 5000
U12 = U13 = U23 0.28
G, =G,; =G, (MPa) 6600

Tableau 3.3 : Propriétés mécaniques des semellestputiés

Mousse PVC

La mousse est considérée isotrope avec les castigiges suivantes :

Mousse (Elastic/lsotropic)
E (MPa)
v

78
0.4

Tableau 3.4 : Propriétés mécaniques de la mousse PVC
Bois

Le bois étant sollicité suivant sa direction prpate, I'hypothese d’isotropie peut donc lui étre
appliquée :

Bois (Elastic/lsotropic)

E (MPa)
U

10000
0.3

Tableau 3.5 : Propriétés mécaniques de la mousse PVC

Flancs (carbone/époxy +45°/-45°)

Le tableau 3.6 donne les caractéristiques orthioiwepd’'un pli unidirectionnel utilisé pour la
modélisation d’'une plaque stratifiée de drapade®/+45° :

Flanc (Elastic/Engineering constants)
E; (MPa) 128000
E,(MPa) 6750
Upp = U3 = Uy 0.3
G, =G; =G, (MPa) 5000

Tableau 3.6 : Propriétés mécaniques des semelles tpudiés
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2.2.1.3. Chargement et conditions aux limites

Les conditions aux limites ont consisté a appliquepivot en bloquant les déplacementsuy et
u, ainsi que les rotations YRet UR, sur deux axes de fixation (figure 3.19). Un charget est

imposé en bout de longeron suivant .

Axes de fixation (conditions aux limites)

Figure 3.19 : Conditions aux limites et chargemergur le longeron seul

2.2.1.4. Maillage

Tout d’abord I'assemblage des différents matériguttrudés, bois, mousse et stratifié +45°/-45°
est effectué par la mise en place de contraintEs(ddllage parfait). Les éléments de plaque uslisé
sont des éléments S8R5. Ce sont donc des élénweptschien appropriés a la structure modélisée en
« 3D planar » avec des éléments plagues. Des éigmeadrangles du second ordre a 8 nceuds sont
utilisés car ils présentent une meilleure convergeque les éléments triangles et ceux du premier
ordre. De plus, ces éléments sont bien adaptéhangeament de flexion. Enfin, ces éléments sont
appligués avec une intégration réduite, a 5 dedeéliberté puisque le longeron peut étre considéré

comme une plague mince (voir 2.2.1.1).

Figure 3.20 : maillage des différentes parties dwhgeron

2.2.1.5. Test expérimental sur longeron

Dans le but de valider le modéle numérique précéaamhréalisé, une comparaison sera effectuée
avec un cas de test réel. Cette expérience éaisde en imposant une force mesurée avec un
dynamomeétre. Les déformations sont relevées erinco@t partir d’'une acquisition par jauges de
déformations et la fleche est mesurée avec untréighs jauges sont collées sur deux positions.
Chaque position comprend une jauge de cisaillementiée sur le flanc) et deux jauges
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unidirectionnelles pour la traction et la compresgjcollée respectivement sur les semelles supél

Dynamomeétre
X

et inférieure).

Jauges positioll Jauges position 2

Figure 3.21 : essai de flexion sur longeron

2.2.1.6.Résultats et comparaist

Dans un premier temps, la fléeche en bout dgdmn (Figure 3.22) est comparée ave
modele numérique. La mesure expérimentale momteehonne linéarité dans les déplacemen
montre également une bonne corrélativec le modele numérique. L'écart observé pourdahfé ¢

300N est de 2% entre le modéle numérique et I'esgsrimenta

40
35 e

30 /

25

/ —e—expérimental
15

10 // —s— Numérique

déplacement (mm)

0 100 200 300 400

charge (N)

Figure 3.2Z : Comparaison de la fleche en bout de longeron

L’observation des déformations sur le modéle nugoériseul traduitien I'influence de:
changements des épaisseurs des semelles pultfigués 8.23).
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Extrado:

déformation

5,0E-04
4,0E-04
3,0E-04
2,0E-04
1,0E-04
0,0E+00
-1,0E-04
-2,0E-04
-3,0E-04
-4,0E-04

L4 + E1lintrado

- = E11 extrado

00 . E12 Flanc

distance au pivot (mm)

Figure 3.23 : a. variation des épaisseurs des sefasldes longerons ; b. Déformations le long du loagpn

Une bonne corrélation est observée sur les défansatles semelles des longerons.

400
300
__ 200
g
_S 100
g
5 0
‘@
°
-100
-200
-300

—— pultrudé extrados 1

// —=— pultrudé extrado 2
/ —— pultrudé intrado 1

—— pultrudé intrado 2

0 200 300 400

\’\.\ = pultrude extrado 1
° (numérique)

H = pultrude extrado 2
(numérique)

charge (N)

Figure 3.24 : Comparaison des déformations aux sefites du longeron

Concernant le cisaillement, le modéle induit unréassez conséquent qui se traduit par des

facteurs de 2.2 et 3.4 entre le modele numériglesgtositions 1 et 2 des jauges dans le cas

expérimental.
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Figure 3.25 : Comparatif de I'évolution des contrantes de cisaillement expérience/numérique

Cette étude de comparaison a permis de constatesnecomportement du modéle numérique
surtout au niveau des semelles. Un écart tresfisigtii est observé au niveau des déformations de
cisaillement ; en effet dans le cas réel, unenaiitation est appliquée entre les flancs du &og et

la peau de voilure et qui induit donc une rigidg@pplémentaire sur le longeron vis-a-vis du
cisaillement.

