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RESUME

Suite a une alliance entre un renfort fibreux (verre, bore et graphite), et un
liant (la résine époxy), le matériau composite offre de nouvelles possibilités
dans le domaine de transport et de I'aéronautique. Avec sa densité extrémement
plus faible que celle du métal, ce matériau est caractérise par de meilleures
propriétés de résistance a la pression et a la corrosion. Au cours des dernieres
années, les progres de la simulation numérique ont donné lieu a des
développements significatifs dans I'étude des matériaux composites et leur
modélisation mécanique. A I'heure actuelle, le contrdle du comportement
mécanique des matériaux et structures composites, sous charges statiques et
dynamiques, est un domaine vaste et complexe de la recherche. La modélisation
des phénomenes physiques variés caractéristiques du comportement d'un
matériau composite en cours de déformation joue un réle important dans la
conception des structures. Notre étude a pour objectif d'analyser
numeériquement le facteur d’intensité de contraintes des plaques composites
stratifiées en verre, en graphite et en bore avec une matrice époxy [+ a, -a], en
présence d'une fissure latérale, en fonction de plusieurs parametres tels que
I'orientation des fibres, le chargement et la longueur de la fissure latérale.

Mots clés : méthode des éléments finis, délaminage, matériaux composites,
Facteur d’intensité de contrainte et mode 1.
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NOMENCLATURE

Ei : Module de Young dans la direction i.
E:r : Module de Young de fibres.

En : Module de Young de la matrice.
Cs,Cm : Tenseurs de quatrieme ordre de module élastique de fibres et de la
matrice respectivement.

o ": Tenseur déviatorique.

€0,00 . Contrainte et deformation pure dans la matrice.
g, 0 : Contrainte et déformation uniaxiale
f : Fraction volumique de fibres.

a: Constante de relaxation.

¢ . Taux de déformation.

¢ . Déformation critique.

go. Déformation initiale.

[e ] : Vecteur de déformation.

[S] : Matrice de complaisance.

>,. Contraintes limite de rupture.

1: Contrainte de cisaillement.

ro : Rayon de fibre.

W : Charge

0: Angle d'orientation de fibres.

D: Coefficient du diffusion de l'interface.
N i: Efforts dans la direction.

M; : Moments de flexion.

Pi : Force de traction, Force axiale.

Vi : Force de cisaillement.

U wtai: Energie totale du systeme

Woexi: Travail des forces extérieures appliquées lors de 1’avancée de fissure
U. . Energie de déformation élastique emmagasinée dans le systeme

Uq : Energie dissipée de facon irréversible

U, : Energie cinétique

v : Energie superficielle de cohésion du matériau

K : Facteur d’intensité de contrainte

o : Contrainte uniforme a I’infini




a: Longueur de la fissure

f(g) : Facteur de géométrie de 1’éprouvette

T la contrainte admissible en cisaillement interlaminaire de I’éprouvette,
w sa largeur,

t son épaisseur.

o la contrainte admissible en flexion de 1’éprouvette.

w sa largeur.

t son épaisseur,

Es son module de flexion

L la largeur entre appuis du montage d’impact.
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INTRODUCTION GENERALE

Les exigences toujours séveres dans le milieu aéronautique, en termes de
sécurité aussi bien qu’en termes de maitrise de consommation énergétique, ont
incité les grands constructeurs des aéronefs a developper des structures légeres
présentant une meilleure résistance mécanique. L’objectif est notamment
d’alléger la structure tout en conservant une bonne rigidité. Les matériaux
composites sont par excellence des matériaux qui satisfont a ces exigences.

Grace a d’excellentes propriétés mécaniques spécifiques, légeéreté, bonne
résistance chimique et meilleure tenue en fatigue, 1’utilisation des matériaux
composites s’est rependue dans différents secteurs industriels, en particulier le
secteur aéronautique. En outre, la progression rapide des techniques de mis en
forme des matériaux composites a contribuée largement a leurs croissances a
I’échelle mondiale.

Parmi les matériaux composites les plus utilisés actuellement figurent les
matériaux a matrices organiques. Du fait que 1’on peut modifier la nature des
matériaux constitutifs le composite (densité, propriétés mecaniques, physiques et
chimiques), il est possible de concevoir des structures adaptées aux applications
bien définies.

Toutefois, la sensibilité des structures composites aux endommagements
et souleve beaucoup d’inquiétudes et restreints relativement leur champ
d’applications. En effet, une structure aéronautique est exposée
incontestablement a des phénomenes de divers formes et de rigidité variable.
Ces phénomeénes provoquent généralement des dommages locaux ayant des
conséquences souvent dramatiques sur les performances mécaniques des
structures aéronautiques.

Au cours de ces derniéres années, plusieurs travaux de recherches ont été
menés afin de mieux comprendre le comportement en rupture sous différents

phénomenes (fissurations, impacts...etc.) des matériaux composites, afin de
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construire des structures plus tolérantes aux dommages. C’est dans ce cadre que
s’est inscrit un mémoire de master mené au sein de notre institut de maintenance
et sécurité industrielle de I’université Oran2 Mohamed Ben Ahmed.

L’objectif général de ce projet est d’évaluer le comportement mécanique des
matériaux composites stratifiés sous un chargement statique en présence d’un
délaminage.

Pour mener a bien ce travail, nous avons jugé utile de diviser ce mémoire
en trois chapitres :

Le premier chapitre présente une généralité sur les structures
composites

Le deuxieme chapitre, quant a lui, présente une géneralité sur
I’endommagement des matériaux composites organiques ainsi
qu’une synthése bibliographique générale des travaux
théoriques et expérimentaux sur le comportement des
structures composites stratifieées sous des sollicitations
statiques.
Le troisieme chapitre présente les matériaux de 1’étude en
présence d’une fissure latérale sous 1’effet de plusieurs
parametres.

Enfin, notre travail se conclut en présentant un récapitulatif des principaux

résultats apportés par ce projet.
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Chapitre 1

Présentation des Matéeriaux
Composites
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Chapitre 1 : Présentation des matériaux composites

.1 Introduction

A l'image des technologies qui ont caractérisé I'évolution rapide de la
science durant la derniére moitié du XX siécle, les matériaux, voire méme leur
concept, ont été marqués par des évolutions fondamentales. Pendant longtemps,
le tout métallique, caractérisé par le développement de l'industrie sidérurgique, a
rempli le cahier des charges de toutes les applications industrielles.
L'introduction de nouvelles familles de matériaux a partir des années 70 a non
seulement occasionné d'autres matériaux dans un espace initialement réservé
aux matériaux metalliques, mais surtout amené a penser différemment les
concepts associés aux choix des matériaux.

Par conséquent, les nouveaux matériaux neécessitent de la part des
constructeurs une meilleure maitrise des différentes étapes qui vont de la
conception du matériau a son utilisation en passant par sa réalisation.-1-

La caractérisation d’un matériau composite doit tenir compte de toutes les
conditions et considérations afin de mieux définir désormais, son role et ses
performances a pouvoir méme remplacer certains matériaux métalliques d’égale
résistance mais plus léger et encore mieux résistant dans des milieux les plus
agressifs.

L’utilisation des matériaux composites implique des choix restreints
conditionnés par les caractéristiques des différents eléments du matériau choisi
(résines, fibres, additifs, ...) et par le procédé de mise en ceuvre. La
connaissance de toutes les caractéristiques de la matiére premiére permettent,
par la sommation de leurs performances (physiques, chimiques, mécaniques,
...etc.), de définir celles du produit final.

Pour I’étude du comportement d’un matériau composite et pouvoir ainsi
établir ces propriétés, il est impératif de connaitre son réle et sa destination selon
un cahier des charges pré établi, comment et par quoi le caractériser.

1.2. Définition :

Un matériau composite est I’assemblage de deux ou plusieurs matériaux non
miscibles, de nature différente, et dont les propriétés sont la somme de celles des
constituants, ou mieux encore, par effets de synergie et non pas d’addition, un
dépassement des caractéristiques originelles.
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Chapitre 1 : Présentation des matériaux composites

1.3 Classification des matériaux composites :

Il est possible de déefinir des classes de matériaux composites en se référant
a la nature ou a la forme des constituants.

» La forme des renforts
v Matériaux composites a fibres
v Matériaux composites a particules

» La nature des matrices
v Matériaux composites a matrice organique
v Matériaux composites a matrice métallique
v Matériaux composites a matrice minérale

1.4. Différents types de constituants de base :

Les differents constituants du composite sont les renforts, la matrice, les
charges et les additifs.

1.4.1. Le renfort :

Le renfort est tout simplement le squelette ou I’armature du composite ;
il confere aux composites leurs caractéristiques mécaniques : rigidité, résistance
a la rupture, dureté, etc. Il permet aussi d’améliorer certaines des propriétés
physiques : comportement thermique, tenue en hautes températures, tenue au
feu, résistance a 1’abrasion, propriétés €lectriques, etc. parmi ces renforts on peut
citer :

1.4.1.1 Fibres :

Les fibres sont des éléments du matériau composite qui apportent généralement
les propriétés mécaniques recherchées. Elles se présentent sous forme de
filaments de plus au moins longs.

Les fibres se présentent sous diverses formes commerciales :

» Linéiques (fils, méches, ... etc.)
» Tissus surfaciques (tissus simples, mats, etc.)
> Multidirectionnelles (tresses, tissus complexes, ...etc.)
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Chapitre 1 : Présentation des matériaux composites

Il existe également des fibres courtes de 1 a 2mm qui sont dispersées
dans la matrice, ou encore des fils coupés de 15 a 50mm de longueur. Leur

utilisation est encore limitée en raison des difficultés de fabrication.

A. Formes linéiques [ 3] :

Les fibres sont élaborées suivants un diamétre de quelques microns
seulement (filaments élémentaires) ; trop petites pour 1’utilisation unitaire,
elles sont par conséquent réunies en fils ou en meches de differentes formes

 Fil de base : ensemble de filaments élémentaires.

» Fil simple : ensemble de fils de base unitaires continus ou discontinus,
maintenus ensemble par torsion.

« Fil retors : ensemble de fils simples retordus ensemble.

* Fil cablé : ensemble de fils retors, avec éventuellement des fils simples
retordus une ou plusieurs fois ensemble

« Meches : ensemble de fibres élémentaires discontinues

» Stratifie : ensemble de fils de base continus. L unité de masse linéique
est le tex (1 tex = 1 g/Km).

filaments
5 ~ \I| ) h
fil de base h el
it
& T les fibres
verrane (fils)

de tissage

silionne _ ! —

roving
ou stratifil

Figure 1.1 : Les différentes formes de présentation de la fibre du verre
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Chapitre 1 : Présentation des matériaux composites

B. Formes surfaciques
Des ensembles linéaires décrits précédemment on peut réaliser les formes
surfaciques suivantes :

B.1. Les mats : Ce sont des nappes de fils continus ou discontinus, disposés
dans un plan sans aucune orientation préférentielle, et maintenus ensemble
par un liant soluble ou non dans les résines. L’absence d’orientation
préférentielle des fibres conduit a une isotropie des propriétés mécaniques du
mat dans son plan.

B.2. Les tissus et rubans : Ensemble de fils, stratifiés ou meches réalisées sur
un meétier a tisser, compose¢ d’une chaine et d’une trame (Figure 1.2)

Trame
i o 0 ]
s f e
] | H ! ]
]
: | \ 1 ll
: ' “\F..————] P ——
i = b Pl =", oy,
| h | '(

Figure 1.2 : Chaine et Trame d’un Tissu [2 ; 3]

Selon le schéma d’entrecroisement des fils de chaine et les fils de trame,
que I’on nomme I’armure du tissu, on distingue plusieurs types de tissage
(Figure 1.3.)

» Armure toile ou taffetas
* Armure satin

* Armure sergé

* Armure haute module

e Armure unidirectionnelle
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T eeYy =g

Armure satin

il

Armure unidirectionnelle Armure haute module

Figure 1.3 : Les principaux types d’armure Utilisés pour le tissage des
tissus.

C. Formes multidirectionnelles

C.1. Tresses et préformes: Tissage cylindrigue ou conique avec des
entrecroisements réguliers des fils qui a la particularité d’étre modulable en
diametre. Les fils s’entrecroisent en hélice. Le diametre de la tresse est li¢ au
pas de I’hélice, par conséquent a I’angle que font les fils entre eux. Ce tissage
nous permet des révolutions tres résistantes ayant un diameétre variable le long
de I’axe. [4 ; 7]

Figure 1.4 : Tissage cylindrique et conique
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C.2. Tissus multidirectionnels : Les fibres sont tissées dans plusieurs directions.
Ceci permet d’obtenir un tissu trés dense et épais mais par conséquent peu
souple, il est utilisé par exemple pour la réalisation de tuyere. Des tissages 3D et
4D sont montrés respectivement par les figures 1.5 (a) et 1.5 (b) [4 ; 6]

(a) : tissage 3D (b) : tissage 4D

Figure 1.5 : Tissus multidirectionnels

1.4.1.2 Les principales fibres :

A. Fibres de verre :

C’est la fibre la plus utilisée vu son excellent rapport performances
mécaniques/ prix, ¢a place est au premier rang des renforts utilisés dans les
matériaux composites.