2.2.2. Modélisation de la peau de voilure

2.2.2.1. Géométrie

La peau de l'aile vient s’appuyer sur les nervigea une épaisseur constante de 7 mm. Elle est
créée en 3D coque par extrusion en utlisant desmeits plaques puisque le rapport
épaisseur/longueur caractéristique est infériel0%.

2.2.2.2. Propriétés des matériaux

La peau de voilure est une plague sandwich co@stitde peaux externes en stratifiés
carbone/époxy et d’'un cceur en mousse PVC. Le kEglamkit est utilisé pour déterminer les

caractéristiques équivalentes de la plaque sandwigbartir des caractéristiques de chaque pli
unidirectionnel et de la mousse (82.2.1).
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Y O APly 45.00°
1\ R Py -45.00°

1mousse 0.00°

1mousse 0.00°

. = oy Ply -45.00°
St LSS S Ply 45.00°

Figure 3.26 : Modéle Lamkit de la peau de voilure

Le tableau 3.5 présente les propriétés mécaniquagadentes de la peau de voilure.

Peau de voilure (Elastic/Engineering constants)

E.=E = E (MPa) 1330
U= U13= U3 0.3
G, =Gy =G5 (MPa) 2350

Tableau 3.5 : propriétés mécaniques de la peau deikoe

2.2.2.3. Maillage

Les éléments de plaque utilisés pour la peau smneléments S4. Ce sont donc des éléments
coques bien appropriés a cette sous structure rmédén 3D planar avec des éléments plaques. Des
éléments quadrangles du premier ordre & 4 nceutizisigses car ils ont une meilleure convergence

que les éléments triangles.

Figure 3.27 : Maillage de la peau de voilure

2.2.3. Modélisation des nervures

2.2.3.1. Maillage

Les nervures sont créées en mode 3D planauatilisant des éléments plaques puisque
le rapport épaisseur/longueur caractéristique e$i%. Les nervures sont modélisées de facon a étre
de la méme forme que le profil de l'aile. Elles tstirées sur les deux longerons de l'aile afin de
maintenir la peau. D’apreés les plans de I'aile gésmétries des nervures sont tres peu différelRees.
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conséquent, il est supposé, dans un but de siogildh, que toutes les nervures ont la méme
géométrie.

2.2.3.2. Propriétés des matériaux

Les nervures seront modélisées suivant un empilerdenl2 plis (de 0.125mm d’épaisseur
chacun) avec les orientations : +45°/-45°/90°/@745°//symétrique.

Nervure (Elastic/Engineering constants)

E.=E = E (MPa) 4055
Uip=U13=Ux 0.42
G, =Gy3 =G5 (MPa) 2358

Tableau 3.6 : propriétés mécaniques des nervures

2.2.3.3. Maillage

Les éléments utilisés pour le maillage des nervsoes les mémes que ceux utilisés pour la peau
de voilure.

maillage d'une nervure

maillace de la nervure en bout d'aile

Figure 3.28 : Maillage des nervures

2.3. Conditions aux limites et chargement

Par symétrie seule la moitié de I'aile est modélis
Les conditions aux limites appliquées sont lesanties :
- Un pivot aux niveaux des axes de fixation de l'aile

- Les déplacements et y sont imposés nuls et le déplacemerast libre.
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Tout 'assemblage est supposé parfait a partiradgill de contrainte TIE. Le chargement est reparti

comme sur l'outillage pour essais statique et ftigu banc d’essai 30 tonnes (81.3.1).

Figure 3.29 : Conditions aux limites et chargemerde la demi-aile

2.4. Résultat du modele numérique

La figure 3.30 présente une cartographie numéritpsedéplacements obtenus pour un chargement a

3.8 G, qui correspond a la charge limite en volbBut d’aile le modéle donne une fleche de 34 cm.

u, uz
+3.437e+02

Figure 3.30 : Déplacements sur la demi-aile

3. Essai en vol

Cet essai doit permettre d’appréhender le compenéie la voilure en cours de service a partir
d'une extraction des différents spectres de chaegéret ce sur plusieurs configurations de vol

(tableau 3.7). Le but étant de constituer le spagisbal de chargement pour un vol type.
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3.1. Mise en place de I'essai

Les mesures en vol sont effectuées dans les comslguivantes :

position.
La fréquence d’acquisition de la centrale inegigst de 120 Hz (la fréquence la plus élevée)

3.2. Résultats

choisie dans le but de couvrir toutes les plagasegures.
Les zéros des jauges sont effectués avion auvaa,deux personnes a bord et moteur allumé.

Une fréquence d’acquisition de 60 Hz (la frequemesimale pour 5 boitiers mis en série) est

Les acquisitions des jauges se font par configumate vol pendant une minute en moyenne

Une centrale inertielle est utilisée pour I'évaioatde la vitesse, de I'accélération et de la

Le tableau 3.7 liste les différentes manceuvresteiées lors de I'essai en vol ainsi que les valeurs

moyennes des déformations enregistrées pour cltagdiguration pour la jauge SEBADL1 :

Moyenne
Configurations Particularité déformation gm/m)
Roulage -20
Montée -350
Vol en palier -360
Virage Faible inclinaison -400
Virage Moyenne inclinaison -490
Virage Forte inclinaison -720
Décrochage horizontal -305
Vol en palier 140 km/h 1 cran de volet -290
Vol en palier 120 km/h 2 crans de volet -270
décrochage 2 crans de volet -300
Décrochage 1 cran de volet -250
décrochage Sans volet -290
Cas de charge limite 2~3G -500
Descente rapide -300

Tableau 3.7 : Récapitulatif des différentes configuations de vol

Plusieurs spectres sont donc ainsi enregistrésreteimble constitue un vol type. La figure 3.31

présente le spectre de la jauge la plus procheed®lanture, située précisément sur la semelle

extrados sur le longeron bord d’attaque droit éi¥da phase de montée.
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Figure 3.31 : Spectre en montée pour une jauge séa sur la semelle extrados (SEBAD1)

La figure 3.32 quant a elle montre le spectre gunéme configuration (montée) de la jauge située
a la méme distance au centre de l'aile que la j&KERAD1, mais en intrados (SIBAD1).

480
470
460 i
450 h
440 | . 1 i

430 — - A
420
410 ¥ v

400 ¥

390 !
380

Déformation (um/m)

0 20 40 60 80 100 120 140 160

Temps (S)

Figure 3.32 : Spectre en montée pour une jauge séa sur la semelle extrados (SIBAD1)

Enfin la figure 3.33 présente le spectre de laga(@®BAD1) située au flanc du longeron a la méme

distance au centre de l'aile que les deux précédent
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Figure 3.33 : Spectre en montée pour une jauge séa sur le flanc (FBAD1)

Ces trois spectres présentent la méme évolutionddésmations prélevées a leurs positions
respectives ; elles different sur les intensitékeetsignes de ces derniéres : en effet, les gsedas
jauges SEBADL1 et SIBAD1 ont des évolutions opposies la mesure ou I'une est en compression
(SEBAD1) et l'autre en traction (SIBAD1). Leurs fdifences sur les intensités des déformations
associées s'expliquent par une épaisseur de sephedlélevée en extrados qu’en intrados.

Quant au spectre la jauge FBAD1, elle présent®ligion du cisaillement sur le flanc du longeron.

L’'analyse des autres jauges montre que pour urfeggacation de vol donnée, tous les spectres ont
la méme évolution avec des valeurs de déformatios @levées pour les zones les plus proches de
'emplanture.

4. Essais sur banc 30 tonnes

4.1. Essai statique sur l'aile endommagée (aile B)

Cet essai doit permettre dans un premier tempsrsaevbase pour la validation du modéle

numérique développé au paragraphe 2.

4.1.1. Mise en place de I'essai expérimental

L'aile est maintenue par quatre axes, eux-mémeatarais par quatre chapes boulonnées sur un
cadre mécano-soudé. L’ensemble est fixé au batjymtre brides IPN. Ainsi les corps des longerons

s'emboitent dans les chapes et sont tenus fixepaxes (figure 3.35).
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Cadre mécano-soud

Bride IPN

Figure 3.34 : Ensemble de fixation de I'aile sur lbanc

Cadre mécano-soud Bride IPN

Figure 3.35 : Fixation de I'aile (endommagée) suelbanc d'essai

En plus des jauges de déformations des capteudgplacement (figure 3.36) sont placés aux
extrémités de l'aile (bases des saumons) pour reekufleche de l'aile lors de I'essai et un captel
force pour I'application de la charge.

L’ensemble des acquisitions ont été effectuéeseafrédquence de 5 Hz. Cette derniére a été
admise aprés un premier test d’'une acquisition0ddz; la fréquence d’échantillonnage du résultat a
ensuite été diminuée par pas de 5 Hz pour constatenservation de la courbe initiale.
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Capteur de
déplacement

Figure 3.36 : Montage avec capteurs de déplacement

4.1.2. Analyse des résultats et comparaison aveundelele numeérique

Le dépouillement des résultats obtenus a donnéalesirs des fleches, ainsi que des déformations
aux emplacements ou des jauges ont été colléda sailure. Ces valeurs brutes sont résumées avec
le chargement sur les graphiques présentés erefguvante. Il apparait des valeurs de déformations
plus élevées de I'emplanture vers les extrémitdsade. Ce qui est tout a fait logique mécaniqueine
puisque les concentrations de contraintes et dertétbrmations se situent aux zones situées au plus

proche des axes.

SEBAD_1

——SEBAD 2
——— SEBAD_4
——— SIBAD_1
—— SIBAD_2

— SIBAD_4
e SEBFD 1

500  ==——SEBFD_2

SEBFD_4

SIBFD_1

Déformation en pim/m

e SIBFD_2
———SIBFD_4
— = FBFD_1_+45

Temps

Figure 3.37 : Déformations obtenues par les jaugésrs de I'essai

101



La mise au point d’'un chargement Abaqus calqudesuhargement appliqué au cours de 'essai
expérimental a permis de ré effectuer 'expérietéerite précédemment de fagcon numérique. Le tout
dans I'optique de comparer notre modéle a unerédite afin de pouvoir le valider.

La figure suivante présente les valeurs des fleehds chargement sur 'ensemble de carcans sur
le modele numérique et l'aile testée expérimentaldmll apparait que le modéle numérique est trop

souple (déplacements plus élevés) par rapporteauttats expérimentaux.