Les fibres de verre sont fabriquées a partir d’'un mélange a base de silice
(Si02), qui est fondu a une température 1200°C puis passe dans une filiere en
platine, et les filaments sont étires avant refroidissement a un diameétre de 5 a 13
UM a une vitesse de 60 m/s. En faisant varier la composition du mélange (silice,
kaolin, chaux...etc.) on peut obtenir différents types de verre voire tableau
suivant.
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Principaux constituants (%) Type de verre

E D R
Silice S;0, 53-54 73-74 60
Alumine AL,O3 14-15 25
Chaux CaO- Magnésie MO 20-24 0.5-0.6 9
Oxyde de bore B,O3 6-9 22-23 6

Tableau I.1: Types de verres

Le verre E est utilisé pour les composites GD, les verres D pour les circuits
imprimés (en raison de leur propriétés dielectrique), et le verre R pour les
composites HP (a cause de leurs haute résistance mécanique).

Les propriétés de la fibre de verre dépendent du type de verre utilisé (E, D,
R) et du mode de filage (continu ou discontinu)

A.l. Les avantage de fibres de verre

- Rapport performances mécaniques/prix

* Bonne résistance spécifique (pour verre R)

* Bonne adhérence avec toutes les résines (existence d’ensimage)
* Tenue a température €levée

* Dilatation et conductivité thermique faibles

* Bonne propriétés diélectriques

A.2. Les inconvénients de fibres de verre

- Faible module (par rapport a la fibre de carbone ou d’aramide)

* Vieillissement au contact de 1’eau

B. Fibres de carbone :

Les fibres de carbone sont fabriquées d’une matiére organique de base
(appelée précurseur) constituee de fibre acrylique a partir du poly acrylonitrile
(PAN). En raison de la diversité des techniques de fabrication et de nombre
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de parametres entrant en jeu, les fibres produites ont des propriétés plus au
moins différentes. On distingue deux groupes :
* Les fibres a haut ténacité (HT) ou haute résistance (HR) oy = 3000 Mp,
» Les fibres a haut module (HM) de module en traction élevé Ei = 400000 Mp,
B.1. Les avantages de fibres de carbone
- excellentes propriétés mécaniques (R, R, E)
« trés bonne tenue en température (atmosphere non oxydante)
« dilatation thermique nulle
* bonne conductibilité thermique et €lectrique
* bonne tenue a ’humidité
* usinabilité aisée
» faible densité
B.2 Les inconvénients de fibres de carbone
* prix tres €leve
* tenue limitée aux chocs et a 1’abrasion

* mauvais comportement avec I’oxygene (a partir de 400°C), avec les acides
oxygénant a chaud et avec les métaux (corrosion galvanique)

» adhésion difficile avec les résines

C. Les fibres de bore: Obtenues par dépdt chimique de chlorure de bore
(BCI) et de I’hydrogéne (H2) sur un fil de tungsténe de diametre 13um
chauffé a une température comprise entre 1100 et 1300°C par effet joule.

D. Les fibres de carbure de silicium Le principe d’élaboration est analogue a
celui de fibres de bore, le dépdt résulte de la décomposition chimique a
1200°C du méthyltrichlorosilane en présence d’hydrogene.

E. Les fibres d’aramide (Kevlar): Ce sont des polyamides des aromatiques
(ou polyamide) dont la structure est composée de noyaux benzéniques reliés
par des groupe CO et HN. Les principaux matériaux de renfort sont :
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s Inorganique
v
o Polyesters ) —
Végétaux Aramides A‘
Bois Céramique Métallique
Coton
Papier
Jute
v A
Verre Bore
Carbone

Fi
gure 1.6 : Organigramme des principaux matériaux de renforts

On peut résumer les caractéristiques de ces fibres dans le tableau suivant :

= g 5 = o & s
s = =
=) E & 2 E <~ e S % 5 2’
M g2 e £5 Z 5 Z= @
= 5 T 2 S 5] S D =
= a 3] o 2 E g o 2 5
= < § = 2 e 2 Q ®
7—”‘5 o€ &g E& 32 Z g
«< — &
2 £5 23 = e E§
O O = o
Verre E 2.54 3400 1200 4.8 73000 3-30
Verre R 2.48 4400 1300 5.4 86000 3-30
Sl 3100 500 2 70000 12
module
Amide hant 1.45 3100 500 1 130000 12
module
Carbone HT 1.78 2800 1800 0.5 200000 8
Carbone 1.8 2200 1300 - 400000 8
Bore 2.63 3500 3500 0.8 400000 100 — 200
Acier XC10 7.85 1000 - - 210000 -
Aluminium 2.63 358 - - 69800 -

Tableau 1.2 : Principales caractéristiques mécaniques des fibres de base [1 ; 2]
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F. Les fibres végétales

Les fibres végétales sont issues de la biomasse, elles peuvent étre extraites
du fruit, de la tige ou de la feuille d’une plante, elles sont principalement
composées de cellulose, d’hémicelluloses, de lignines et de pectines. [8].

Les proportions de ces constituants varient beaucoup selon les fibres et la
cellulose est 1’¢lément constitutif majeur (Tableau .1.3), chaque fibre se
présente sous la forme d’un bio composite multicouches dans lequel la lignine
joue le role d’une matrice enrobant 1’élément structurant tres rigide qu’est la
cellulose.

Fibre % de cellulose
Coton > 90,0
Jute 64,4
Chanvre 55,0
Lin 64,1
Ramie 68,6

Tableau.1.3 : Composition en cellulose de quelques fibres naturelles
F.1 Propriétés des fibres vegétales

A T’échelle microscopique l'architecture des fibres est complexe selon
Sedan [9], elles sont constituées par des fibrilles, elles-mémes formées par des
chaines de cellulose (Figure .1.7), les chaines de cellulose s’associent entre elles
de facon parallele par des liaisons hydrogéne pour former des micros fibrilles
dont la section (de 1’ordre de quelques nm) est variable selon les especes
végetales [10], I’enchainement des unités constitutives de la cellulose induit une
rigidité des chaines qui alliée a la grande régularité des enchainements et au
développement des liaisons hydrogenes inter et intra moléculaires, est
particuliéerement favorable a une cristallinité élevée, la formation de zones
cristallines trés cohésives est responsable de 1’essentiel des propriétés physiques
et chimiques de ce matériau.
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a : Cellulose seule

C : Cellulose, hé micelluloses et pectines d : Cellulose, hémicelluloses, pectines, protéines

Fig.1.7. Exemple de représentation schématique de |’agencement des
différents composants des fibres de chanvre a I’échelle micrométrique

A Tintérieur de la fibre, les chaines cellulosiques sont réunies en micro
fibrilles qui en s’agglomérant forment des fibrilles sur plusieurs couches, 1’angle
qui existe entre ces éléments trés structurés et 1’axe de la fibre conditionne la
rigidité de la fibre [11], les liaisons hydrogénes qui s’établissent le long entre les
chaines macromoléculaires sont a la base des bonnes propriétés des fibres
cellulosiques [12]. De point de vue mécanique, la cellulose cristalline est 1’un
des polyméres ayant le module d’élasticité le plus élevé, environ 136 GPa a
comparer aux 75 GPa de la fibre de verre, cette rigidité provient de la structure
cristalline qui suit un agencement supramoléculaire hélicoidal tres ordonné, lors
d’une élongation des fibres, il se produit un couplage torsion/traction qui peut
avoir des conséquences sur I’interface, sur la déformation ou sur les mécanismes
de rupture d’un composite.

Du point de vue thermique, la plupart des fibres naturelles perdent de leur
rigidité des 160°C et on voit la lignine se dégrader aux alentours de 200°C. [9] a
observe des effets irréversibles comme le changement de viscosité,
I’augmentation de la dégradation avec I’oxydation néanmoins la destruction de
I’ordre cristallin n’apparait qu’au-dessus de 320°C par agitation thermique des
molécules [10]. L’attrait des fibres végétales et leur retour comme matériaux
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potentiels dans le secteur du textile et des composites sont dues aux différents
avantages qu’elles présentent, bien entendu, 1’effet de ces avantages varie d’une
fibre & une autre et dépende de la composition chimique et physique, la
structure, le pourcentage de cellulose, I’angle micro fibrillaire, la section et le
degré de polymérisation (Tableau.l.4)

Fib Cellulose Angle Diameétre Longueur Rapport
res
(%) microfibrillaire (°) (pm) (mm) L/d
Coton 85-90 33 19 35 1842
Lin 71 10 5-76 4-77 1687
Chanvre 70-74 6.2 10-51 5-55 960
Jute 61.1-715 8 25-200 9-70 110
Ramie 68.6 - 76.2 75 16-126 40 - 250 3500
Sisal 66-78 20 7-47 0.8-8 100
Coco 32-43 45 12 -24 03-1 35
Alfa 45 - 5-95 5-50 1964

Tableau.l.4 : propriétés physiques de différentes fibres végétales
Parmi ces avantages, on peut citer [13] :

> Leur biodégradabilité ;

> Faible densité (allégement) ;

> Leur renouvalabilité ;

> Leurs bonnes propriétés mécaniques spécifiques (rapportées a leur densité
eta leur Section);

» Leurs bonnes propriétés d’isolation acoustique et d’inertie thermique ;

» L’absence de résidus apres incinération ;

» Un bilan carbone faible ;

» Un hydrophile (propriétés d’absorption/désorption d’eau) ;

» Un faible comportement abrasif ;

Cependant, malgré ces nombreux avantages, les fibres végétales
présentent certaines Limites a leur utilisation, telles que [13] :
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» Une faible stabilité dimensionnelle ;
> Une faible tenue thermique (dégradation a 200° - 230°C) ;
» Une variabilité de propriétés assez importante selon 1’age, le 1

ieu de

croissance, le climat, la direction (anisotropie) et méme d’une fibre a une

autre appartenant au méme lot ;

» Pour certaines applications, I’hydrophilie et la biodegrabilité peuvent étre

des freins ;
> Une dépendance de la récolte (point de vue qualitatif et quantitatif)

1.4.2 La matrice [1 ;2] :

La matrice constitue 1’élément de liaison entre les divers éléments

constitutifs et donne la forme voulue au produit réalisé. Elle assure éga

lement

une protection chimique. Les matrices doivent présenter une bonne compatibilite

avec le renfort. En outre, elles doivent avoir une masse volumique fai

ble de

maniere a permettre aux matériaux composites de conserver ces caractéristiques
mécaniques spécifiques élevees. On distingue deux grandes familles de matrice

(Figure 1.7)

Matrices

Organiques Inorganiques

Ry O\

Thermodurcissable | | Thermoplastiques Céramiques Métalliques
V\A
Borures | Carbures | Nitrures

Figure 1.7 : Organigramme des principaux matériaux des matrices

Le tableau suivant présente quelques caractéristiques des résines TP et TD
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Pm En o TE
. Py 3 On -5 max
Matrices résineuses Kg/m MPa G,Mpa| v, MPa A% 3 CO_l oC
Epoxyde 1200 4500 1600 | 0.4 | 130 | 2(100°C) | 11 | 90 a200
_ . o 6(200°C) 5
2 Phénolique 1300 3000 1100 | 04 | 70 25 1 1202200
? Polyster 1200 4000 1400 | 0.4 | 80 2.5 8 602200
g Polycarbonate 1200 2400 60 6 120
= Vinylester 1150 3300 75 4 5 >100
g Silicone 1100 2200 35 100a350
= Uréthane 1100 [ 700 a 7000 30 100 100
. 40002
2 ) b
Polyimide 1400 19000 1100 |0.35( 70 1 8 | 250a300
= Polypropyléne 900 1200 30 | 202400 | 9 70a140
2
g | Polysulfurede 1300 | 4000 65 | 100 | 5 [130a250
Z phényléne
= Polyamide 1100 2000 70 200 8 170
g Polyéther sulfone 1350 3000 85 60 6 180
E Polyéther imide 1250 3500 105 60 6 200
Polyétheréthercétone | 1300 4000 90 50 5 [140a250

Tableau 1.3 : Caractéristiques des résines thermoplastiques et thermodurcissables [1 ; 2]

1.4.3 Les charges et les additifs :

Les charges et les additifs : sont utilisés pour améliorer les caractéristiques
mécaniques et physiques et pour faciliter la mise en ceuvre.

A. Charges renforcantes

- Des spheres pleines ou creuses généralement en verre, en carbone ou en
époxydes.

* Non sphériques ou des écailles de dimension transversal 100 a 500 um et
d’épaisseur de 10 a 20pum. Généralement elles sont ajoutées a des resines dans
des applications électriques ou électroniques.