250 : r 16000
4o 14000 = me Flche zile instrumentée ;
L 12000 ¢ Bord d'Attaque
| ai
E 150 10000 .E e Flische aile instrumentée :
e 2 Bord de Fuite
pr r 8000 @
= | = s Flache modele Abagus :
o 100 { 3 gq
:E . ol 5 Bord d'Attaque
- apo0 £
50 e Fleche modéle Abagqus .
- 2000 Bord de Fuite
0 -0 == Force sur le vérin
0 100 200 300 400

temps (s)
Figure 3.38 : Comparaison résultats essai CRITT et nu2le numérique

Pour une lecture plus simple du comportement diée l'en fonction de la charge qui lui est
appliguée, une comparaison est effectuée tracdtedae en fonction du chargement (pour les deux

expériences (numérique et réelle).

250

s Fléschyie sur I'aile du CRITT

= F|gche sur le modele Abaqus

Fléche en bout d'aile en mm

-5000 o] 5000 10000 15000 20000

~cg—1
Force appliquée sur le vérin en N

Figure 3.39 : Comparaison déplacement expérimentalt numérique

Les fleches obtenues pour les deux modeles aveforggeau niveau du vérin de 14985 N sont :

- 206 mm pour le modéle numérique
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- 176 mm pour I'essai expérimental

A faible chargement (figure 3.39), le modéle numpéei suit parfaitement le comportement de
I'aile réelle. Lorsque le chargement augmente,cl@sportements divergent. Il est constaté que le
modéle numérique suit un comportement linéairetiglas tandis que l'aile réelle posséde un
comportement non linéaire. La fleche diminue etd'guitte son domaine linéaire élastique. Il faut
noter aussi une boucle d’hystérésis entre le chaggeet le déchargement. Cependant la décharge est

elle linéaire.

4.2. Essai de fatigue sur I'aile endommagéee

Afin d’appréhender le comportement ainsi que lesan&mes de ruine en cours de service, un
essai de fatigue jusqu’a rupture est effectué suvanc d’essai a partir de l'aile endommagée. Le
chargement en fatigue est défini a partir de I'ertsle des différents spectres obtenus lors dessessai

en vol.

4.2.1. Définition du spectre de chargement en daik

A partir de lI'essai en vol, un spectre global dargement comprenant toutes les différentes
configurations de vol est construit : Dans ce caldrd’étude, ce spectre général est construit @rpar
de la jauge située a l'extrados de la skembbrd d’attaque, la plus proche de I'emplas

C’est dans cette zone que se concentrent les gupgdes plus élevées.

Il est supposé ici que le cumul de dommage ne dépas du temps. Le spectre a donc été crée en
événements ; ainsi ce spectre peut étre utiligéfi@tjuence voulue et, si nécessaire, a des frégaen
différentes pour chaque configuration, suivant lefnéquence d'événement. Pour chaque
configuration, une valeur moyenne, une amplitudeutnombre d'évenement sont définis. La
fréquence de ces évenements est déterminée suninnt pour chaque configuration. Pour cela les
spectres obtenus lors des essais en vol sont §&eple la maniére suivante :

- Pour chaque spectre, les valeurs minimale, maxigtdie moyenne sont extraites

- La norme impose qu'avec une charge maximum deg,38it 27 958,5 N (avec g = 9.81 et la
masse maximale de I'avion = 750 kg) 'aile de l@vireste dans son domaine élastique.

- A partir de 1a et en supposant que le chargemeninmen se fait a 3.8G, soit 100% de la
charge maximale admise par la norme, on repardi &s charge en Newton pour les autres
configurations de vol.

Le tableau 3.7 résume donc les valeurs maximalesmades et moyennes attribuées a chaque

configuration de vol pour la jauge située sur iaake extrados du longeron bord d’attaque :
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Configurations Moyenne (N)| 2 x amplitude | Valeur max (N) | Valeur min (N)
Roulage 675 832 1091 259
Montée 11716 1675 12554 10878

Vol en palier 12054 2013 13060 11047

Virage faible inclinaison 13380 2338 14549 12210
Virage moyenne inclinaison 16405 3013 17912 14898

Virage forte inclinaison 24107 4351 26283 21932

Cas de charge limite 16743 22432 27959 5527

Descente rapide 10041 2338 11210 8872

Vol en palier 140 km/h 9715 1000 10215 9215
Vol en palier 120 km/h 9040 506 9293 8787

La figure 3.40 présente la succession de diffésecafigurations de vol formant le spectre global

de chargement :

Tableau 3.7 : chargements des différentes configuians de vol

Roulage + décollage

Montée

Volen palier

Virage moyenne

inclinaison

Vol en palier

Virage moyenne

Virage faible

inchnaigon

A 4

inchinaison

Vol en palier I—)|

Cas de charge limite }—>| Volen palier }—)

Vol en palier

Vol en palier

Virage faible

Virage forte
inclinaison

Volen palier 140 km/h

Descente rapide

+ 1 cran volet

A 4

Volen palier 120 ki/h
+ 2 crans volet

inchnaison

Volen palier

Figure 3.40 : Configurations d'un vol type

Afterrissage

La derniére valeur a définir afin de pouvoir réalida programmation de l'essai est la
fréquence. La fréquence est imposée par la viteage du verin qui est de 8 mm/s mais qui pour des
raisons de sécurité d’asservissement, elle nepdgitdépasser 5 mm/s. Pour chaque configuration de
vol et a partir des valeurs maximale et minimaés, déplacements en bout d’'aile ont été calculés
(fleches) en utilisant le modele numérique. Enteifeet endroit, le déplacement de l'aile est lenmé
que celui du vérin. Ce déplacement s’effectue peinttatemps d’'une demi-période. En divisant la
vitesse limite du vérin (5 mm/s) par deux fois é&plhcement, on obtient donc la fréquence a ne pas

dépasser pour chaque configuration de vol (tatBeBu:
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Configurations Valeur | Valeur Fléche Fleche | Déplacemen
min max Valeur min (mm)| Valeur max| Total (mm)
(N) (N) (mm)
Roulage 259 1091 1,35 5,3 3,95
Montée 10878 12554 60 72 12
Vol en palier 11047 13060 64 75 11
Virage faible inclinaison 12210 14549 70 85 15
Virage moyenne 14898 17912 90 110 20
inclinaison
Virage forte inclinaison 21932 26283 32 180 148
Cas de charge limite 5527 27959 130 160 30
Descente rapide 8872 11210 55 68 13
Vol en palier 140 km/h 9215 10215 57 65
Vol en palier 120 km/h 8787 9293 53 58

Tableau 3.8 : Déplacements en bout d’aile pour chaguconfiguration

Le nombre de cycle a appliquer pour chaque cordigur au sein du spectre global est déterminé
a partir des spectres en vol associés en comgifrelquences des événements les plus significatifs

par minute comme le montre la figure 3.41 pourHase de montée :

60 secondes

-5 15 35 55 75

-326

|
|
|
i '
|
|

-340—

-366—

-370

Figure 3.41 : comptage des fréquences des événensguar minute

A partir de ces valeurs caractéristiques, le spegbnéral représentant un vol type est déterminé
(figure 3.42). Ce spectre représente un vol typecales successions des différentes situations

rencontrées lors d'un vol normal.
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Spectre d'un vol type
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Figure 3.42 : Spectre de chargement pour la fatigue

Ce spectre est construit de fagon a ce que l'effmkimum soit de 3.8 G, qui est la charge
maximale en vol imposée par la norme CS 23. Auss He I'essai nous avons fait le choix de
soustraire du spectre les configurations ayanfalbkes charges (le roulage par exemple). Ainssen
focalise sur les niveaux de chargement ayant uradéigur la structure et on diminue le temps de
'essai ; Un cycle dure 34 minutes.

L'essai de fatigue est divisé en trois niveaux ligrgement : le niveau N1 défini précédemment a
3,8 g. Le niveau N3, qui correspond a la chargemé pour un coefficient de sécurité de 2,25 qui
aura donc sa charge maximale a 8,55 g et un niidaumédiaire N2 fixé a 6 g. Les charges
équivalentes en Newton sont calculées a partindiérge maximale de I'aéronef en vol c'est-a-dire
750 Kg (sans délestage).

4.2.3. Résultats des essais de fatigue (aile B)

Les conditions de réalisation des essais de fasguéaile endommagée sont les mémes que pour
I'essai statique sur cette méme aile (84.1).

Le premier palier de I'essai de fatigue est réf@&dois avec des acquisitions (fleches en bouts
d’aile et jauges de déformations) au début, auenniét a la fin du premier palier de vol.

L’aile a rompu lors du premier cycle du secondegyalors de I'application de la charge maximale
de ce cycle — exactement & 3881,2 daN (apres dgéedes palonniers et carcans), soit a 5,26 Ge Cett
rupture a eu lieu comme le montre la figure suiwasur les semelles extrados en compression a
environ 12 cm de I'axe de symétrie de l'aile, sditin délaminage des ames tout au long de la partie
centrale des deux longerons.
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Figure 3.4%: Rupture en compression des semelles

Ci-dessous un exemple sur les jauges SIBAD1 (Semmshadbs Bord d’Attaque et SEBAD1
(Semelle Extrados Bord d’Attaque Droi
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Figure 3.4<: Evolution des déformations aux semelles

Ces jauges suivent parfaitement la forme du speetrehargement. On observe une légeére ¢
des microdéformations entre le premier cycle eytde 52 lors du premier pal ; I'écart est évalué a
2,88% par rapport au@mier cycle, a la charge maxime

Les mémes observations sont faites aussi surdgegade cisaillement et la fleche en t
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Figure 3.46 : Evolution de la fleche en bout d’aile

Et en méme temps la force du vérin lors de ces deguisitions n'a pas évolué (figure 3.47).
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Figure 3.47 : Suivi de la force du vérin

Cette petite chute est donc due au recalage duageihdrs du passage du premier cycle au second.

La suite de l'analyse est consacrée au secondr ({éli&). Le but étant de se focaliser sur le
moment de la rupture de I'aile et suivre donc Importement des différentes jauges et capteurs.

La figure suivante présente le comportement deteaepde déplacement lors de la rupture. Un
déphasage de 10 secondes est appliqué sur lesirsapteD et BFG afin de mieux observer leurs
évolutions : la premiére chose que I'on voit estidahe anormalement élevée issue du capteur BAD
par rapport aux autres ; en effet lors de la r@pteifil de ce capteur a rompu, ce qui donne desia
aberrante par la suite.