B. Charges non renforcantes :_Permettent de diminue le co(t des résines tout en
gardant les performances. Les principales charges sont en carbonates et silicates
(les silices). On a aussi les charges ignifugeantes qui ont pour role de réduire ou
d’empécher les phénomenes de combustion. Par exemples I’hydrate d’alumine,
I’oxyde d’antimoine.

C. Charges conductrices et antistatiques

* Poudre ou paillettes métalliques en cuivre, fer, aluminium
* Des microbilles de verre métallisées (cuivre argent)
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* Des particules de carbone (noir de carbone)
* Des filaments métalliques

D. Les additifs :Les additifs, se trouvent en faible quantité et interviennent
comme :

* Lubrifiants et agents de démoulage
* Pigments et colorants

» Agents anti-retraits

 Agents anti-ultraviolets

1.5 Elaboration des composites :

Le mélange renfort/matrice ne devient un véritable matériau composite
résistant qu’au terme des derniéres phases de fabrication, c’est-a-dire durant le
durcissement de la matrice. Il sera alors impossible de le modifier
ultérieurement, comme on peut modifier la structure d’un alliage métallique, par
traitement thermique par exemple. Dans le cas des composites a matrice
résineuse, cette derniére doit étre polymérisée.

L’élaboration des composites se fait suivant la nature des matrices a
savoir :

1.5.1. Matrice organique

Il existe des procédés de moulage spéciaux pour la fabrication de
différentes piéces suivant la demande spécifique attendue. On distingue
plusieurs procédés d’élaboration dont les plus courants sont :

1.5.1.1 Moulage sans pression (moulage au contact, moulage par projection
simultanée)
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Renfort

Addition
Rouleau de résine

Mise en place
d'un renfort
manuelle

/// P Fibres
Ve

Mise en place
d'un renfort
par pulvérisation

Figure 1.8 : Moulage en contact

Dans les méthodes de mise en ceuvre manuelle, (hand Lay-up), on enduit avec
une résine un moule ouvert (fait en polymere renforce de fibres de verre, en bois, en
platre, en ciment ou en alliage métallique Iéger) pour donner au moulage une peau
superficielle lisse. Lorsque celle-ci a réticulé, on dépose a la main une couche de
renfort (des fibres de verre ou de carbone tissées ou tricotées), on applique la résine
avec une brosse ou un pistolet vaporisateur, on lamine ensuite la couche pour
distribuer complétement la résine a travers les fibres. On répéte cette opération
couche apres couche jusqu'a ce que I'on atteigne I'épaisseur desirée. Dans le pistolage
(spray-up) on mélange une resine avec des fibres coupée que I'on pistole dans un
moule ; on utilise cette technique pour de grandes pieces pour lesquelles le
pourcentage de renfort doit étre important (figure 1.8).

1.5.1.2 Moulage sous vide

Coulée de

résine ‘ V% * ,\ . Pompe
i \\ Membrane ‘
\ flexible —>
Réservoir

de résine Moule

Figure 1.9 : Moulage sous vide ou au sac
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Le moulage par transfert de résine sous vide (vartm) est une technique,
impliquant des colts d’outillage réduit, pour fabriquer de grandes piéces
complexes avec des matériaux composites.

On dispose le renfort dans le moule sous forme de couches de tissus secs.
Ces renforts sont recouverts par une pellicule de démoulage et 1’ensemble est
mis dans un sac. On aspire la résine dans le sac par le vide et elle s’écoule en
imprégnant les tissus, ensuite on la fait polymériser (figure 1.9).

1.5.1.3 Moulage par compression (moulage par compression a froid, moulage
par compression a chaud).

Chauffage Pression

Pate de
moulage

Figure 1.10 : Moulage par compression

Le moulage de compounds préimprégnés en masse (bmc) est un des
procédés les plus économiques pour la production de grandes séries de piéces de
petites et de moyennes dimensions. Dans ce procéde, on place une préforme de
compound de moulage (résine, renfort, catalyseur et additifs déja pré-mélangés
dans des proportions optimales) dans la cavité d’un moule chauffé, et ensuite on
la presse aux dimensions finales. On utilise des pressions qui vont de 0,5 a 15
MPa (figure 1.10).

1.5.1.4 Moulage par enroulement filamentaire (enroulement circonférentiel,
enroulement hélicoidal continu et discontinu, enroulement polaire).
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Fibres de
verre, carbone
ou kevlar

Mandrin
en rotation

Figure 1.11 : Moulage par enroulement filamentaire

Des pieces a symetrie axiale sont produites en enroulant le renfort
imprégneé de résine (faisceau de fibres ou bandelette) sur un mandrin en rotation
fait en acier ou en platre. On choisit le schéma d’enroulement — hélicoidal,
circulaire ou polaire — pour maximaliser les performances de 1’application

(figure 1.11).

1.5.1.5 Moulage par projection [15]

La résine catalysee et les fibres de renfort coupées sont projetees
simultanément au moyen d’un pistolet sur une forme (figure 1.12)

Resin
Catalyst
Pot

Air Pressurised

Resin Chapper

% Gun

Figure 1.12 : Moulage par projection
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1.5.1.6 Moulage par pultrusion [16]

Fire
g Cloth Cut O8 Sa -

s Racks OV Matorial Y Enished Product
=_ﬁ g ";‘:‘“ Pullng Machanisms [

\ ; f
- ¢ X engaged disengaged
I =
== -
-
e
B
==

Hydraulic Rams

Prefommi / Polymer
a_"m:g Prehaaler Injection

N

Prassurised Ream Tank

Figure 1.13 : Moulage par projection

Les fibres sont tirées d'un cantre a travers un bain de résine, puis a travers
une filiere chauffée. La matrice achéve l'imprégnation de la fibre, contrdle la
teneur en résine et durcit le matériau dans sa forme finale lors de son passage a
travers la matrice. Ce profil durci est ensuite automatiqguement coupé a la
longueur. Des tissus peuvent également étre introduits dans la filiere pour
fournir une direction de fibre autre qu'a 0 °. Bien que la pultrusion soit un
procédé continu, produisant un profil de section constante, une variante connue
sous le nom de « pulforming » permet d'introduire une certaine variation dans la
section. Le processus tire les matériaux a travers la matrice pour I'imprégnation,
puis les serre dans un moule pour le durcissement. Cela rend le processus non
continu, mais tient compte de petits changements de section transversale (figure
1.13).

1.5.1.7 Moulage par centrifugation

Principe

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

resine

Figure 1.13 : Moulage par centrifugation

1.5.2. Demi-produit

Pour la mise en ccuvre de demi-produits (prés imprégnés), on fait appel aux mémes
techniques que le moulage a partir de fils ou tissus.

1.5.3. Matrices métalliques

Les procédés de fabrication sont classés selon le mode de mise en ceuvre de la
matrice, phase gazeuse, liquide ou solide, les deux derniers sont les plus utilisés.

1.5.4. Matrices céramiques

Elles sont élaborées en faisant appel a des précurseurs par voie gazeuse ou liquide de
la matrice. Par voie gazeuse, I’infiltration chimique en phase vapeur dérive du dépdt chimique
en phase vapeur (DPCV). Ces procédés sont lents mais conduisent a des matériaux de haute
qualité. Les procédés par voie liquide font appel a des précurseurs constitués d'un seul ou d’un
composé organométallique et I’imprégnation du renfort fibreux est réalisée selon les
technologies des composites a matrice organique. Une opération de pyrolyse a haute
température est ensuite effectuee.
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1.6 Architecture des composites [3]

1.6.1 Définitions

Les définitions suivantes sont utilisées pour comprendre les différentes
architectures des composites :

A.Renfort unidirectionnel
Fibres de renforcement disposees dans une seule direction (sauf indication contraire,
le renfort est supposé continu)

B. Tissus
Assemblage de méches entre lacées.

C.Renfort dispersé

Fibres disposées sans direction préférentielle, ou réparties aléatoirement sur une

surface (sauf indication, les fibres sont supposées coupées et de quelques centimetres
de longueur) — autre dénomination : mat.

D.Pli

Nappe ¢lémentaire dans la constitution d’un stratifié.

E.Couche
Ensemble de plis identiques empilés dans la méme direction

1.6.2 Stratifiés

Les stratifiés sont constitués de couches successives de renforts (fils, stratifiés,

mats...etc.) Imprégnées de résine, orientées de facon quelconque les unes par rapport aux
autres (Figure 1.13)

—

Couches - — = > >

NN

Figure 1.13 : Constitution d 'un stratifié

Les avantages des stratifiés résident dans la possibilité d’adopter et de controler

I’orientation des fibres pour que le matériau résiste a des sollicitations déterminées dans des
meilleures conditions.
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A. Plan moyen

C’est par définition le plan qui sépare en deux moitiés 1’épaisseur du stratifi¢ Le plan
moyen a par convention pour cote Z = 0 (Figure 1.14).

Plans supérieurs _

Plans inférieurs

Figure 1.14 : Repérage du plan moyen

B. Code de représentation d’un stratifie

Le codage se fait comme suit : depuis le pli extréme de coté Z<0 jusqu’au pli
extréme de cote Z >0

* Chaque pli est repéré par son orientation
* Les plis successifs sont séparés par (/)

* Lorsque plusieurs plis de méme direction sont groupés, un chiffre en indice indique le
nombre de plis identiques.

La (figure 1.15) schématise un stratifié code (45/0/45/902/30)

v

¥ 0
%
O
O/
50
A
A%
U
o /s
0
0

Figure 1.15 : Désignation d’un stratifié
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1.6.2.3 Stratifie hybride : Le stratifi¢ comporte au moins deux renforts de nature
différente (par exemple verre et carbone ou tissus mixtes a tissage de fils de natures
différentes : verre et aramide...).

1.6.3 Composite sandwich -1-

Le principe de la technique sandwich consiste a appliquer sur une ame (constituee
d’un matériau ou d’une structure 1égére possédant de bonnes propriétés en compression), deux
« feuilles » ou peaux (possédant de bonnes caractéristiques en traction) ; 1’objectif d’un tel
procédé est de constituer une structure permettant de concilier Iégeéreté et rigidité.

M

Figure 1.16 : Structure en sandwich

Les ames peuvent étre pleines (bois, mousse, ...etc.) ou creuses (alliages métalliques léger,
papier, ...etc.). Les peaux sont des stratifiés ou des feuilles d’alliages 1égers [1]

Il existe encore d’autres architectures :
* Les plastiques renforcés (avec des fibres courtes, des billes ou des poudres)

* Les composites volumiques (élaborés a partir de tissages volumiques)
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2.1 Introduction

Les composites stratifiés sont maintenant largement utilisés sur des
structures vitales, notamment en aéronautique (figure 1.1). Compte tenu des
impératifs de sécurité auxquels sont soumises ces structures, le concepteur doit
avoir une idée precise des dégradations susceptibles de se produire en leur sein,
et ce jusqu'a la ruine (c'est-a-dire la perte des fonctions de rigidité et de

résistance mécanique) de la structure.

Cone arriére:
Menolithigue CFRP,
AFP

Poutres de plancher superieur:
CFRP

Aéronautiqrig, vswecee
I

e

1 4
Volets externes: CFRP .A\TL a

5
Mervures de voih\.lre:
CFRP,ATL

Voilure: Glass AP- '\g, -
Thermoplastic -
J-nose

Empennage horizonts 2
CFRP, ATL pouwr le caisson et
les gouvernes

Trappes de train:
monolithique CFRP |

N T e
IR = | | CFRP,AFP
\ | 2 |
|
Caisson central de voilure: |
CFRP, ATL !

Fond étanche arriére:
CFRP, RFIl, non crimped fabrics NCF

Nacelles:

Panneaux de rail ggs
volets: CFRP, RTM

Figure2.1 : Composants de I’appareil A380 en matériau composite

Ce chapitre est consacrée aux dégradations mécaniques que l'on peut observer
dans une catégorie tres courante de structures composites : les stratifiés a base
de plis unidirectionnels, et plus particulierement ceux qui sont formes de fibres
continues dans une matrice organique.

Nous nous limitons ici aux dégradations purement mecaniques survenant a

température ambiante. Cependant, a haute température ou lors de cycles
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thermiques, bien d'autres phénomeénes non mentionnés ici peuvent entrer en jeu

(fatigue thermique, oxydation, fluage...).

2.2 Les matériaux composites :

Le terme composite désigne un matériau solide et hétérogéene, formé de
plusieurs composants distincts, dont 1’association confére a 1’ensemble des
propriétés qu’aucun des composants considéré ne posséde séparément [1]. La
réalisation d’un matériau composite nécessite donc 1’association d’au moins
deux composants :le renfort et la matrice, qui doivent étre compatibles entre eux
et se solidariser. Pour cela, un agent de liaison, appelé interface, est nécessaire
(Figure 1.2 ). Des charges et des additifs peuvent étre ajoutés au composite sous
forme d’¢léments fragmentaires, de poudres ou liquide, afin de modifier une
propriété de la matiere a laquelle on 1’ajoute (par exemple la tenue aux chocs, la

résistance aux UV, la résistance au feu...).