L’analyse des trois autres capteurs donne une wvateyenne de la fleche lors de la rupture de
481 mm avec un écart-type de 12 mm.
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Figure 348 : Déplacements en bout d’aile lors de la rupture

Nous avons ensuite suivi I'évolution « jauges de déformations collée sur le longeron
d’attaque droit (intrados et extrados de I'empleateers le saumo : le comportement de ces jaut
est parfaitement en adéquation avec leurs poséioents, a savoir des déformations plus éle
pourles jauges situées a I'emplanture. Ceci est adsgié/sur les jauges de cisaillement collées

les flancs des longerons.
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Figure 3.4¢ : Déformations (semelles) lors de la rupture
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Figure 3.50 : Déformations de cisaillement lors di&a rupture

L'analyse des jauges n’a montré aucune évolutimnadbmmagement localisé durant tout le
premier palier (3.8G) : les niveaux de déformatiemsdéplacements restent les mémes lors des
comparaisons des courbes de début, milieu et fiorelonier palier ; sauf une chute de 2.88 % associée
a un recalage de I'outillage.

Au second palier (maximum a 6G), I'analyse desltésudu premier cycle menant a la rupture
fait état d’'une rupture brusque et fragile de lduwve.

Les conditions aux limites appliquées lors de a=aesupposent que la fixation de l'aile au
fuselage soit infiniment rigide, ce qui n'est pasdas dans la réalité, d’ou l'intérét d'utiliser un
fuselage lors des prochains essais; ce qui degrengitre d’avoir un montage respectant les
conditions aux limites de ['aile.

4.3. Essais statiques normalisés (aile aéronef dap

Dans le cadre de la certification CS 23/FAR 23, mesmes exigent la réalisation d’essais
normalisés pour la justification de la tenue dearghs limite et ultime. Concernant les normes CS
23/FAR 23, ces charges valent respectivement 38 %7 G (soit la charge limite multipliée par un
coefficient de sécurité de 1.5). Pour étre quaifidile résister et respecter les conditions suties
durant les essais statiques :

- Avoir un comportement élastique a la charge limite

- Résister au moins 3 secondes a la charge ultingeedgdarmations permanentes.

4.3.1. Mise en place de I'essai

Afin de reproduire au mieux les conditions aux teside fixation de l'aile telles qu'en cours de

service, un fuselage neuf sera utilisé lors du agmtes essais (figure 3.51).
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Renforts contre
flambement hor-pblar

Contre poids
Pour I'éauilibre

Figure 3.51 : montage de l'aile dans le fuselage

L'aile est assemblé au fuselage comme en courssnécs ; en plus des deux contre plaqué

utilisés pour le maintient de l'aile dans le fuggladeux renforts en bois serviront ici a éviter le

flambement anti-plan (dans le cas réel ce rengiree composite carbone/époxy).

Les longerons sont maintenus dans le fuselageepandes de fixations. Et enfin deux plaquette en

acier sont fixées de par et d'autre du fuselage mnforcer le maintient de l'aile (figure 3.52353).

Bord de fuit z‘&
1
AV /—

Ng" Bord d’attaqu

Figure 3.52 : fixation de I'aile au fuselage

L'ensemble (fuselage + aile) est maintenu au kditides cables entourant les axes de fixation en

passant par des trous crées a cet effet dansdiaasinférieur.
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Figure 3.53 : Assemblage aile + fuselage

Les cables maintiennent donc I'ensemble aile +H&gseau bati par les axes de sorte qu'au départ de
I'essai, tout 'ensemble se trouve maintenu err fr le vérin et enfin lors du chargement, seul le
cable sert de liaison avec le bati. Suivant cetigiguration, au niveau des axes, les déplacements
dans le dans le sens de I'envergure de I'aile n¢ Isnités que par la rigidité du fuselage telléequ

condition réelle de service.

Figure 3.54 : Cables pour la liaison axe — bati (vaide dessous)

Lorsque I'ensemble est suspendu en début d’esmas hargement : il y a chargement dés que les
céables se tendent), I'équilibre est assuré paohtre poids rajouté au nez du longeron (a la ptace
moteur).

Le mode d’application de la charge reste le méneepguur I'aile endommagée sauf que cette fois
I'outillage est réglé de sorte que I'application ldecharge soit parfaitement perpendiculaire a la

charge limite (3.8 G). Les charges a appliquer B 5.7 G) au vérin se calculent en Newton arpart
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de la masse maximale de I'aéronef délestée desndasbaile avec accessoires, des commandes de

vol et des trains d’atterrissage tout en prenamoempte les incertitudes du capteur de force.

kg N

MTOW 750,0 7357,5

voilure 65,6 643,5

volets 8,8 86,3

aileron 1,9 18,6

Masses train 18,4 180,5

CDV 10,0 98,1

fuel 0,0 0,0

fuselage+voilure+2carcans 166,5 1633,0

fuselage seul 84,9 832,5

carcans 8,0 78,5
Masse 1g avion réel 645,3 6330,4
avion réel Masse 3,8g 2452,1 24055,5
Masse 3,8g x 1,5 3678,2 36083,2
3,8g 2581,74 25326,9
Charge a appliquer durant essai |3,8gx 1,5 3807,8 37354,6
3,8g x 1,0022 (capteur) 2587,4 25382,6
3,8g x 1,5 x 1,0025 (capteur) 3817,3 37448,0

Tableau 3.8 : Détermination des charges limite et tilme

En plus des 4 capteurs de déplacements placésuts diaile (bord d’attaque et bord de fuite),

deux autres sont fixés du fuselage inférieur auébébté des cables de liaison ; ceux-ci permettien

recalculer le déplacement réel imputé de l'allongetrdes cables. Aussi 4 nouvelles jauges sont

collées au centre de l'aile sur les semelles iosad extrados des deux longerons.

Les conditions initiales des essais statiqueslssrdguivantes :

Vérin et égale au poids de I'ensemble (aile etares)

aux déplacement obtenus des capteurs situés asiragés des cables.

Le zéro des jauges de déformation est effectuéuersa voilure est libre de charge c'est-a-

dire, son poids ainsi que celui des carcans esil@rem appliquant une force opposée via le

Quant aux capteurs de déplacement, le zéro estwdfau méme moment que les jauges de

déformations en prenant soin de soustraire a lddifiessai les déplacements en bout d’'aile

Les deux essais s'effectuent simultanément : uiaegehde 3.8G est appliquée (10 seconde a 3.8G)

puis une décharge, suivie d’'un chargement a 5.7@¢8nde).
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4.3.1. Résultats des essais normalisés

La figure 3.55 montre le comportement de I'aile.&G3; ce qui montre le bon comportement
de l'outillage d’application de la charge qui saduit par une orthogonalité parfaite des liaisantsee
palonnier et entre palonnier et carcans.

Tableau 3.55 : comportement de I'aile 2 3.8 G

Le but premier de I'essai est d’analyser le congroent de la voilure vis-a-vis de la norme CS 23
dans I'optique d’une certification. La figure 3.8®ntre le chargement de la voilure au cours du $emp
pour les deux charges (limite et ultime).

L’aile a tenu les deux chargements sans ruptudéfiormations permanentes.
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Figure 3.56 : évolution de la force en fonction dtemps
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Comme préconisé par la norme, la voilure a été teaire a la charge ultime pendant 3 secondes.
Pour vérifier le comportement linéaire et élastigleel’aile, la courbe déplacement en fonction de la
charge est tracée (figure 3.57) pour la chargeééethalge a 3.8G ; le comportement reste bien li@éair

et élastique.
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Figure 3.57 : évolution du déplacement en fonctiode la charge appliqué
apres un cycle charge — décharge

Sur la figure 3.58, les fleches en bout d’aile soivwien le comportement de la charge appliquée
avec un petit décalage entre la partie droite etlga de la voilure mais uniqguement en I'absence de
chargement.
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Figure 3.58 : Fléches de la voilure en fonction diemps

Les jauges situées sur la semelle bord d’attagoié phesentent un comportement classique avec
des valeurs de déformation plus élevées a I'emplarfigure 3.62)
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Cependant il existe un décalage entre une jaugéesdu bord d’attaque et une autre au bord de
fuite (figure 3.63) ; soit un écart relatif de 10pour les jauges situées en intrados et 7% poleascel
situées en extrados. Ces écarts sont dus aux icoisdaux limites : en effet il a été tres difficile

d’aligner les cébles de fixation afin de s’assune bonne répartition des charges entre le longeron

Figure 3.59 : comportement du longeron bord d’'attage droit

bord d'attaque et bord de fuite.
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Figure 3.60 : comparaison longeron bord d'attaquetebord de fuite gauche a I'emplanture
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5. Conclusion

Ce chapitre s’est consacré uniquement de I'étudetstelle de la voilure. Cette partie de I'étude
a permis dans un premier temps de valider la prenpiéase de la modélisation numeérique, a savoir la
simulation numérique du longeron seul ; en effdear est validée apres comparaison avec un essai
effectué sur un longeron seul extrait de l'aile l&s résultats ont montré un écart relatif de 2¢dasu
fleche entre les deux modéles (numérique et expaitia). Ce résultat montre que le modele éléments
finis décrit correctement les effets de structyrasr ces conditions aux limites. L’'analyse des mesu
locales des jauges de déformations correlent kaeis densemble (semelles des longerons intrados et
extrados) avec le modele numérique sauf dans leleagisaillements dans les flancs car le modele
éléments finis n'est pas assez détaillé pour reptésles cornieres de renforts par re-stratificakbrs
de I'assemblage peau de voilure - longerons

Le modéle numérique de l'aile compléte a donc égem ceuvre par la suite. Sa conformité a été
validée par comparaison avec un essai expérimefiéaitué sur l'aile B : un écart relatif de 17%rent
la fleche expérimentale et numérique est enregatréhaximum de la charge appliquée. Le modeéle
éléments finis de I'aile compléte présente plusiéealage avec I'essai expérimental que le longeron
seul : comme précédemment, ceci est d0 a la da@earipimplifié des assemblages des différents

éléments structurels dans le modéle éléments finis.

L’essai en vol a permis de définir le spectre dargbment en fatigue dans le but d’étudier le
comportement global sous ce type de chargementsSat de fatigue sur la voilure fut achevé par une
rupture brusque et uniqguement en compression deslles extrados des longerons situées dans la
partie fuselage. Cette rupture concorde bien dhgpdthése que la flexion de l'aile est entierement
reprise par les longerons, utilisée lors du dimrmmsment de l'aile. En outre, de par sa localigsatio
dénote de la bonne tenue en fatigue de tout I'dslsgm de la structure de l'aile en flexion : ereeff
'analyse post-essai des différentes jauges dermiétons n’a indiqué aucun endommagement

localisé en dehors de la zone de rupture.

En complément des essais statiques (pour la vialiiddes modéles numériques du longeron et
aile compléte), nous avons aussi réalisé un teseddication sur une aile neuve. Ces essaisgésli
sur l'aile C ont permis de qualifier la voilure B@éronef avec succes suivant la norme CS 23 agsc d

conditions aux limites quasi-identiques aux coodiréelles de fixation.