Figure2.2 : Représentation schématique d’un matériau composite [1].

Un composite est un matériau composé de deux phases : le renfort et la

matrice.

e Le renfort assure les propriétés mécaniques du materiau,
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e |a matrice assure la transmission des contraintes et garantit la géométrie
de la piéce.

Dans le cadre de 1’étude réalisée, nous nous intéresserons aux composites
stratifiés a matrice organique renforcée de fibres longues. Les fibres utilisées ont
un diamétre d’une dizaine de microns et sont en graphite, en bore ou en verre.
Les matrices organiques étudiées sont les thermodurcissables (époxyde).
Les composites ¢étudiés sont des composites stratifiés a base de plis
unidirectionnels. Les fibres sont arrangées selon une direction privilégi€e puis
noyées dans la matrice pour former un pli unidirectionnel. L’orientation des
fibres définit la direction de résistance privilégiée du pli. Ces plis sont ensuite

empilés pour former un matériau stratifié¢ (Figure 2.3).

Echelle “méso” :
les plis

Echelle “micro” :
les fibres et la matrice

I w0 10mn

10um Echelle “macro” :
' le stratifié

Figure2.3 : Les différentes échelles de modélisation
d’un stratifié.

L’utilisation de plis orientés selon les directions principales du chargement
permet de construire des matériaux adaptés aux efforts subis par la piéce.
Cette structure particuliere conduit & des matériaux dont les échelles

caractéristiques sont tres proches. En effet, ils sont composés de phases a petites
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échelles (échelle de la fibre =~ 10 um), constituant des plis a une échelle
supérieure (= 100 pum) formant un matériau pouvant étre épais (= 4 mm) utilisé
dans une structure de taille industrielle (= 1 m). Cette forte composante multi-
échelle est un point clé¢ de I’étude du matériau, pour la compréhension de sesS

dégradations.

2.3 Mécanismes d’Endommagement Des Composites Stratifies

2.3.1 Introduction :

De nombreuses travaux expérimentales ont été réalisées [2,3,4] pour
caractériser les étapes de dégradation du matériau. Elles ont permis d’identifier
six mécanismes de dégradations dont I’évolution et les interactions conduisent a
la ruine complete de la structure. Parce que le matériau est multi-échelle, sa
dégradation 1’est aussi [5,6]. Kachanov [7] décrit géomeétriquement les
mécanismes d’endommagement par la création de cavités et de fissures a
Iintérieur de la structure, c’est-a-dire, par le développement de micro
discontinuités de la structure au cours de la sollicitation. Une autre définition
consiste a dire que I’endommagement se caractérise par une perte de cohésion
de la matiere. L’apparition et la propagation de ces microcavités et microfissures
ont pour consequences une perte de rigidité du matériau et une perte
d’incompressibilité plastique (pour les matériaux ductiles). Les mécanismes de
dégradation peuvent alors étre classés en fonction de 1’échelle a laquelle ils se

développent.

2.3.2 Définition de I’endommagement dans la cas général

De maniere générale, ’endommagement est défini comme étant un ensemble de

changements microstructuraux au sein du matériau, qui occasionnent une
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détérioration irréversible plus ou moins importante. Lors de la sollicitation d’une
structure en matériaux composites, la dégradation de ses propriétés est effective,
bien avant sa rupture finale. Notons également que 1I’endommagement présente
un caractére unilatéral, les microfissures pouvant se refermer sous 1’action du

chargement.

2.3.3 Définition de I’endommagement dans le cas des composites .

L’endommagement dans les matériaux composites est di aux hétérogénéites qui
engendrent des concentrations de contrainte. C’est le cas a I’interface entre fibre
et matrice ou on peut voir apparaitre des décohésions. L’anisotropie provoque
¢galement des concentrations de contrainte, notamment a 1’interface entre deux
plis d’orientations différentes provoquant des délaminages ou la décohésion.

I1 existe plusieurs modes d’endommagement dans les matériaux composites qui
dependent de la sollicitation appliquée et de la geométrie de la structure. Au
cours des mécaniques, les premiers endommagements détectés commencent a se
développer a I’échelle microscopique lorsque 1’effort localisé atteint la limite de
rupture d’un des constituants ou celle de I’interface les reliant. Plusieurs
paramétres sont responsables de la progression des ces modes
d’endommagement dans les matériaux composites parmi lesquels on peut citer :
la fraction volumique, D'orientation des fibres, D’épaisseur des plis et
I’espacement  entre  fibres. L’accumulation des différents modes

d’endommagement est I’origine de la ruine totale de la structure.
2.3.4 Mecanismes d’endommagement des composites stratifiés
Les mécanismes d’endommagement des composites stratifiés peuvent se

regrouper en quatre principaux modes (Figure 1.4) :

e Fissuration matricielle ;
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e Rupture de I’interface fibre-matrice et déchaussement des fibres ;
e Délaminage inter plis ;

e Rupture des fibres.

Deélaminage Rupture de fibres

Figure 2.4 Mécanismes d’endommagement observés dans un composite [8, 9].

2.3.4.1 Fissuration matricielle :

Des microfissurations apparaissent au niveau de la matrice suivies d’une fissure
plus importante qui se propage perpendiculairement a la sollicitation. Ce
phenomeéne se déroule en deux étapes :

a) des microfissurations apparaissent au niveau de défauts présents dans la
matrice (inclusions, porosités...) ;

b) une fissure se propage ensuite selon la direction perpendiculaire a la
sollicitation. Si la contrainte en fond de fissure est suffisamment importante, la
fissure peut provoquer, a ’arrivée a une interface, une rupture de fibre ou un
décollement interfacial (1’'une de ces deux possibilités sera favorisée par rapport
a I’autre selon la plus ou moins bonne cohésion fibre/matrice). Il arrive que
certaines fissures se ferment selon le sens de la sollicitation et selon la forme de
ces dernieres.

La fissuration de la matrice peut se produire, soit par fissuration transverse,
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lorsque la contrainte de traction dans la matrice atteint la contrainte a la rupture
de la matrice, soit par fissuration longitudinale, lorsque la contrainte de

cisaillement dans la matrice atteint la contrainte en cisaillement a la rupture.

2.3.4.2 Décohesion fibre-matrice :

Dans la pratique, méme aprés avoir choisi les constituants (fibres et matrice)
avec soin en les soumettant a des contrdles précis, I'interface issue de leur
interaction ne peut étre totalement maitrisee par les efforts d’analyse et de
prévision. Dans le cas particulier ou les fibres sont discontinues, la zone inter
faciale est le siege d’initiation de fissures et devient de ce fait critique a
I’accumulation de I’endommagement. Cela est di essentiellement a 1’efficacité
du transfert de charges a I’interface fibre/matrice ainsi qu’a la concentration des
contraintes aux extrémités des fibres. Le comportement de [D’interface
fibre/matrice dépend essentiellement de ses propriétés mécaniques comparées a
celles des fibres et de la matrice. Généralement la décohésion a lieu dans deux

cas .

e lorsque la cohésion est inférieure a la contrainte de cisaillement a la
rupture de la matrice ;

¢ lorsque I’adhérence fibre-matrice est faible

Dans le cas d’une adhérence fibre-matrice élevée, la rupture initiée, par rupture
de fibres, ou par rupture de matrice, induit en front de fissure des concentrations
de contraintes conduisant a une propagation de la rupture successivement dans

les fibres et dans la matrice.

2.3.4.3 Rupture des fibres :
Dans certains cas, I’endommagement dans les composites est initi€é par une

rupture de fibre. Cela se produit en général lorsque 1’orientation des fibres

Page 34




Chapitre 2 : Endommagement des matériaux composites

coincide plus ou moins avec 1’axe de sollicitation du matériau composite. La
rupture a lieu lorsque la contrainte de rupture de la fibre est atteinte.
L’endommagement produit ne cesse de progresser au fur et a mesure que la
contrainte appliquée augmente, et provoque ainsi la rupture de la matrice et

autres fibres jusqu’a la rupture totale du matériau.

2.3.4.4 Délaminage inter-plis :

C’est un décollement des plis pour un matériau constitu¢ d’une superposition de
couches de fibres. Les mécanismes de rupture induits dépendent de la nature des
constituants, I’architecture des couches et du mode de sollicitation mécanique
imposé. Le délaminage progresse donc essentiellement par fissuration
interlaminaire, responsable du dédoublement du matériau composite dans son
épaisseur, mais il est associé également a un réseau trés important de fissures
intralaminaires qui dépendent du drapage. Du point de vue des mécanismes, les
premiéres microfissures se forment a I’intérieur des plis, dans la résine, avant
que les décohésions interlaminaires ne se développent. Le role de la résistance a
la fissuration des résines est de ce fait aussi important que celui de I’interface
entre fibres et matrice dans ces problemes de délaminage. Ce type de dommage
plan qui se propage selon un front, sous sollicitations de tension et de

cisaillement fait 1’objet de traitements par la mécanique de la rupture.

2.3.5 Modes de rupture :

La rupture des stratifiés composites peut se produire de plusieurs fagcons trés
complexes. Les modes de rupture dépendent de la stratification et de la direction
du chargement par rapport a I’orientation des fibres. Des différences
remarquables a [D’échelle macroscopique peuvent Etre constatées selon
differentes stratifications. Etant donné la diversité de la stratification et du
chargement, des modes de rupture bien définis a 1’échelle macroscopique ne

peuvent pas, en géneral, étre identifiés [10]. La description de la rupture a
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I’échelle du pli est, par contre, relativement efficace pour le classement des
mécanismes de rupture. Les stratifiés a renforts de fibres longues ont trois types
de rupture : rupture intralaminaire, rupture interlaminaire, et rupture
translaminaire [10].

Ces trois mécanismes de rupture (Figure 1.5) définissent le plan de rupture par
rapport aux constituants du matériau. La rupture intralaminaire se trouve a
I’intérieur d’un pli et elle est due principalement a la faible résistance de la
matrice et de I’adhérence entre la matrice et les fibres, tandis que la rupture
interlaminaire décrit une rupture entre deux plis adjacents et la surface de
rupture montre, en geénéral, la rupture de la matrice et la décohésion
fibre/matrice. La rupture translaminaire est orientée transversalement a
’orientation de fibres dans le pli endommagé. Elle concerne la rupture de fibres.
Les surfaces de rupture sont donc géneralement marquées par la morphologie
rugueuse des bouts de fibres.
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Figure 2.5 : Mécanismes de rupture dans un stratifié 0/90/0 [10].

Ces mécanismes impliquent peu de rupture de fibres. Comme pour les matériaux
métalliques, la rupture peut étre en mode | (ouverture), mode Il (glissement

droit), mode 111 (glissement vis), ou une combinaison des trois modes. Bien que
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le mode III soit moins étudié, un grand nombre d’études décrivent les

mécanismes de séparation en mode | et mode Il (Figure 1.6) [10].

!

Mode I Mode II Mode III

Figure 2.6 : Modes de rupture.

A Torigine, la mécanique de la rupture a été développée pour les matériaux
homogenes isotropes. Cependant, elle est couramment utilisee pour caractériser
la résistance au délaminage des matériaux composites [11]. Des essais de mode |
ont été réalises sur les composites depuis les années 60[12]. Deux parameétres
peuvent €tre utilisés pour caractériser la rupture : le taux de restitution d’énergie
(G) et le facteur d’intensité de contrainte (K).

L’approche énergétique d’A.A. GRIFFITH utilise le premier principe de la
thermodynamique pour contourner ce probléme[13]. L’analyse de la fissuration
et de la propagation de fissure est fondée sur un bilan énergétique entre un état
initial et un état final. Cette approche considére qu’un accroissement de fissure
nécessite un apport d’énergie 1ié a la création d’une nouvelle surface. Cette
énergie est fournie par la perte d’énergie potentielle du systéme de corps fissuré.
La fissure peut se propager a condition que la perte de 1’énergie potentielle soit
au moins égale a 1’énergie nécessaire a la création de surface supplémentaire.