118



Conclusions et perspectives
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L'objectif de cette étude est de contribuer a wjgb de certification d’'un aéronef lIéger de 4
places suivant la norme CS 23. Il s’agit dans @mper temps de répondre aux exigences de la norme
aux niveaux matériaux et structures. Dans un setamgs, et seulement dans le cas ou les essais
matériaux ne permettent pas d'optimiser le coedffitide sécurité, il sera question d'apporter des

éclaircissements qui permettront plus tard d’arraven dimensionnement optimum de la voilure.

> Coefficient de sécurité et variabilité du matériau

La premiere partie de ce travail a porté sur I'éatibn du coefficient de sécurité utilisé sur les
essais de qualification de la voilure comme pr&®muians la norme CS 23. La détermination de ce
coefficient de sécurité s’effectue a partir d'urtadé de variabilité des matériaux qui constitue la
structure de l'aile qui, dans le cadre de cettdefurent deux stratifiés composites carbone/émtaxy
drapages +60°/0°/-60° et +45°/-45°. Pour cela plusi échantillons provenant du site de production
des structures de 1997 a 2009 ont été stockésiststors de cette étude.

Les premiers essais ont permis de constater uaeder variabilité des caractéristiques
mécaniques évaluées, ce qui a amené a utilisevefficient de sécurité par défaut exigé par la reorm
Ce dernier étant le plus élevé, permet ainsi deempal la variabilité des propriétés mécanigues des
matériaux pour une meilleure sécurité des strustusme question demeure : quelle est l'origine de
cette variabilité des caractéristiques mécaniquesiequel (s) critére (s) pourrait-on jouer poar |

minimiser ?

L'analyse bibliographique sur les stratifiés conifesscarbone/époxy a permis d’établir une
liste des différents paramétres pouvant influeteeariabilité des propriétés mécaniques des fésti
composites carbone/époxy relatif a notre étudesiaifjit de la variation de la teneur en fibres, une

porosité élevée et le vieillissement.

Notre étude a permis d’écarter la porosité etddlisgsement physique comme parametres les
plus influents dans le cadre de la variabilité des matériaux. En effet malgré une présence
conséquente au sein des stratifiés étudiés, I'igada porosité est minimisé par le sens longitaidi
des fibres qui coincide avec le sens de tractiondes essais de variabilité. Quant au vieillissgnie
est masqué par la post réticulation de la résimxyed.'étude matériau a permis ainsi de distinguer
I'influence de la teneur en fibres comme étantdeamétre d’ordre 1 justifiant la variabilité de nos
échantillons. En effet la variabilité du taux dbré, et donc de résine, conditionne directement les
épaisseurs des plagues de stratifiés finies. @attée de I'étude permet ainsi d’établir qu’'une hen
maitrise du procédé de fabrication (en particuliépaisseur des stratifiés) devrait permettre de
minimiser la variabilité des propriétés mécanigaegn méme temps le coefficient de sécurité pour

une meilleur optimisation des structures associées.
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» Comportement mécanique de la voilure en flexionessais normalisés

La simulation numérique par éléments finis s’esbdi&e de maniere a étudier dans un premier temps
le longeron seul avant de passer dans un secompd taniétude du modéle complet de la voilure. Ces

modéles éléments finis sont développés de manidée@dre au mieux les conditions aux limites des

essais expérimentaux associés. La validation dencekeles s’est effectuée par une confrontation sur
des essais expérimentaux réalisés sur un longexdres sur une aile compléte : c’est ainsi qu’'on a

noté une bonne corrélation des effets structunelesuodéle longeron seul et de la structure cotaplé

(jusqu'a 17% d’écart relatif sur la fleche de &il

L’étude numérique sur la voilure nous a permis aeneitre le comportement structurel de la voilure
dans son ensemble par les différentes cartographisgriques ; puis, il a aussi servi de modéle
prédictif du comportement de la voilure lors derlse en place de l'outillage des essais normalisés
ceci a ainsi permis de brancher 'outillage d’essde maniére a ce que les efforts appliqués aile I

par les palonniers, restent orthogonaux a la déerau maximum de la charge.

Les essais statiques normalisés ont permis déiguspar la norme CS 23, de la tenue des
deux charges préconisées, a savoir, la chargeeliatita charge ultime. L'utilisation d’'un fuselage
pour la fixation de la voilure d’essai a permisffifetuer ces essais dans les meilleures condiiars
limites par rapport aux conditions réelles de chargnt en service. L'instrumentation par jauges de
déformations et l'analyse de ces derniéres a vatidé deux chargements par l'absence de
déformations permanentes lors de la charge lintitene tenue a la charge ultime sans défaillance

particuliere.

L'essai en vol fut un outil pour la mise en plaes essais de fatigue. Il a permis de définir le
spectre de chargement en fatigue et a aussi étaldiassement des configurations de vol les plus
contraignantes en chargement en cours de serviaealyse de I'ensemble de l'instrumentation n'a
décelé aucun endommagement localisé. La rupturdriugque et tres localisée (uniguement aux
semelles en compression) et prouve ainsi de ldigolle 'assemblage en flexion. Cependant il serai
intéressant d’effectuer cet essai en tenant codgténcidence : ceci démontrera de la bonne gélidi

de la structure dans le cas d’'un chargement réel.
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