Pour une propagation de fissure, le bilan énergétique du systéme s’écrit :

Page 37




Chapitre 2 : Endommagement des matériaux composites

dUiota = dWext — dUe — dUg— dU.— 2 Y dA=0 (IL.1

Ou:
o U wa: Energie totale du systeme
o W,y Travail des forces extérieures appliquées lors de 1’avancée de fissure
e U.. Energie de déformation élastique emmagasinée dans le systéeme
e Uy : Energie dissipée de facon irréversible
e U, : Energie cinétique
e v : Energie superficielle de cohésion du matériau
e dA= B da : Surface de fissuration crée par la propagation da dans
I’épaisseur B
La propagation de fissure se produit lorsque 1’énergie cinétique du systeme

augmente. La condition de propagation s’écrit :

dw,,-v,) , _duU, - (1.2

ext — Yy

dA © o dA

En posant I = U e— Wext ou II représente 1’énergie potentielle stockée
dans la structure, on appelle alors :

_dil (1.3
dA

Ou G est le taux de restitution d’énergie, c’est-a-dire 1’énergie surfacique
disponible pour la propagation de fissure.
L’¢énergie nécessaire a la création d’une surface de fissuration unitaire est :

R=2y (IL.4
Ou R est appelé la résistance a la propagation de fissure.
Le critere de propagation de GRIFFITH se traduit alors :
Propagation stable :

dU/dA=00uG =R

L’exces d’énergie est dépensé en énergie cinématique du front de fissure.

Page 38




Chapitre 2 : Endommagement des matériaux composites

Le travail de GRIFFITH a été repris par G.R. IRWIN. L approche énergétique a
été reformulée en termes de contraintes. Le taux de restitution énergie (G) est
remplacé par le facteur d’intensité de contrainte (K) et 1’énergie de création
d’une nouvelle surface est remplacée par la ténacité pour la description de la
résistance a la propagation de fissure [13]. Pour cette approche, un matériau se
fissure au point ou le facteur d’intensité de contrainte atteint sa valeur critique
(Ke).

Des formules analytiques du facteur d’intensité de contrainte ont ¢été
déterminées pour des configurations simples [14]. Elles s’écrivent généralement

sous la forme :
Ko dra -f[g) (115

Ou

K : Facteur d’intensité de contrainte

o : Contrainte uniforme a 1’infini

a: Longueur de la fissure

f(g) : Facteur de géométrie de 1’éprouvette

Dans la littérature, le concept du taux de restitution d’énergie est
couramment utilisé pour caractériser le délaminage des stratifiés composites
[12,15,16]. La résistance au délaminage est mesurée en termes de G¢ associé a
I’amorcage et a la propagation du délaminage [11].

L’approche énergétique a des avantages par rapport a I’approche de contraintes
parce qu’elle est une approche globale. Le taux de restitution d’énergie est
relativement facile a déterminer par des méthodes expérimentales ou analytiques
ce qui permet d’éviter d’étudier le champ de contraintes qui est trés complexe a
I’extrémité de la fissure. De plus, les formules analytiques du facteur d’intensité

de contrainte pour les matériaux anisotropes sont rarement disponibles.
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Par son caractere global, 1’approche énergétique est applicable a la rupture de

tous les matériaux fragiles, qu’ils soient isotropes ou anisotropes, homogenes ou

hétérogenes.

Lorsqu’une fissure se propage dans un milieu homogeéne orthotrope sous un

chargement en mode mixte I+I1, le K peut étre détermine a partir du G[15,17]:
K’

G; = E'* (i=1.10) (IL6

ou Ei * sont les modules d’élasticité effectifs définis a partir de la matrice de

rigidité du matériau (en contrainte plane ou en déeformation plane).

2.3.6.2 Délaminage :

Le délaminage est caractérise comme des fissurations qui se propagent dans une
zone riche en résine (approximativement 0,7 um pour des stratifiées
carbone/époxyde) entre les plis d’orientation différente [21,22]. Le délaminage
est di a la différence de module de flexion entre les plis d’orientation différente.
Dans le cas de stratifiés (0°/90°), il prend généralement la forme d’une ellipse
dont I’axe principal est orienté suivant les fibres du pli inférieur [18,20,21,23].
Les contraintes induites par la flexion de la plague sont les principales causes de
delaminage puisque dans la direction des fibres, la plaque tend a avoir une
flexion concave alors que dans la direction transverse, sa fléche est convexe.
Dorey a travaillé sur D’énergie ¢lastique de déformation au niveau des
délaminages, dans le cas des plaques impactées, et il en a déduit I’expression

suivante [24] :

. 21 wl?

© otE;

(117

Avec :
¢ 7 la contrainte admissible en cisaillement interlaminaire de 1’éprouvette,
e W sa largeur,

e tson épaisseur,
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e Ef son module de flexion et L la longueur entre appuis du montage

d’impact.

2.3.6.3 Rupture de fibres :

Ce mode d’endommagement apparait plus tard dans le mode de dégradation des
composites impactés et est principalement le résultat d’une contrainte
importante dans les fibres lors du flambement. Son lieu d’apparition est la face
opposee a la face d’impact. Dorey présente une €quation simple de 1’énergie

nécessaire a provoquer des ruptures de fibres [24] :

o- wiL (I1.8

18E¢

ff —

Avec :

e o la contrainte admissible en flexion de I’¢prouvette,

w sa largeur,

t son épaisseur,

Es son module de flexion et

L la longueur entre appuis du montage d’impact.

2.3.6.4 Forme de la zone endommageée :

Dans la littérature, deux formes caractéristiques de la zone endommagée sont
mises en €vidence : le cone d’endommagement (Figure 1.8) et la forme en
double hélice (Figure 1.9) [25]. Le cone d’endommagement est situé sous
I’indentation résiduelle et se propage jusqu’a la face opposée de 1’éprouvette. 1l
prend en compte I’ensemble des endommagements provoqués par I’impact. On
distingue souvent trois types d’informations importantes : la zone délaming¢e, la
zone endommagée et I’empreinte de I’impacteur. L’endommagement en double
hélice caractérise, quant a lui, la zone délaminée dans des stratifiees 0/90 °.

L’hélice est de plus en plus importante dans 1’épaisseur de 1’éprouvette (face
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impactée vers face opposée a I’impact).

Empreinte de I'impacteur

Zone délaminée Zone endommagée

Figure 2.7 : Cone d’endommagement [25] Figure 2.8 : Endommagement
double [25]. hélice.

2.3.7 Critere de rupture :

Ils existent de nombreux criteres de rupture utilis€s pour prévoir I’évolution des
dégradations. lls peuvent se regrouper en trois familles : les critéres de
deformations ou contraintes maximales, des critéres bases sur des fonctions de
contraintes permettant de prendre en compte les interactions entre les modes de
rupture, et les critéres plus phénomenologiques considérant séparément la

rupture des fibres et celle de la matrice.

Les critéres de déformations ou contraintes maximales consistent a déterminer,
pour un matériau donné, les contraintes (ou déformations) a rupture en traction
et compression d’un pli unidirectionnel dans les trois directions du matériau puis
de comparer ces valeurs avec les contraintes (ou déformations) locales calculées
pour définir le point de rupture.

Toutefois, ce type de critere ne prend pas en compte les interactions entre les
déférents modes de rupture et peut ainsi conduire a une surestimation de la tenue
de la structure.

Le second type de critere est comparable au critére de VVon-Mises pour les
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matériaux métalliques. Il permet de prendre en compte les interactions entre les
modes de rupture. L’enveloppe de rupture est définie par une combinaison
linéaire des contraintes locales dans le matériau, dont les coefficients sont des
parameétres du matériau identités a partir des contraintes a rupture. Parmi les plus
couramment utilisés, il y a le critere de Tsai-Wu [26], extrapolation du critére de
Tsai-Hill permettant de prendre en compte la dissymétrie du comportement en
traction et en compression.

Le dernier groupe de criteres rassemble les multi-criteres, type critere de
Hashin [27]. lls se basent généralement sur la décomposition de la rupture du
composite en différents modes : la rupture de la fibre en traction, en
compression, la rupture de la matrice en traction/compression sur des plans

paralleles a I’axe des fibres.

La rupture finale d’un matériau composite peut étre le résultat de :
« Traction longitudinale : rupture des fibres
« Traction longitudinale : rupture transversale de la matrice
. Traction longitudinale : rupture longitudinale de la matrice
« Traction longitudinale : rupture de l'interface fibre-matrice
« Traction longitudinale : propagation de fissures
« Traction longitudinale : déchaussement di a un probleme de cohésion
entre le renfort et la matrice
« Traction transversale : Coalescence de fissures : conjonction de plusieurs

microfissures en une seule fissure.
Les paramétres de résistance sont :
« X = Limite de traction longitudinale

« X’ = Limite de compression longitudinale

o Y = Limite de traction transverse
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o Y’ = Limite de compression transverse

o S =Limite de cisaillement

Cette partie est consacrée aux travaux expérimentaux et numériques traités par

différent auteurs dans différents profils.

2.4.1 Comportement sous chargement statique :

La plupart des ruptures en service ont pour origine les concentrations de
contrainte qui émanent des discontinuités géométriques d’une structure (trou,

rainure, épaulement, gorge, fond de fissure, ...). Ces discontinuités induisent

une élévation générale de la contrainte et une concentration locale due a une

modification du flux de force.

2.4.1.1 Modéle d’endommagement pour les composites stratifiés

Le modele présenté est issu du travail de Ladeveze et al. sur la modélisation a
I’échelle du pli de I’endommagement de composites stratifiés [28]. Il a été
adapté a des stratifiés constitués de plis tissés par Hochard et al. [29]. Cette
modélisation en contrainte plane et sous I’hypothése des petites perturbations a
pour but de décrire de maniere locale le comportement. Il s’inscrit dans le
formalisme thermodynamique a variables internes. Aux variables classiques,
tenseur des deformations ¢ et tenseur des contraintes o, s’ajoutent des variables

d’endommagement di (i=1,2,12) pour mod¢liser les chutes de rigidité dans

chaque pli :
E =E(1-4d) (IL11)
Ey = EJ(1—dy) (I1.12
Gy = Gy (1 —dyy) (.13

2.4.1.2 Application a une structure : la plaque trouée
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Le comportement local présenté précédemment a €été intégré dans le code
éléments finis Abaqus_ standard. La structure testée en traction est une plaque

trouée (Figure 1.10).

Zone I

i de la mesure i
SR
e

950 mm

Stratifié plis fissés [°,-8 °]

150 mm

Figure 2.9 : Essai de traction sur plague trouée.

Corrélation d'image Simulation

namAmamARAmARm. .-.q AREREREREEREAER

i......um.. - ! - -

Figure 2.10 : Comparaison expérience simulation du champ
de déformation pres du trou juste avant rupture.

La Figure 1.11 permet de comparer juste avant rupture le champ de déformation
prés du trou obtenu expérimentalement avec celui obtenu avec la simulation
pour un stratifié [45°, -45°]2s. La mesure expérimentale du champ de

déformation a été effectuée par corrélation d’image. Ils ont observé une bande
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de forte déformation a 45° partant du haut du trou. L’endommagement obtenu

par simulation dans ces zones est de 0,5.

800 r T
—— trou circulaire
— trou elliptique (a/b = 0.375)
Took — eprouvette altére (rayon 300 mm) ||
g
= 600 1
>
= 500t 1
S
400 1
oy ) =1 o, dy
3[][][] 0.005 0.01 0.015 0.02
Distance par rapport au trou vy {m)
Figure 2.11 : Mise en évidence d’une distance caractéristique.

1600 T T T T T =
: : : : ;| — experience
o- i i i | —— simulation

1200/

o 0.5 1 1.5 2 25 3 35
Deéplacement (mm)

Figure 2.12 : Validation du modele pour des

stratifiés de différentes orientations.

La rupture du composite sens fibre ne peut étre déterminée par un critere local.
La Figure 1.13 represente la distribution des contraintes moyennes dans le sens
des fibres obtenue par un calcul éléments finis. Cette distribution correspond a

I’effort a rupture expérimental. On remarque que la contrainte maximale sur le
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bord dépend de la géométrie. Cependant, il existe une longueur caractéristique
indépendante du gradient de contrainte qui permet de définir un critére de
rupture sens fibre non local[30]. La Figure 1.13 permet de comparer le modeéle

aux résultats expérimentaux pour différentes orientation des plis [31].

Plus l'utilisation d’un matériau est élargie, plus la probabilité de rupture
éventuelle est augmentée. La capacité a caractériser les ruptures, par exemple en
termes d’identification des modes de rupture, des paramétres caractéristiques, ou
des valeurs critiques a la rupture, est essentielle pour assurer l'intégrité des
piéces en service et pour la conception des futures produits. Le principal aspect
de cette rupture est la fissure , ce qui assure la localisation et la progression de la
fracture. La fracture a plusieurs aspects qui peuvent affecter de facon
significative I'apparition de la fracture et a la progression de méme que les
propriétes de rupture des composites stratifiés. Plusieurs travaux ont été entamés
dans ce domaine. Shastry et Raj ont analyse l'effet de l'orientation des fibres
pour un stratifié composite unidirectionnel avec la méthode des éléments finis
en assumant un probleme sous contraintes planes dans le plan de charges
statiques [32]. TODO et JAR présenté une étude par éléments finis micro-
macro - mécanique de la croissance de la fissure interlaminaire en matrice de
fibre de verre / époxy DCB spécimens pour le mode 1[33]. D. Quinas et al ont
procédé a I’analyse du facteur de concentration de contraintes dans une plaque
stratifiée en présence d’une entaille circulaire[34].. Xiwu et al. ont évalué la
concentration des contraintes de composites stratifiés finis avec trou elliptique et
plusieurs trous elliptiques fondée sur la théorie classique plaques stratifiées [35].
Iwaki a travaillé sur les concentrations de contraintes dans une plaque avec deux
trous circulaire inégaux [36].. Smith B. W a déterminé I'angle de propagation de
la fissure et a trouvé a étre de plus en plus avec la contribution mode I de 55 % ,
et de diminuer légerement au-dessus de cette valeur [37]. Une enquéte a été

menée a nouveau par TODO et al . en utilisant le modéle de ENF mode 11 et

Page 47




Chapitre 2 : Endommagement des matériaux composites

composite glass-fibre/vinylester [38]. Mahiou et Bekaou ont étudié pour la
concentration de contraintes locales et la prédiction de rupture a la traction dans
les composites unidirectionnels [39]. Il a été conclu que, dans le mode -1l du
chargement de la progression de la fissure est fonction des propriétés de
I'interface fibre / matrice. Finalement P. L. Marcin et al ont développé un
mod¢le d’endommagement macroscopique décrivant des mécanismes physiques
observés expérimentalement (anisotropie initiale du matériau, anisotropie de
I’endommagement, viscosité, etc.) et a augmenter la robustesse du calcul de

structures (Figure 1.14) [40].

............. Zalcul nominal 3 - Rupture progressive

1 Enveloppe Jl /——1
=

Lois adoucissanifes

Z - Endommagsment

Force

deplacement

Figure 2.13 : Description du comportement mécanique des composites tissés
jusqu’a rupture en présence de gradients de contrainte avec prise en
compte des incertitudes.

Les caractéristiques mécaniques du composite sont déterminées par le choix de
la fibre et du matériau de la matrice, ainsi que par l'orientation de ces fibres dans
le tissu textile. Pour satisfaire aux exigences des techniques d'essais
mécaniques, une distinction est généralement effectuée entre stratifies
unidirectionnels et stratifiés multi-directionnels.
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D'une maniére générale, l'essai mécanique sur matériaux représente divers
scénarios de mise en charge d'une éprouvette normalisée. Les caractéristiques
mécaniques étant fortement liées a I'orientation des fibres, nous vous proposons
différents types d'essais (application d'une charge paralléle ou perpendiculaire a
la direction des fibres).

En plus des normes internationales (1ISO), ces essais sont décrits dans différentes
normes nationales ou locales (ASTM, EN, DIN), de méme que dans des normes
constructeurs (Airbus AITM, Boeing BSS). Il en résulte un ensemble de plus de
170 normes, décrivant pres de 20 méthodes génériques pour essais sur
composites.

L'essai sur composants, sur structures partielles et completes, saligne quant a lui
généralement sur les sollicitations qui se produiront plus tardivement en
opération. Résistance, absorption d'énergie (Crash), fatigue des matériaux et
estimations de durée de vie sont au premier plan.

En raison de la sensibilité directionnelle des composites a fibres et de leur
sensibilité au cisaillement, les forces d'essais doivent étre appliquées dans une
direction précise. L'erreur d'axialité est decrite comme ‘'alignement’, et est
soumise a des tolérances étroites. Pour mesurer I'alignement de ses systemes
d'essais, ZwickRoell utilise des dispositifs de mesure appropries (éprouvettes
équipees de jauges de contrainte, par exemple). L'alignement des axes de
traction de la machine d'essais s'effectue via des dispositifs mécaniques
(Alignment Fixtures).

Afficher moins

Systéme d'essais modulaire pour matériaux renforcés de fibres

En utilisant plusieurs machines d'essais adaptées aux différentes méthodes
d'essais, les grands laboratoires d'essais avec demandes d'essais élevées
parviennent a minimiser les temps de transformation. Les méthodes d'essais se
répartissent selon les plages de force suivantes:

« Forces jusqu'a 1 kN: Essais de flexion, taux de libération de I'énergie,
essais de traction sur filaments simples

« Forces jusqu'a 10 kN: Essais de cisaillement, par ex. IPS, ILSS et entaille-
V, essais de traction sur brins de filaments, essais de traction UD 90°,
essais de traction en direction d'épaisseur

« Forces jusgu'a 100 kN: essais de traction UD 0°, essais de traction MD sur
plus petites épaisseurs de stratifié, essais de compression selon les normes
ISO, ASTM et EN, essais de compression entaillés, essais de paroi du trou
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« Forces plus grandes que 100 kN: essais de traction et de compression
selon normes Airbus pour épaisseurs de stratifiés correspondantes,
Compression After Impact

Lorsque la demande d'essais est trop peu importante ou irréguliére pour acquérir
plusieurs machines d'essais, il peut étre avantageux d'équiper une seule machine
d'essais permettant de réaliser le plus grand nombre possible de méthodes
d'essais @ moindre impact en terme de travaux d'adaptation. ZwickRoell a
développe, a cette fin, des concepts de machines d'essais modulaires pour
machines d'essais électromécaniques et servohydrauliques dans différentes
capacités. Avantages de ce systeme modulaire: Tous les outils, extensometres,
logiciels et éventuels écrans de protection ainsi que I'enceinte thermique
s'adaptent idéalement les uns aux autres. Concu de maniére entierement
modulaire, ce systeme présente tous les avantages d'un investissement a long
terme.

Essai de traction

Les essais de traction et essais de résistance a cisaillement par traction sont
réalisés selon différentes méthodes.

i ‘mﬁlq"m

sl

2

i uf?‘lm%n.‘u

Figure 2.14 : Essai de traction sur filaments simples.

Le diamétre des filaments simples est de I'ordre du micromeétre. Le filament est
tout d'abord fixé dans un cadre papier de petites dimensions selon ISO 11566. Il
est ensuite aligné et fixé dans le dispositif de serrage de la machine d'essais
avant application de la charge. Aprés découpe du petit cadre, les propriétes
pourront étre déterminées sous sollicitation de traction.
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Figure 2.15 : Essai de traction sur brins de filaments.

De maniére générale, les brins de filament sont tout d'abord enrobés dans de la
résine, puis coupés en longueurs. Des talons sont collées aux extrémités pour
permettre une application uniforme de la force de traction sur I'éprouvette. Des
outils tels que les extensometres ZwickRoell
(extensomeétre makroXtens et multiXtens) sont particulierement appropriés a la
mesure de la déformation.

Figure 2.16 : Essai de traction sur GFRP pultrudé.

Les tiges pultrudées peuvent étre testées avec des talons renforcés. Les talons
sont adaptés au profil et a la structure de I'éprouvette. Des essais sans talon
renforcé  pourront également étre réalisés a l'aide de machoires
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hydrauliques ou méachoires pneumatigues équipées de mors spéciaux. Cet essali
est décrit dans I'ASTM D 3916.

Figure 2.17 : Essai de traction sur stratifiés unidirectionnels.

Les stratifies unidirectionnels sont en principe testés longitudinalement pour la
résistance des fibres et transversalement pour la résistance d'adhésion. Afin
d'éviter une rupture entre les mors, les éprouvettes sont de maniere générale
équipées d'extrémités renforcées. Cet essai est décrit dans plusieurs normes
(ISO, ASTM, EN, AITM, BSS, DIN, SACMA) ainsi que dans les normes
CRAG. Sa réalisation demande une trés grande précision de I'alignement et de la
mesure de la déformation.

Figure 2.18 : Essai de traction sur stratifiés multidirectionnels

Selon la taille de la structure textile, les stratifiés multi-directionnels seront
testés avec des largeurs éprouvettes de 25 mm (50 mm, dans certains cas).
Conformément a I'lSO 527-4, I'épaisseur de I'éprouvette peut aller jusqu'a 10
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mm. De tres grandes forces de traction supérieures a 300 kN pourront apparaitre
sur les grandes sections éprouvette. Pour mesurer l'allongement, ZwickRoell
utilise des jauges de contrainte, extensometre  mécaniques  (Clip-
on, makroXtens, multiXtens) ou extensomeétres optiques (videoXtens HP).

Figure 2.19 : Essai de traction entaillé (Open Hole Tensile).

Cet essai caractérise l'influence d'un trou sur la résistance a la traction des
stratifies. Le résultat est habituellement représenté comme facteur d'entaille; il
fournit le ratio de I'éprouvette endommagée-non endommagée.

Détermination de la résistance au cisaillement interlaminaire, ILSS

Le terme ,,Résistance au cisaillement interlaminaire, ILSS* décrit une résistance
au cisaillement entre les couches de stratifié.

Figure 2.20 : Objectif de I'essai.
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Sur les stratifiés avec matrice fragile, par exemple en résine époxy, la résistance
au cisaillement interlaminaire est en principe déterminée dans I'essai de flexion
court (SBS). Ce faisant, la présence de contrainte de cisaillement dans l'essai de
flexion est communément admise. Lorsque I'écartement entre appuis comparé a
I'épaisseur éprouvette est faible, les contraintes survenues au cisaillement
comparées aux contraintes normales produites par le couple de flexion sont tres
grandes. Une contrainte a la rupture en cisaillement, permettant de mesurer la
résistance a cisaillement, pourra étre créé de la sorte sur les matériaux a matrice
élaborés a partir de constituants fragiles.

La résistance au cisaillement du matériau a matrice ou la qualité du liant des
fibres pourra étre caractérisée selon le type de rupture.

La méthode, de mise en ceuvre relativement aisée, repose sur un outil simple,
disposant de bonnes capacités d'alignement et d'un centrage précis du poingon
de flexion. Fréguemment utilisée pour le Contrdle Qualité, elle s'adapte aisement
a la comparaison entre materiaux.

Mais cette methode, qui laisse souvent apparaitre des pics de compression a
proximité de la panne de flexion, livre uniquement les propriétés de cisaillement
visibles.

Essai des stratifiés standards

« Des essais sur stratifié standard de 2 mm d'épaisseur sont habituellement
réalises dans le développement matériau. Conformément a la norme a
appliquer, I' écartement entre appuis est de 8 ou 10 mm et devra étre réglé
avec une précision de + 0.1 mm. Avec £ 0.02 mm, la norme EN
2563 définit une tolérance trés étroite en matiere de centrage de la panne de
compression.

« Lesoutillages d'essais de ZwickRoell peuvent étre utilisés tant pour le
centrage que I'écartement entre appuis, ou encore pour le parallélisme des
appuis.

Essai des stratifiés de structures finies

Les stratifiés de profilés, plaques ou composants sont fréqguemment proposés
dans d'autres épaisseurs. Le rapport écartement entre appuis / épaisseur du
stratifié doit toutefois impérativement étre respecté. Pour ce faire, un réglage
aisé de I'écartement entre appuis devra étre possible pour chaque série d'essai et
le centrage maintenu. L'outil ILSS de ZwickRoell est équipé dans ce but d'une
vis & sens contraire. Les appuis pourront ainsi étre réglés sur I'écartement
souhaité tout en respectant le point central. Les surfaces de mesure définies sur
les cotes de I'appui permettent le contrdle précis de I'écartement.
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Taux de restitution de I'énergie G

Grandeurs caractéristiques de mécanique de la rupture, les taux de libération de
I'énergie jouent un réle essentiel dans la caractérisation des matériaux renforces
de fibres

Figure 2.21 : Objectif de I'essai.

Ces grandeurs caractéristiques livrent I'énergie se rapportant aux surfaces de
rupture; elles devront étre appliquees a une éprouvette définie, afin de faire
progresser une fissure. Le résultat obtenu est une valeur, qui décrit la sensibilite
de propagation de fissure d'un stratifié. Différents types de sollicitation co-
existent.

« Mode I: Ouverture de la fissure
« Mode II: Sollicitation de cisaillement le long du plan stratifié

« Mode Il Sollicitation de torsion perpendiculaire au plan stratifié
La mesure du taux de libération d'énergie en Mode | est la mesure la plus
frequemment employée; elle est décrite en terme de normes ISO, ASTM et EN.
Aucune norme n'est proposee a ce jour pour le Mode I1l. L'ASTMdécrit d'autre
part une méethode mixte, permettant une combinaison des Mode | et Mode I
avec portions variables.
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Mode | Mesure dans le montage d'essai DCB

Le Mode | Taux de libération d'énergie est habituellement réalisé avec des
éprouvettesDCB (Double Cantilever Beam).

Cette éprouvette est dotée d'une fissuration dans le plan du stratifié, qui
aura par exemple été créée par mise en place d'un film plastique pendant
la stratification.

La sollicitation pourra étre appliquée par Loading-Blocks collés, par
charniéres ou appuis spéciaux.

Pendant I'essai, I'ouverture de la fissure sera mesurée comme course
traverse et corrigée de la somme de la déformation sur le coté de
I'éprouvette. L'énergie utilisée est calculée a partir de l'intégrale de la
force mesurée pour la déformation. Dans un premier temps, la croissance
de la fissure est suivie a I'ceil nu sur le c6té de I'éprouvette.

Figure 2.22 : Mode 1.

xploitation de la fissure s'effectuera ensuite en macrographie sur la
surface latérale de I'éprouvette. Pour une meilleure tracabilité de la
mesure, des loupes numériques entrainées le long de I'éprouvette seront
utilisées.

Synchronisée image-par-image sur la courbe de mesure, la vidéo
enregistrée permet ainsi une vérification et correction ultérieure de I'essai
en cas de doute.

Les déroulements d'essais et exploitations de résultats different selon la
norme appliquée.
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« Les normes sont: ISO 15024, ASTM D 5528, AITM 1-0005, AITM 1-
0053, Boeing BSS 7273, CRAG method 600, NASA method RP 1092
ST-5, ESIS TC 4, prEN 6033 (retiréee)

Mode Il — Mesure dans le montage d'essai SENB / ENF

Outre I'essai de flexion, l'essai de traction et de compression sur éprouvettes
entaillées permettront de créer et mesurer les sollicitations en Mode 11,

La mesure du taux de libération d'énergie en Mode Il est standardisée dans un
essai de flexion. Les contraintes de compression apparues en essai de flexion
seront utilisées ici pour faire avancer la fissure. Le terme SENB (Single End
Notch Bending) désigne I'éprouvette, mais I'abréviation ENF (End Notch
flexure) est également employée. La mesure du fléchissement s'effectue via la
course traverse (avec correction de rigidité), ou au moyen d'un capteur de course
qui sera centré sur I'éprouvette.

Le point d'initiation de la fissure est caractérisé par une force maximale. En fin
de mesure, I'éprouvette est refroidie a I'azote liquide puis entierement cassée afin
de mesurer les surfaces de rupture.

Figure 2.23(a) : Mode 1.

Mixed Mode Bending (MMB)
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Le fléchissement ,,Mixed Mode* peut étre mesuré sur stratifiés unidirectionnels.
Les Mode | et Mode 1l sont alors combinés.

Figure 2.24(b) : Mode 1.

« Un fournisseur mondial de premier plan de fibres de verre et de
matériaux composites a été chargé d'effectuer des tests de fatigue de
contréle qualité plus exigeants, conformément aux prescriptions de son
client du secteur de I'aérospatiale.

Zwick f Roell

Figure 2.25(c) : Mode 1.
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3.1. Introduction :

Les composites, comme tout matériau, peuvent se dégrader sous l'action
du chargement qui leur est appliqué en provoquant des dégradations mécaniques
des pieces composites (le délaminage). L’étude d’un délaminage existant et de
son comportement est d’une grande importance. En réalité, le délaminage
résultant de la propagation d’une fissure peut mener a la rupture d’un composant
qui favoriserait la ruine totale de la structure. La mécanique de la rupture est
I’outil adéquat pour analyser ce genre de situation en se basant sur les
caractéristiques de rupture du matériau qui sont le facteur d’intensit¢ de
contrainte critique (Kc) ou le taux de restitution d’énergie critique (Gc) appelé
aussi tenacité. Cette degradation du composite a été étudiée par de nombreux

auteurs.

Expérimentalement, il a été observe que les différents mécanismes
d’endommagement dans les stratifiés crois€s sont la fissuration transverse, le
delaminage en pointe de fissure ou interlaminaire et la fissuration longitudinale
[45]. L’ordre et la séquence d’apparition de ces endommagements dépendent
principalement des parametres suivants : la nature des constituants fibre/matrice,
I’architecture de la plaque stratifiée, le processus de fabrication et de mise en
forme ainsi que les différents types de sollicitations. La rupture finale du
composite résulte de la propagation et de 1’accumulation de ces trois types
d’endommagement. Dans la littérature, ces endommagements ont généralement
été étudiés de maniere séparée : les études portent soit sur la propagation des
fissures transverses par une méthode analytique ou numérique [46], soit sur un
modele analytique de delaminage [47]. Cependant quelques auteurs étudient le
role des fissures transverses dans le déclenchement du délaminage entre les
couches. Par exemple, Wang et Karihaloo [48] éetudient le meilleur empilement

(0,45,90) pour réduire la concentration de contrainte en pointe de fissure et la
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constante de cisaillement en mode II a I’interface. En raison de 1’hétérogénéité
du matériau composite, des études probabilistes ont aussi été réalisées par deux
approches : certains [49, 46] utilisent un critére probabiliste sur la répartition de
contrainte critique alors que [50] utilise un critere de répartition aléatoire sur le

taux de restitution d’énergie critique.

Notre travail a pour objectif I’analyse par la méthode des ¢léments finis
I’évolution du paramétre K facteur d’intensité de contraintes de trois plaques
constituées de la méme matrice Epoxyde et avec differentes fibres de
renforcement (bore, graphite et glace), dont les caractéristiques mécaniques des

matériaux composites stratifiés sont indiquées dans le tableau 3.1 [51].

Propriétés | Glass/époxy Graphite/Epoxy Bore/Epoxy
E11 (GPa) |50 134 208
E22 (GPa) | 14,5 10.3 25.4
E33 (GPa) | 14,5 10.3 25.4
G12 (GPa) | 2.56 5.5 7.2
G13 (GPa) | 2.56 5.5 7.2
G23 (GPa) | 2.24 3.2 4.9
v12 0.33 0.33 0.1677
v13 0.33 0.33 0.1677
v23 0.33 0.53 0.035
Kic 7000

(MPa.\Vm)

Tableau 3.1 : Propriétés des trois composites stratifiés [51].

Le modele géomeétrique choisi est une plague composite stratifiée
rectangulaire, celle -ci est soumise a une contrainte appliquée variable de (1 a
10) MPa suivant 1’axe des Z, 1’autre face étant fixe (voir Figure 3.1). Notre
¢tude montre la variation du facteur d’intensité de contraintes sous I’effet de

plusieurs parametres tels que 1’angle a de I’orientation des fibres, la longueur du
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délaminage et la charge appliquée. On note que le facteur K, ¢ prélevé en deux

positions, Kimirieu 1 Kiexir.

= <
+a V \La """
AR 'Y
v —>
g Y
- o
Détail de la partie
fissurée
! ! &
Figure 3.1 : Modele géométrique

| : Largeur de la plague = 20 mm

L : Longueur de la plague stratifiée = 150 mm

e . Epaisseur de la plaque = 1 mm (8 plies)

d : Longueur du délaminage variable de (30 au 60)mm
a : Angle d’orientation des fibres (+a ;- o)

o: Contrainte appliquée variable de (1 a 10) MPa

3.2. Modélisation Numérique :
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Pour simuler le comportement linéaire en traction et I’influence
d’orientation des fibres ainsi que les autres parametres, nous avons utilisé un
code de calcul « Abaqus» la version 6.13 pour I’analyse des structures
composites par la méthode des éléments finis. Ce code présente un systeme
complet, intégrant non seulement les fonctions de calcul proprement dites,
également des fonctions de construction du modele (pré processeur) et de

traitement des résultats (post-processeur) [53].

3.2.1. Méthode des éléments finis :

Cette méthode est une extension des techniques d’analyse des structures
bidimensionnelles et tridimensionnelles, telles que les poutres et les coques, elle
est considérée aussi comme 1'un des outils les plus efficaces et les plus
favorables pour la simulation numérique, et s’applique aux problémes de
mécanique des milieux continus présentant une linéarité ou une non linéarité de

la mécanique du solide ( €lasticite, plasticite...etc.)

L’objectif est de savoir comment mailler le domaine pour avoir des
résultats satisfaisants. Sachant qu’un maillage trop fin donne une bonne
précision du résultat mais avec un temps de calcul long, alors qu’un maillage
grossier fait perdre en précision mais réduit le temps de calcul. La démarche
adoptée est d’utiliser dans cette analyse un maillage « raisonnable » tout en
affinant les régions jugées critiques (entailles et délaminage). Le maillage doit
étre affiné jusqu’a I’obtention de résultats voisins. Un bon maillage est obtenu
par un raffinage idéal trés proche de I’entaille ; il est constitué d’un nombre
optimal d’éléments, ¢’est-a-dire, capable de nous fournir des résultats préecis en
un temps de calcul raisonnable. Pour bien mener cette étude, on a choisi un

élément coque quadrilatéral de type quadratique (Figures 3.2).
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Détaille du mallaige au fond
du délaminage

Figure 3.2: Maillage avec des éléments quadrilatéraux de
type quadratique

3.3. Résultats et discussions :

3.3.1-Influence de la largeur de délaminage sur les facteurs d’intensités des
contraintes des trois composites

e (Cas du mode d’ouverture [

850
200 -
750 4
700
650
500

500
450
= 400

(KIIIIII)

350 —=—(Kl)
300 —e— (KII)
250 —— (KlIl)
200 a
150 -
100

50 ]

0]

T T T T T T T T T
0 2 4 6 8 10 12

(Largeur de la plaque)
|

Figure 3.3.a: Variation des facteurs d'intensité de contraintes K, Ky et K
en fonction de la largeur de délaminage du composite verre/époxyde
pour a= 0° et d=30mm.

Page 64




Chapitre 3 :

Analyse numérique d’un délaminage des matériaux composites

Figure 3.3.b: Variation des facteurs d'intensité de contraintes K, Ky et Ky

200 o
700+
500

500 +

= 400 o

= —a—(Kl)
< 390 —s—(Kll)
] b —a— (KIIl)
200 -
100 4
0 @ ——b—a e s o,y
—— .,
-100 T T T T T T T T T T T 1
0 2 4 6 8 10 12

(Largeur de la plaque)

en fonction de la largeur de délaminage du composite graphite/époxyde
pour o= 0° et d=30mm.

Figure 3.3.c: Variation des facteurs d'intensité de contraintes K, Ky et Ky

600 -

400 4

ESDD —
v —— (Kl)
- 200 - c —=—(KII)
—— (Kl

100

04 e——b—t——b————d—dr——i————y

T T T T T T T T T T T |
0 2 4 6 8 10 12

(Largeur de |la plague)

en fonction de la largeur de délaminage du composite bore/époxyde
pour o= 0° et d=30mm.

La figure 3.3(a, b etc) illustre la variation des facteurs d'intensité de

contraintes K,, K et K;; en fonction de la largeur de délaminage des trois
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matériaux composites (verre/époxyde, graphite/époxyde et bore/époxyde). On
note que la propagation du délaminage des plaques composites s'effectue en
mode | pur et ceci selon I'effort appliqué au composite (Figurel). Le facteur
d'intensité de contraintes K, est nettement supérieur aux deux autres modes de.
Dans notre étude le mode | pur est prépondérant et il est le seul parameétre a

prendre en considération et on néglige les deux modes de glissement K, et Ky, .

3.3.2-Influence de la largeur de délaminage du composite verre/époxyde sur
le rapport K/ Kic pour différentes angles a(+al-a) et différentes
longueurs « d »

-
0,16 — ——10
—ib— 20
—v— 30
—4— 40
—p— 45
—4— 50
—a— G0
—a— 70
—— 80
—a— 00

0,14 4

0,12

0,10 4

KKl

0,08 4

0,06

0,04 4

0,02 -

; ; I ' ;
0 2 4 [ 8 10 12
largeur de la plague

Figure 3.4a: Variation du rapport Ki/ Kic en fonction de la largeur de délaminage

du composite verre/époxyde pour différentes angles a(+o/-a) et
pour d=30mm
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Figure 3.4b: Variation du rapport Ki/ K. en fonction de la largeur de délaminage
du composite verre/époxyde pour différentes angles a(+o/-a) et

pour d=35mm
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Figure 3.4c: Variation du rapport K/ Kic en fonction de la largeur de délaminage
du composite verre/époxyde pour différentes angles a(+o/-a) et
pour d=40mm
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Figure 3.4d: Variation du rapport Ki/ K¢ en fonction de la largeur de délaminage

du composite verre/époxyde pour différentes angles a(+a/-a) et

pour d=45mm
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Figure 3.4e: Variation du rapport K,/ Kic en fonction de la largeur de délaminage

du composite verre/époxyde pour différentes angles a(+o/-a) et

pour d=50mm
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Figure 3.4f: Variation du rapport K,/ K¢ en fonction de la largeur de délaminage
du composite verre/époxyde pour différentes angles a(+o/-a) et
pour d=55mm
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Figure 3.4g: Variation du rapport Ki/ Kic en fonction de la largeur de délaminage
du composite verre/époxyde pour différentes angles a(+o/-a) et
pour d=60mm
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La figure 3.4 montre la variation du rapport K, /K,c en fonction de la largeur
de delaminage et pour les différents angles d'orientation +a/-a. des plis du
composite verre/époxy et les différentes longueurs d de la surface décollée. Les
graphes des figures 4a, 4b, 4c, 4d, 4e, 4f et 4g sont déterminées respectivement
pour les longueurs de délaminage 30 mm, 35 mm, 40 mm, 45 mm, 50 mm, 55
mm et 60 mm. On remarque que quel que soit la longueur de décollement des
couches du composite stratifié verre/époxy la courbe du rapport K, /Kc présente
une symeétrie par rapport au milieu de la largeur de délaminage et par conséquent
I'analyse doit se faire sur la demi largeur de délaminage. D'aprées les résultats
obtenus numériquement par la méthode des éléments finis, on distingue trois
zones différentes de la courbe du rapport K, /K¢ :

La premiere zone se trouve aux bords libres de la plague en composite sur
une distance de 10% de la demi largeur de délaminage dans laquelle la valeur du
rapport K, /K,c dépend de l'angle o des couches du composite stratifié et de la
surface de decollement et il atteint des valeurs minimales dans cette zone et
méme des valeurs négatives. Aux bords libres du composite, on constate que
quel que soit l'angle o et la longueur « d » de la surface de décollement, la
propagation du délaminage est soit ralentit ou totalement stoppé.

La seconde zone se trouve au voisinage proche des extrémités libres sur une
distance de 20% de la demi largeur de décollement. On note que quel que soit
I'angle o et la longueur « d » la courbe du rapport K,/Kc a la forme d'une
parabole, il augmente progressivement pour atteindre un pic puis il décroit
jusqu'a une valeur stable au milieu de la plague composite. On remarque que le
pic du facteur d'intensité de contraintes est plus intense pour les angles
d'orientations des fibres allant de 0° a 50° et son intensité décroit avec
I'augmentation de l'angle o dans l'intervalle [60°, 90°]. Les deux orientations des
fibres sous les angles 80° et 90° conduisent a un faible pic du FIC K,. On
constate aussi que l'augmentation de la surface de décollement conduit a une
élévation du pic du FIC K.

La troisieme zone se trouve au milieu de la plague composite sur une distance de
20% de la demi largeur de délaminage. On remarque que quel que soit lI'angle o
et la longueur « d » le rapport K, /K|c est presque constant et le niveau du facteur
d'intensité de contraintes K; dépend fortement de I'angle d'orientation des fibres
et de la longueur de délaminage.
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3.3.3-Influence de ’orientation des fibres sur le rapport K\/Ki;c au milieu de la
plague
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Figure 3.5: Variation du rapport Ki/ Kic au milieu de la plague en fonction
de I’angle o du composite verre/époxyde et pour différentes longueurs d.

La figure 3.5 illustre la variation du rapport K, /K,c au milieu de la plaque
composite en fonction de l'angle o et pour les différentes longueurs « d » de la
surface de deécollement. On note que quel que soit la longueur « d », le
rapport K, /K¢ est quasiment constant pour les angles o allant de 0° a 30°, puis
il décroit proportionnellement a I'angle d'orientation des plis jusqu'a une valeur
minimale qui correspond a a.=90°.

3.3.4-Influence de ’orientation des fibres sur le rapport Ki/K,c au bord libre
de la plague
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Figure 3.6: Variation du rapport Ki/ Kic au bord libre de la plaque en fonction
de I’ angle o du composite verre/époxyde et pour différentes longueurs d.

La figure 3.6 illustre la variation du rapport K,/ K. au bord libre de la
plague composite en fonction de I'angle o et pour les différentes longueurs « d »
de la surface de décollement. On constate que la courbe du parameétre K,/ K¢ a la
forme d'une parabole dont I'extrémum correspond a l'angle a =40° et ceci pour
les différentes longueurs de délaminage. On note également que la variation du
rapport K,/ K. est non proportionnelle a la surface de décollement, ce qui
confirment les résultats obtenus précédemment (voir Fig.3.5).

3.3.5-Influence de la longueur du délaminage sur le facteur K,
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Figure 3.7: Variation du FIC K, en fonction de la longueur du délaminage
pour différentes positions (milieu et extérieur).

La figure 3.7 represente la variation du FIC K, en fonction de la longueur
de délaminage pour un angle a=90°, cette courbe nous montre l'effet de la
longueur de la surface de décollement sur le parametre K,. D'apres les résultats
obtenus numériquement, on remarque d'une part que le parameétre K, croit avec
I'accroissement de la longueur de délaminage et d'autre part cette variation n'est
pas proportionnelle a cette longueur.

3.3.6-Influence des propriétés mécanique du composite sur le parameétre K;
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Figure 3.8a: Variation du facteur K, en fonction de la largeur de délaminage
des trois composites (verre/époxyde, graphite/époxyde et bore/époxyde
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Figure 3.8b: Variation du facteur K, en fonction de la largeur de délaminage
des trois composites (verre/époxyde, graphite/époxyde et bore/époxyde
(a=45°)
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Figure 3.8c: Variation du facteur K, en fonction de la largeur de délaminage
des trois composites (verre/époxyde, graphite/époxyde et bore/époxyde
(=90°)

Les figures 3.8(a, b et c¢) illustrent la variation du FIC K, en fonction de la
largeur de délaminage pour les trois composites stratifiés verre/époxy,
graphite/époxy et bore/époxy. Ces graphes sont déterminés pour une longueur
de décollement egale a 30 mm et les angles d'orientations des plis de 0°, 45° et
90° et ils nous montrent l'influence des propriétés mecanique du composite sur
le parameétre K;. On remarque que le FIC K, est presque constant le long de la
largeur de délaminage de la plague composite avec la présence d'une légere
variation aux extrémités libres du composite bore/époxy et ceci quel que soit
I'angle o des fibres. Par conséquent, pour ce type de composite l'angle
d'orientation des fibres n'a pas une grande influence sur la variation du
parameétre K,. Comparativement aux composites graphite/époxy et verre/époxy,

On observe que pour les deux angles d'orientation des fibres a=45°, le
facteur d'intensité de contrainte du composite verre/époxy est supérieur a celui
du composite graphite/époxy au milieu de la largeur de décollement et au
voisinage proche de I'extrémité libre de la plague composite mais il reste
constant aux bords libres des deux composites. Pour 1’angles 90° 1'écart entre les
facteurs d'intensitée de contraintes des deux composites verre/époxy et
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graphite/époxy est presque constant sur toute la largeur de délaminage dont le
niveau du FIC K, du composite verre/époxy est toujours supérieur a celui du
composite graphite/époxy. Les propriétés mécaniques du composite
graphite/époxy augmentent la résistance mécanique de la plaque composite et
améliorent sa tenue mécanique en service, en particulier pour un angle
d'orientation des plis égale a 90°.

3.3.7-Influence de la longueur du délaminage sur le facteur K, pour
différentes orientations des fibres du bore/époxyde
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Figure 3.9: Variation du facteur K; en fonction de la largeur du délaminage
du composite bore/époxyde et pour différents angles a(+o/-o).

La figure 3.9a, 9b et 9c montre la variation du FIC K, en fonction de la
largeur du décollement des trois composites et pour différents angles
d’orientations des fibres. Ce graphe confirme le résultat obtenu sur la figure 3.8

Page 76




Chapitre 3 : Analyse numérique d’un délaminage des matériaux composites

3.3.8-Influence de la charge appliguée sur le facteur K, pour différentes

orientations des fibres
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3.10a: Variation du facteur K; en fonction de la charge appliquée du composite
verre/époxyde et pour a=0°
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3.10b: Variation du facteur K; en fonction de la charge appliquée du composite
verre/époxyde et pour 0=30°
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3.10c: Variation du facteur K, en fonction de la charge appliquée du composite
verre/époxyde et pour a=90°

Les figures 10a, 10b et 10c représentent la variation du FIC K, en fonction
de l'effort appliqué sur la plaque composite verre/éepoxy pour les trois angles
d'orientation des fibres respectifs 0°, 30° et 90°. On constate que quel que soit
I'angle des plis +a/-a le FIC K, croit avec l'accroissement de la charge
appliguée. Lorsque les fibres sont orientées sous un angle a= 0° la charge
maximale conduit a I'endommagement du composite au voisinage proche des
extrémités libres. Cependant, I'orientation des plis sous un angle a= 90° mene a
une réduction notable du FIC K, ce qui ralentit la propagation de délaminage
méme quand le composite est soumis a des charges de fortes intensités.
L'orientation des plis sous un angle a= 30° du composite verre/époxy sollicité a
des charges intenses conduit a un FIC K, qui dépasse la ténacité du matériau
composé ce qui favorise le délaminage et affaiblit la résistance mécanique du

composite stratifié.
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3.3.9-Influence de la charge appliguée sur le facteur K, pour différents

matériaux
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Figure 3.11: Variation du facteur Kl en fonction de la charge appliquée
des trois composites et pour a=0°
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Figure 3.11: Variation du facteur Kl en fonction de la charge appliquée
des trois composites et pour a=30°
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Chapitre 3 : Analyse numérique d’un délaminage des matériaux composites
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Figure 3.11: Variation du facteur Kl en fonction de la charge appliquée

Les figures 3.11(a, b et c) illustrent la variation du FIC K, en fonction de
I'effort appliqué sur la plagque composite verre/époxy pour les trois angles
d'orientation des fibres respectifs 0°, 30° et 90°. On remarque que le FIC varie
proportionnellement a la charge appliquée sur le composite verre/époxy. La

courbe du facteur d'intensité de contrainte est une droite linéaire.
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CONCLUSION GENERALE

Cette analyse numérique par les méthodes des éléments finis nous permet de
tirer les conclusions suivantes :

> La propagation du délaminage en mode | pur dépend du type de contrainte
appliquée au composite stratifie. Dans notre étude, le mode | a été
découplé des deux modes 1l et I1I.

> Le délaminage du composite commence au niveau de la zone qui se
trouve au voisinage proche des deux extrémités libres du composite
stratifie.

> Le délaminage du composite commence au niveau de la zone qui se
trouve au voisinage proche des deux extrémités libres du composite
stratifie.

> Le pic du facteur d'intensité de contrainte est plus intense pour les angles
d'orientation des fibres allant de 0 ° a 50 ° et son intensité diminue avec
I'augmentation de I'angle dans l'intervalle [60 °, 90 °].

> Les deux orientations des fibres aux angles de 80 ° et 90 ° se traduisent
par un petit pic du FIC K.

» L'augmentation de la surface de détachement conduit a une augmentation
du pic du FIC K,. Indépendamment de l'angle et de la longueur d, le
rapport K, / K¢ est presque constant au milieu sur une distance de 40% de
la largeur de délaminage et le niveau du facteur d'intensité de contrainte
K1 dépend fortement de l'orientation de la fibre angulaire et de la longueur
de délaminage. Le parametre K; atteint une valeur minimale pour un angle
des fibres a =90 °.

> Aux bords libres de la plaque composite, le rapport K; / Kic dépend de
l'angle o des couches du composite stratifi¢ et de la surface de
décollement et atteint des valeurs minimales dans cette zone et méme des
valeurs négatives. Au niveau des bords libres du composite, on voit que
quel que soit I'angle a et la longueur d de la surface de décollement. Par
conséquent, la propagation du délaminage est soit ralentie, soit totalement
arrétee.
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> Quel que soit I'angle a et la longueur « d » la courbe du rapport K/Kc a
la forme d'une parabole, il augmente progressivement pour atteindre un
pic puis il décroit jusqu'a une valeur stable au milieu de la plaque
composite. On remarque que le pic du facteur d'intensité de contraintes est
plus intense pour les angles d'orientations des fibres allant de 0° a 50° et
son intensité décroit avec l'augmentation de l'angle o dans l'intervalle
[60°, 90°]. Les deux orientations des fibres sous les angles 80° et 90°
conduisent a un faible pic du FIC K, On constate aussi que
I'augmentation de la surface de décollement conduit a une élévation du pic
du FIC K.

> Le FIC K, est presque constant le long de la largeur de délaminage de la
plaque composite avec la présence d'une légeére variation aux extrémités
libres du composite bore/époxy et ceci quel que soit I'angle o des fibres.
Par conséquent, pour ce type de composite I'angle d'orientation des fibres
n'a pas une grande influence sur la variation du parametre K,.
Comparativement aux composites graphite/époxy et verre/époxy

> Lorsque les fibres sont orientées sous un angle o= 0°, la charge maximale
conduit a I'endommagement du composite au voisinage proche des
extrémités libres. Cependant, I'orientation des plis sous un angle o= 90°
meéne a une réduction notable du FIC K, ce qui ralentit la propagation de
délaminage méme quand le composite est soumis a des charges de fortes
intensités. L'orientation des plis sous un angle o= 30° du composite
verre/époxy sollicité a des charges intenses conduit a un FIC K, qui
depasse la ténacité du materiau composé ce qui favorise le délaminage et
affaiblit la résistance mécanique du composite stratifieé.
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